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STRESZCZENIE

Streszczenie

Praca dotyczy metody monitorowania zuzycia zmgczeniowego samolotéw wojskowych
i zarzadzania nim.

W pierwszym rozdziale przedstawiony zostat opis samolotu Su-22, bedacego obiektem ba-
dan oraz zalozenia programu wydtuzenia eksplantacji tych samolotéw, stanowiacego genezg
prowadzonych badan.

W rozdziale drugim zostal zaprezentowany przeglad literatury dotyczacy ogdlnego roz-
woju badan zmegczeniowych, jak rowniez analiza tego obszaru nauki w kontekscie lotniczym.
Szczeg6lng uwage posSwiecono wybranym zdarzeniom lotniczym, ktére stanowily kamienie
milowe determinujace rozwdéj badan nad zagadnieniami trwatoSci i zuzycia zmegczeniowego
lub powodowaty zmiany w podejsciu do tego zagadnienia. W dalszej czgsci tego rozdziatu
przedstawiono przeglad koncepcji projektowania statkOw powietrznych, zaréwno w ujeciu hi-
storycznym, jak i analiz¢ stanu biezacego dla wysokomanewrowych samolotéw wojskowych,
a ponadto przedstawiono ewolucj¢ metod monitorowania zuzycia zmgczeniowego statkow po-
wietrznych. Dodatkowo opisane zostaty szerzej wybrane zagadnienia zwiazane z trwatoScia
i monitorowaniem zuzycia zmegczeniowego, takie jak koncepcja indywidualnego nadzorowania
statkow powietrznych, metody zliczania cykli obciazen 1 modele matematyczne zuzycia zme-
czeniowego.

W trzecim rozdziale opisano przygotowanie i realizacj¢ petnoskalowej proby zmegczeniowej
samolotu Su-22, bedacej podstawa prowadzonych prac. Do§wiadczenia z niej znaczaco wpty-
waly na dalsze badania. Zaprezentowano w tym rozdziale rowniez opis aktualnego programu
monitorowania zuzycia zmg¢czeniowego obowigzujacego na samolotach Su-22, ktéry stanowit
podstawe i punkt wyjScia do przeprowadzonych w kolejnych etapach badari i analiz.

Wykonane analizy pozwolity na wyznaczenie celu pracy, sformulowanie tezy i okreslenie
jej zakresu, co zapisano w rozdziale czwartym.

Rozdzial piaty zawiera opis przebiegu badan i analize¢ otrzymanych wynikéw. W pierw-
szej kolejnosci zamieszczono opisy systemow rejestrujacych Tester U3L i SMO zabudowanych
na samolotach Su-22 oraz przedstawiono, na podstawie praktycznych aplikacji opisanych w li-
teraturze, sposéb wykorzystania danych z poktadowych rejestratoréw parametrow lotu do mo-
nitorowania obcigzen i zuzycia zmgczeniowego. Nastgpnie przedstawiono przebieg wtasnych
badan i analiz nad mozliwosciami wykorzystania rejestratora Tester U3t do wyznaczenia ob-
ciazen konstrukcji. Kolejnym analizowanym zagadnieniem byto zastosowanie czujnikéw ten-
sometrycznych SMO do budowy systemu monitorowania zuzycia zmg¢czeniowego oraz jego
ograniczenia, w szczegolnosci zwigzane ze skalowaniem, opisane na podstawie danych z litera-
tury oraz w Swietle do§wiadczen z prac przygotowawczych do realizacji proby zmeczeniowe;.

Najwazniejsza czgscia omawianego rozdziatu byt opis prac nad opracowaniem systemu mo-

nitorowania zuzycia zmeczeniowego w oparciu o kombinacje danych z systeméw Tester U3L
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1 SMO, w tym proces przygotowania i synchronizacji danych z obydwu rejestratoréw oraz opra-
cowanie ulepszonej metodyki skalowania czujnikow tensometrycznych z wykorzystaniem da-
nych z rejestratora parametréw lotu, uwzgledniajacej ptynng zmiang ustawienia zewngtrznych
czesci skrzydet samolotu Su-22. Nastepnie przedstawiono poréwnanie wynikow wyznaczonego
zuzycia zmegczeniowego w oparciu dane z czujnikOw tensometrycznych i na podstawie przyjetej
koncepcji monitorowania i skalowania czujnikéw. Kolejnym etapem prac byto przeprowadze-
nie analizy zgodnosci i wrazliwosci przyjetej metody oraz opracowanej metodyki skalowania
na czynniki determinujace obciazenia i zuzycie zme¢czeniowe konstrukcji.

W rozdziale sz6stym przedstawiono, opracowane w wyniku przeprowadzonych badan i ana-
liz mozliwosci zwigkszenia doktadnoSci monitorowania zuzycia zmgczeniowego dla réznych
wersji samolotéw Su-22.

Ostatnig czeS¢ rozprawy stanowia podsumowanie i wnioski z przeprowadzonych badan
i analiz oraz weryfikacja osiagnigtych wynikéw w kontekscie postawionej tezy i celu pracy,

a takze analiza mozliwoS$ci dalszej kontynuacji prowadzonych badan.

Stowa Kkluczowe: Samolot mysliwsko-bombowy Su-22, Badania zmegczeniowe struktur lotni-
czych, Program wydtuzenia eksploatacji, System monitorowania obciqzen (SMO) , Poktadowy

rejestrator parametrow lotu




ABSTRACT

Abstract

The paper concerns the method of monitoring fatigue life of military aircraft which is used
to manage the fleet.

The first chapter presents both the description of Su-22 aircraft, which is the subject of the
research and the assumptions of the extending service life program for these aircraft, which is
the genesis of the research. The second chapter presents the review of literature dealing with
the general development of fatigue research, as well as the analysis of this area of science in
the context of aviation. The particular attention was paid to selected aviation cases that were
milestones in the development of durability and fatigue life or caused changes in the approach
to the issue.

In the further part of this chapter is provided an overview of the aircraft design concept,
both from a historical perspective, and an analysis of the current state for high-maneuvering
military aircraft. The paper presents the evolution of aircraft fatigue monitoring methods. What
is more, selected issues related to durability and monitoring fatigue life such as, the concept of
individual aircraft tracking, cycles counting methods and mathematical models of calculating
damage are more particularly described.

The third chapter describes the preparation and results of the Su-22 aircraft full-scale fatigue
test, which is the basis for this paper. The test outcome significantly influenced further work.
This chapter also presents a description of the current Su-22 aircraft fatigue life monitoring
program that was the beginning for the researches and analyzes carried out in subsequent stages.

This analyzes allowed for the defining the paper aim, putting forward the thesis and deter-
mination of its scope that were described in chapter four.

The fifth chapter is about the research process and the analysis of the obtained results. First,
the Tester U3L and SMO on-board flight data recorders are presented. Then, the usage of data
from on-board flight data recorders to monitor loads and fatigue life, based on practical ap-
plications described in the literature, was presented. Afterwards, the author presents his own
research on the possible usage the Tester U3L recorder to calculate the plane loads. Another
analysed issue was the use of SMO strain gauges to create a fatigue life monitoring system.
The paper presents the main limitations of this system related to scaling, which are described
on the basis of literature data and confirmed in practise from the preparation of a fatigue test.
The most important part of the discussed chapter was the work description on the development
of a fatigue life monitoring system based on the combination of data from the Tester U3L. and
SMO systems. The work includes the process of preparation and synchronization of data from
both recorders. There is also outlined the development of an improved methodology for scaling
strain gauges using on-board flight recorder data that take into account the smooth change in the
Su-22 outer parts of the wings position. Then, a comparison between the results of determined

structural fatigue life based on data from strain gauges and based on the adopted concept of
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monitoring and sensor calibration is presented. The next stage of the work was to analyze the
correspondence and sensitivity of the adopted approach and the developed calibration metho-
dology to the factors determining the loading and fatigue life of the structure.
Chapter six presents the possibilities of increasing the accuracy of fatigue life monitoring
for various versions of Su-22 aircraft, developed as a result of the carried out tests and analyses.
The last part of the dissertation is a summary and research conclusions carried out analyses,
as well as the verification of the results achieved in the context of the thesis and the aim of the

work, as well as the analysis of the possibility of further continuation of the research.

Keywords: Su-22 fighter bomber, Fatigue of Aircraft Structures, Service Life Extension Pro-
gram, Operational Load Monitoring (OLM), Flight Data Recorder (FDR)
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WYKAZ WAZNIEJSZYCH SKROTOW, OZNACZEN ORAZ SYMBOLI

Wykaz wazniejszych skrotow,

oznaczen oraz symboli

ap — poczatkowa wielkos$¢ peknigcia,
aer —  krytyczna dlugosé peknigcia,
A et — minimalna, mozliwa do wykrycia, przy uzyciu metod badan nieniszczacych,

wielkos$¢ peknigcia,

A — stala do§wiadczalna krzywej S-N,

A —  zbidr wejSciowy,

b — stata doSwiadczalna,

B — zbidr wartoSci odfiltrowanych,

C — zbidr bez wartoSci powtarzajacych sie,

C, —  pressure coefficient — wspétczynnik cisnienia,
C, — wspotczynnik sity nosnej,

D — zbidr warto$ci min-max,

Dy, — Potozenie dyszy regulowanej,

D — calkowite zuzycie zmgczeniowe,

D; — zuzycie zmgczeniowe czastkowe,

D —  zbidr wejsciowy,

H — wysokos¢ lotu,

Hp,r — wysoko$¢ barometryczna,

Hgps — wysokos¢ wzgledem ziemi,

i — zakres wspoiczynnika obciazenia,

1 — liczebnos¢ zbioru,

Kie — wspotczynnik intensywnosci eksploatacii,
Ma — liczba Macha,

Ma, — rejestrowana liczba Macha,

AMa, — aerodynamiczna korekta liczba Macha,
Ma, — rzeczywista liczba Macha,

Mg, — moment gnacy nasady skrzydta od sit pionowych,
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moment przechylajacy,
moment odchylajacy,
Predko$¢ obrotowa wirnika silnika,

liczba cykli ,

liczba cykli zarejestrowanych na i-tym poziomie wspoétczynnika obcigzenia,

maksymalna liczba cykli na i-tym poziomie wspdtczynnika obciazenia okre-

Slona przez krzywa S-N,

przeciazenie wzdtuzne,

przeciazenie poprzeczne,

przeciazenie pionowe,

predkos¢ katowa przechylenia,

przyspieszenie katowe przechylenia,

Cisnienie statyczne na wlocie do silnika,
ci$nienie dynamiczne,

sita boczna,

sita no§na/pionowa,

predkos¢ pochylenia,

masa calkowita samolotu,

Biezaca pozostatos¢ paliwa,

Awaryjna pozostato$¢ paliwa,

masa wyposazenia,

predkos¢ odchylenia / element z ciagu danych,
wspotczynnik asymetrii cyklu,

granica plastycznosci,

wytrzymato$¢é na rozciaganie,

Czas,

Temperatura gazéw za turbina,

kat poprzecznego wzniosu skrzydta/predkosc,
predkos¢ wzgledem ziemi,

predkosc¢ przyrzadowa,

predkos¢ rzeczywista,

predkos¢ pionowa,

wspoétrzedna x potozenia Srodka masy,
warto$¢ maksymalna réznicy wartosci kolejnych punktow,
wspotczynnik wrazliwosci materialu na wartos$¢ srednia / kat natarcia,

Potozenie dZwigni sterowania silnikiem (DSS),

12
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awakr — Potozenie topatek wlotowego wierica kierownic I stopnia,
awakx — Potozenie topatek wlotowego wierica kierownic X stopnia,
X — kat skosu krawedzi natarcia skrzydta,

X — wspodtczynnik statosci obcigzen,

Xi — Kat skosu skrzydta lewego,

Xp — Kat skosu skrzydta prawego,

04il — Wpychylenie lotek,

Odpo — Potozenie drazka sterowego - pochylenie,

Odpr — Potozenie drazka sterowego - przechylenie,

Oclev — Wychylenie steru wysokosci,

OELI — Kat wychylenia lotki lewej,

OELp — Kat wychylenia lotki prawej,

O flap — Wpychylenie klap,

Oped — Potozenie pedatéw,

Orud — Wpychylenie steru kierunku,

Osk — Kat wychylenia steru kierunku

OsTI — Kat wychylenia statecznika poziomego lewego,

OsT)p — Kat wychylenia statecznika poziomego prawego,

Ao — zakres zmian (magnituda),

Yy — stala dopasowania krzywej,

r — Kat przechylenia,

n — stala materialowa,

) — Kat pochylenia,

04 — amplituda napr¢zenia,

T — warto$¢ Srednia napregzenia,

O max — warto$¢ maksymalna cyklu naprezen,

O min — warto$¢ minimalna cyklu naprezen,

oy — naprgzenie referencyjne uzaleznione od statej materiatowej n,
a} — wspoétczynnik wytrzymatosci zmeczeniowe;j,

v — kat §Slizgu,

Vo(N) — wspotczynnik wrazliwosci materiatu na warto$¢ Srednia,
b d — kat odchylenia,

13
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AAWG

ARL
ASAU
ASIP

BKN
BP
CF
CFD
ChT
CR

DVL

DSS
EFH
EPS

FAA
FDR
FF
FSDT
FSFT
HCF
HTR
IAT

ICAF

ILOT
ITWL
W
Katl
KatIl
KKSP
KSB
KT

Airworthiness Assurance Working Group — Grupa Wykonawcza ds. Zapew-
nienia Zdatnos$ci do Lotu,

Aeronautical Research Laboratories — Laboratoria Badan Aeronautycznych,
Awaria SAU,

Aircraft Structure Integrity Program — Program zapewnienia integralnosci
struktury,

Naci$nigcie przycisku bojowego,

Brak podpompowania paliwa,

centre fuselage — kadtub srodkowy,

Computational fluid dynamics — Numeryczna mechanika ptynéw,
Chtodzenie turbiny,

canard root — nasada usterzenia przedniego,

Dopalacz,

Deutsche Versuchsanstalt fiir Luftfahrt — Niemiecki Naukowo-Badawczy In-
stytut Lotnictwa,

DzZwignia sterowania silnikiem,

equivalent flight hour — Nalot ekwiwalentny,

equivalent pre-crack sizes — ekwiwalentny rozmiar peknigcia poczatkowy-
ego,

Federal Aviation Administration — Federalna Administracja Lotnictwa,
Flight Data Recorder — Rejestrator parametrow lotu,

forward fuselage — kadtub przedni,

Full Scale Durability Test — Préba trwatosci,

Full Scale Fatigue Test — Pelnoskalowa proba zmeczeniowa,

High Cycle Fatigue — Zmgczenie wysokocyklowe,

horizontal tail root — nasada usterzenia poziomego,

Individual Aircraft Tracking — Indywidualne §ledzenie zuzycia zmgczenio-
wego,

International Committee on Aeronautical Fatigue — Migdzynarodowy Komi-
tet ds. Zmeczenia Lotniczego,

Instytut Lotnictwa,

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych,

inner wing — nasada skrzydta,

Uzycie katapulty I kabiny,

Uzycie katapulty II kabiny,

Karta konfiguracji Statku Powietrznego,

Karta Srodkéw bojowych,

Kontroluj temperaturg,
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LCF — Low Cycle Fatigue — Zmegczenie niskocyklowe,

MIL SPEC — Military specifications — Specyfikacje wojskowe,

MIT — Massachusetts Institute of Technology,

MON —  Ministerstwo Obrony Narodowe;j,

MSD — Multiple Site Fatigue Damage — Wielomiejscowe uszkodzenie zmecze-
niowe,

NACA — National Advisory Committee for Aeronautics — Narodowy Komitet Do-

radczy ds. Aeronautyki,
NASA — National Aeronautics and Space Administration — Narodowa Agencja

Aeronautyki i Przestrzeni Kosmicznej,

NATO — North Atlantic Treaty Organization — Organizacja Traktatu Pétnocno-
atlantyckiego,

NDI — Non-Destructive Inspection — Inspekcja badan nieniszczaca,

NDT — Non-Destructive Testing — Metoda badan nieniszczacych,

NLL — Nationaal Luchtvaartlaboratorium — Holenderskie Narodowe Laborato-

rium Lotnicze,
NLR —  Nederlands Luchten Ruimtevaartcentrum — Holenderskie Centrum Lot-

nictwa i Kosmonautyki,

OCP —  QOdbiornik CiSnien Powietrza,

OKL — Obiektywna kontrola lotu,

()WY — outer wing — skrzydlo zewngtrzne,

Plih — Cisnienie w I instalacji hydraulicznej,

PIlih — CiSnienie w II instalacji hydrauliczne;j,

PKWI — Wpychylenie klapy lewej,

PKWp — Wychylenie klapy prawe;j,

PozS —  Pozar silnika,

PPOK — Pozioma Plaszczyzna Odniesienia Kadtuba,

PSWI — Polozenie slotow - wychylone lewe,

PSWp — Potozenie slotéw - wychylone prawe,

Pt-26 — CiSnienie tlenu za reduktorem,

Ptt — CiSnienie tlenu w butlach,

PZK — Potozenie zastonki kabiny,

PZpp — Potozenie zaworu przeciwpozarowego,

RAAF — Royal Australian Air Force — Krélewskie Australijskie Sity Powietrzne,
RF — rear fuselage — tyt kadtuba,

SAC —  Strategic Air Command — Dowddztwo Lotnictwa Strategicznego,
SFH —  Simulated Flight Hours — Symulowane godziny lotu,
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WYKAZ WAZNIEJSZYCH SKROTOW, OZNACZEN ORAZ SYMBOLI

Structural Health Monitoring — System biezacego monitorowania struktury,
Schowanie lewej goleni podwozia,

System Monitorowania Obciazefi,

Statek Powietrzny / Zbiorniki skrzydtowe puste,

Schowanie prawej goleni podwozia,

Schowanie przedniej goleni podwozia,

kryterium Smith-Watson-Topper,

Srednia cigciwa aerodynamiczna,

Srodek ciezkosci,

Touch and Go — przyziemienie i odejscie,

true air speed — rzeczywista predkosé,

Napigcie na szynie awaryjnej,

Napigcie samokontroli OW (napigcie wzmacniacza odtwarzania),
Napigcie samokontroli UK (napigcie komutacji),

Napigcie samokontroli UZ (napigcie wzmacniacza czujnika zapisu),
United States Air Force — Sity Powietrzne Stanéw Zjednoczonych,
Uruchomienie silnika w powietrzu,

Rejestrator predkosci, przyspieszenia i wysokosci,

vertical tail root — nasada usterzenia pionowego,

Vyzkumny a ZkuSebni Letecky Ustav — Instytut Badaf Aeronautycznych,
Wojskowa Akademia Techniczna,

Widespread Fatigue Damage — Rozleglte uszkodzenie zmgczeniowe,
Wing Root Bending Moment — moment zginajacy nasady skrzydta,
Wiaczenie automatycznego sterowania,

Wojskowe Zaktady Lotnicze,

Silnik na zakresie MAKSYMALNE,

Silnik na zakresie MALY GAZ,

Silnik na zakresie MALY GAZ - MAKSYMALNE,

Silnik na zakresie DOPALANIE,

Silnik na zakresie przejSciowym,

Silnik nie pracuje,

Zmniejsz predkos¢ obrotowa wirnika silnika,
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1. Wprowadzenie

Podjecie pracy nad mozliwosScia zwigkszenia doktadno$ci monitorowania zuzycia zmecze-
niowego samolotu Su-22 bylo efektem bezposredniego zaangazowania autora w szereg dziatan
zwiazanych z realizacja przez Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych (ITWL) i wspétpracu-
jace z nim instytucje' programu przedluzenia eksploatacji samolotéw Suchoj Su-22 w Sitach

Powietrznych.

1.1. Samolot Suchoj Su-22

Samolot Su-22? jest wykorzystywany w Sitach Powietrznych od 1984 roku. Historia jego
rozwoju oraz konstrukcja zostata przedstawiona w szeregu publikacji popularno-technicznych,
jak réwniez specjalistycznych stanowiacych podstawe zamieszczonego opisu [44, 41, 169, 43,
39]. Jego powstanie wiaze si¢ z rozwojem samolotu Su-7, a doktadnie z prototypem S-22I,
oznaczanym réwniez Su-7JG, ktory stat si¢ protoplasta dtugo rozwijanej linii samolotéw z biura
konstrukcyjnego Suchoja. Prace nad nim doprowadzity 2 sierpnia 1966 do oblatania prototypu
samolotu o zmiennej geometrii skrzydet. Jego produkcja seryjna rozpoczeta si¢ pod koniec lat
siedemdziesiatych, a zostata zakoficzona po dwudziestu latach wersja Su-17M4, przy czym
Su-22 jest oznaczeniem stosowanym dla eksportowych samolotéw Su-17 od wersji M3 (dla
samolotow jednomiejscowych) oraz UM2 (dla wersji dwumiejscowej). W 1976 roku powstata
wersja szkolna Su-17M3, ktéra, ze wzgledu na pomyslny przebieg préb w locie, jeszcze w tym
samym roku weszta do produkcji seryjnej. Ulepszona wersja Su-17UM3 byta najpopularniejsza
odmiang szkolno-bojowa i pod oznaczeniem Su-22UM3K wyeksportowano ja do wielu krajow,

w tym do Polski.

Su-22UM3K jest dwumiejscowym, wojskowym, naddZzwigkowym samolotem szkolno - bo-
jowym o zmiennej geometrii skrzydet, w uktadzie Srednioptata. Pétskorupowa konstrukcja sa-
molotu jest w cato$ci metalowa. Hermetyzowana kabina pilotéw, w uktadzie tandem, zawiera

fotele katapultowe typu K-36 DM. Ptat samolotu sktada si¢ z nieruchomego centroptatu, do kté-

"Wojskowe Zaktady Lotnicze nr 2 w Bydgoszczy (WZL-2).
2W kodzie NATO oznaczany jako ,,Fitter”.
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ROZDZIAE 1. WPROWADZENIE

rego zamocowane jest gtéwne podwozie, po dwa grzebienie aerodynamiczne na strong i jedno
dziatko

NR-30 o kalibrze 30 mm z zapasem 80 szt. amunicji oraz z ruchomych, zewngtrznych czg-
Sci skrzydet o mozliwoSci zmiany kata skosu krawedzi natarcia od 30° do 63°. Samolot posiada
usterzenie klasyczne z ptytowymi statecznikami poziomymi. Naped samolotu stanowi jedno-
przepltywowy, jednowirnikowy, turbinowy silnik odrzutowy AL.-21F3 z dopalaniem o ciagu

maksymalnym 111,5 kN.

Widok samolotu Su-22 w trzech rzutach pokazano na rys. 1.1, natomiast zdjecie samolotu
w wersji Su-22UM3K na rys. 1.2.

Ilflﬂ

Rysunek 1.1. Samolot Su-22 — widok w trzech rzutach
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ROZDZIAE 1. WPROWADZENIE

Rysunek 1.2. Samolot Su-22UM3K [160]

Podstawowe dane taktyczno-techniczne i lotno-techniczne samolotu Su-22UM3K, opraco-

wane na podstawie [41] zostaly przedstawione w zatacznikach Z.1 1 Z.2.

1.2. Program wydluzenia okresu eksploatacji samolotow Su-22

Dziatania podejmowane w ramach przedluzenia okresu eksploatacji samolotéw Su-22 zo-
staty przedstawione, zar6wno w publikacjach, jak i dokumentacji programu stanowiac podstawe

dla zamieszczonego opisu tego zagadnienia [97, 148, 89, 96].

Na podstawie decyzji Ministerstwa Obrony Narodowej z 2013 roku rozpoczgto w Instytucie
Technicznym Wojsk Lotniczych®, we wspéipracy z Wojskowymi Zaktadami Lotniczymi nr 2
(WZL-2), prace nad programem zapewnienia integralnosci struktury samolotu (Aircraft Struc-
ture Integrity Program — ASIP) oraz jego modernizacja, majace na celu przedtuzenie okresu
eksploatacji konstrukcji samolotu. Gtéwnym zadaniem ITWL byto okreSlenie wykonalno$ci
programu oraz zapewnienie bezpieczenstwa dla wydtuzonej eksploatacji samolotéw Su-22.
Program zakladal, poza pracami analityczno-koncepcyjnymi, przeprowadzenie lotow badaw-
czych, wykonanie petnoskalowej proby zmeczeniowej (Full Scale Durability Test — FSDT)

oraz monitorowanie i analiz¢ obciazen struktury podczas biezacej eksploatacji, jak réwniez

3nstytut Techniczny Wojsk Lotniczych jest instytucja wspierajaca Sity Powietrzne w zakresie badaii, rozwoju
i diagnostyki technicznej. Nadzorowanie i wsparcie eksploatacji starzejacej si¢ floty samolotéw jest jedna z gtow-
nych dziedzin dziatalnosci ITWL.
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ROZDZIAE 1. WPROWADZENIE

seri¢ specjalistycznych inspekcji 1 przegladéw. Obejmowat on wszystkie rodzaje samolotow
Su-22 eksploatowanych w Sitach Powietrznych, ze szczegdélnym naciskiem na wariant szkolno-
bojowy UM3K. Wyniki préb w locie i szczegétowe obliczenia rozkladu obciazen postuzyty jako
podstawa do opracowania widma obcigzen do proby zmeczeniowej. Ponadto w pelni oprzy-
rzadowany, operacyjny, samolot ,lider” stuzy jako dodatkowe Zrédto informacji o profilu eks-
ploatacji i dziataniu nowo wdrozonego systemu monitorowania obciazen (SMO). Rzeczywiste
dane o warunkach uzytkowania i profilach realizowanych misji, jak réwniez dodatkowe testy
wytrzymatoSciowe, sa niezbg¢dne dla programéw przedtuzania czasu dopuszczalnej eksploatacji

(zywotnoSci) samolotéw.

Dziatania podejmowane w ramach biezacego programu przedtuzania okresu eksploatacji
(jedno przedtuzenie resursu miato juz miejsce w 2004 roku) maja na celu uzasadnienie wydtu-
zenia obecnie ustalonych okresOw eksploatacji samolotoéw Su-22. Dotychczasowe przepisy eks-
ploatacyjne dopuszczaly jedynie 3000 godzin lotu w okresie 30 lat dla obu wariantow
Su - 22. Dodatkowy warunek okreslat dopuszczalng liczbg ladowan, odpowiednio nie wig-
cej niz 3000 ladowan dla Su-22M4 i 4000 ladowan dla wersji Su-22UM3K. Obecny program
zaktadal dopuszczenie wykonania dodatkowych 800 godzin lotu w ciagu najblizszych 10 lat,
a takze zwigkszenie limitu ladowan do 4000 dla wersji bojowej i do 6000 dla wersji szkolno-
bojowej. Zatozenia te uwzgledniaja jedynie zywotnos¢ konstrukcji ptatowca, natomiast pod-
wozie oraz wyposazenie 1 agregaty nie sa brane pod uwage, poniewaz obowiazuja dla nich

oddzielne przepisy eksploatacyjne.

Decyzja Ministerstwa Obrony Narodowej (MON) do przediuzenia okresu eksploatacji wy-
brano jedynie cz¢$¢ z uzytkowanych samolotéw, tj. 12 bojowych Su-22M4 1 6 szkolno-bojowych
Su-22UM3K. Samoloty szkolno-bojowe sa przedmiotem szczegdlnego zainteresowania, ponie-
waz w trakcie dotychczasowej eksploatacji nastgpita na nich znacznie wigksza akumulacja na-
lotu oraz cykli startow 1 ladowan w poréwnaniu z wariantem bojowym Su-22M4. W zwiazku
z tym, na szeSciu samolotach Su-22UM3K zainstalowano dodatkowy rejestrator danych sys-
temu monitorowania obcigzen, ktéry rejestruje obciazenia w wybranych rejonach ptatowca,
a takze przeciazenia wzdtuz trzech osi (n,, ny, n;). Na podstawie zarejestrowanej przez SMO hi-
storii obciazen, jak rowniez dynamiki zmian przeciazenia pionowego 7., mozna ocenic stopien
wyczerpania dostgpnej trwatoSci zmgczeniowej poszczegdlnych samolotéw. Catkowity zapas
trwato$ci zmeczeniowe;j jest okreslany na podstawie wynikéw petnoskalowej proby zmeczenio-
wej. Analiza obciazen dla pozostatej czgsci samolotu jest wykonywana wylacznie w oparciu
o0 zapisy z poktadowego rejestratora parametrow lotu Tester. Odbywa si¢ to poprzez odniesienie
rzeczywistych profili lotéw do wynikéw FSDT. Dzigki danym operacyjnym z kilkudziesigciu
tysigcy godzin lotéw mozliwe bylto przystapienie do realizacji programu wydtuzenia resursu
samolotéw Su-22. Zapisy z lotow umozliwity okreslenie profili eksploatacji zaréwno indywi-

dualnych egzemplarzy jak i catej floty samolotow.
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2. Analiza stanu wiedzy

Zmeczenie materiatu, zgodnie z definicja, jest procesem powstawania oraz rozwoju uszko-
dzenn w materiale, na skutek wielokrotnych, cyklicznych, zmiennych obciazen [86]. Trwatos$¢
zmeczeniowa jest odporno$¢ konstrukcji na zmienne w czasie obciazenia, o charakterze cyklicz-
nym, przyjmujace wartosci ponizej odpowiedniej, dla danego materiatu, granicy wytrzymatosci.

Zmeczenie materiatu jest jedna z najczestszych przyczyn awarii technicznych. W trakcie
procesu eksploatacji, pod wptywem dzialania cyklicznych obciazen o wystarczajacej amplitu-
dzie, zaczyna si¢, w punkcie koncentracji naprgzen, powstawanie pgknigcia.

Podczas analiz lub badafh zmgczeniowych zaistnie¢ moga zjawiska wymagajace szczegdlnej
uwagi, a ktére moga istotnie wptynaé na niepowodzenie catego przedsigwzigcia:

* procesy zmeczeniowe sa inherentnie nieprzewidywalne, co wynika z rozrzutu stocha-
stycznego danych laboratoryjnych oraz danych pochodzacych z literatury;

* wystepuja trudnosci podczas przejsScia z danych laboratoryjnych na zachowanie si¢ wy-
branego elementu w rzeczywistych warunkach eksploatacji;

* istnieja trudnosci w doktadnym modelowaniu Srodowiska mechanicznego, na ktére nara-
zony jest badany element podczas catej eksploatacji;

* skutki oddziatywan zewnetrznych, do ktérych nalezy wplyw §rodowiska naturalnego, po-
wodowac moga powstawanie dodatkowych, czgsto ztozonych, stanéw naprezen wystepu-

jacych w badanym elemencie.

Whioskowac z tego mozna, ze proces zmeczenia moze obejmowac bardzo skomplikowane

interakcje zachodzace migdzy wieloma oddziatywaniami oraz czynnikami.

Skutki catego procesu zmgczenia materialu okazuja si¢ czgsto katastrofalne, a ich objawy
moga nie by¢, w sposéb dostateczny, wezesnie wykryte. Nastgpstwem moze by¢ pojawienie si¢

szkod materialnych, badZ wystapienie ofiar.

2.1. Historia i ewolucja badan zmeczeniowych

Opis historii i ewolucji badain zmgczeniowych zostal ze wzgledu na tematyke pracy po-
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ROZDZIAL 2. ANALIZA STANU WIEDZY

dzielony na dwie czg¢sci. Pierwsza dotyczy omawianego zagadnienia w ujeciu ogélnym i kon-
centruje si¢ na poczatkowym okresie jego rozwoju. Druga natomiast dotyczy rozwoju badan
zmeczeniowych 1 wykorzystania ich wynikéw w lotnictwie, zarowno wojskowym, jak rowniez
cywilnym, ze szczeg6lnym uwzglednieniem wypadkow lotniczych, ktére w wielu przypadkach

wymuszaty poszerzanie wiedzy w omawianej dyscyplinie.

Opis historii i ewolucji badain zmgczeniowych zostat oparty w wigkszosSci o nastgpujace
zrodta literaturowe [111, 112, 113, 114, 155, 185, 105, 128].

2.1.1. Historia badan zmeczeniowych

Tego, ze wielokrotne wywieranie na material obcigzen o znacznej amplitudzie moze do-
prowadzi¢ do jego uszkodzenia cztowiek byt §wiadomy od wiekéw. Przez wigkszos¢ historii
byla to jedynie obserwacja zjawiska, gdyz stan rozwoju wiedzy nie pozwalat jej w zaden spo-
sOb opisac. Dopiero rewolucja przemystowa i zwigzany z nig rozwdj nauki i techniki pozwolit

rozpoczaé dzialania zmierzajace do zglebienia tego tematu.

Od czasu rozpoczgcia pierwszych badan nad zmeczeniem materiatow, w XVIII wieku, bar-
dzo duza liczba naukowcéw z catego Swiata przyczynita si¢ do rozwoju tego zagadnienia. Nie-
ktérzy przyczynili si¢ do scharakteryzowania rodzajéw uszkodzen zmeczeniowych, odkrycia
mechanizméw zmegczenia i testowania materialéw. Inni badacze przyczynili si¢ do rozwoju
modeli teoretycznych, ktére pozwalaja przewidywaé, jak w przyszioSci zachowaja si¢ kompo-
nenty poddawane cyklicznym obcigzeniom w réznych warunkach. Badania nad zmgczeniem

materialéw to prawdziwie multidyscyplinarne zagadnienie, ktére obejmuje:

* wiedz¢ z zakresu inzynierii mechanicznej, umozliwiajaca zrozumienie naprezefi i od-
ksztatcen, ktérym poddawane sa konstrukcje lub ich elementy;

* wiedz¢ z zakresu materialoznawstwa, pozwalajaca pojaé, w jaki sposéb naprezenia i od-
ksztatcenia wptywaja na mikrostruktur¢ komponentow;

* wiedzg z zakresu matematyki i statystyki pozwalajaca opisa¢ mikrostruktury, obciazenia
1 geometrie elementow, oraz to, jak zmienne czynniki wptyna na zachowanie zme¢cze-

niowe pojedynczego komponentu lub catych konstrukcji.

Pierwsza osoba, ktéra zaobserwowata i1 opisata zjawisko, ktore obecnie znane jest jako zme-
czenie materiatu, byt niemiecki administrator gérniczy Wilhelm Albert, ktéry badat uszkodze-
nia taficuchéw goérniczych maszyn wyciagowych, a nastgpnie zbudowal maszyng, ktéra podda-
wata préobki tancuchéw powtarzajacym si¢ obciazeniom [111, 112, 113, 114, 155]. Byt on réw-
niez autorem pierwszej pracy na temat zmeczenia metalu, ktora zostata opublikowana w 1838 .

[111, 112, 113, 114, 155].

Znaczenie zmeczenia materialdow w transporcie bylo juz dobrze ugruntowane w latach
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50-tych XIX wieku [155]. Jednym z pierwszych wydarzen, ktéry spowodowal rozwdj i ukie-
runkowanie badan nad zjawiskiem zmeczenia byta katastrofa kolejowa, ktéra miata miejsce
w 1842 r. na linii kolejowej z Wersalu do Paryza. Podczas transportu uczestnikOw uroczy-
stosci urodzinowych kréla Ludwika Filipa I doszto do wykolejenia si¢ pociagu. W katastro-
fie zgingto ponad 60 oséb i byta to jedna z najpowazniejszych katastrof kolejowych tamtego
okresu. Analiza wypadku zostala przeprowadzona przez Williama Rankine, ktéry stwierdzit,
ze wykolejenie si¢ pociagu byto spowodowane uszkodzeniem osi na skutek kruchego peknig-
cia[l111, 112, 113, 114, 155].

Awarie osi, zarOwno w powozach konnych, jak i w kolejnictwie, byty badane i opisywane
przez licznych autoréw, np. Arthura Morina we Francji oraz Williama Rankine’a i J.O. Yorka
w Wielkiej Brytanii [155]. Uzycie terminu ,,zmgczenie” przypisuje si¢ najczesciej Jeanowi-
Victorowi Ponceletowi [17, 117, 177], ale takze Morinowi, Frederickowi Braithwaite’owi 1 jego
wspotpracownikowi, Fieldowi [170, 155]. Niezaleznie od tego, kto wprowadzit ten termin, zapis
historyczny jasno pokazuje, ze w potowie XIX wieku byto juz wiadome, ze zmeczenie stano-

wilo istotny problem we wszystkich srodkach transportu, a takze w wielu galt¢ziach przemystu.

Wypadki kolejowe w tamtym okresie, z ktérych wiele byto spowodowanych przez uszko-
dzenia zmg¢czeniowe, byty bardzo powszechne. Do potowy XIX wieku kilku inzynieréw bry-
tyjskiego przemystu kolejowego przeprowadzato testy osi i elementéw uzywanych w budowie
mostow kolejowych i juz wtedy ustalili oni, ze nawet obcigzenie réwne lub mniejsze potowie
granicy wytrzymatosci dla elementéw zelaznych i stalowych wystarczyto, aby spowodowac
awari¢ tych elementéw. Wyznaczyli oni réwniez pierwowzor tego, co obecnie inzynierowie
nazywaja ,,granica wytrzymatosci” lub ,,bezpiecznym okresem uzytkowania” dla komponen-
tow stosowanych w przemysle kolejowym [177],a ponadto zidentyfikowali oni réwniez karby
i naroza, jako miejsca, w ktérych moga powstawac peknigcia, co jest pierwowzorem koncepcji
rejondéw koncentracji naprezen.

Podczas gdy wczesne i wazne prace pierwszej potowy XIX w. byly wykonywane przez
Wilhelma Alberta, Jean-Victor Ponceleta, Williama Rankine’a i wielu innych badaczy, zde-
cydowanie najbardziej istotng osoba dla poczatkowego okresu systematycznych badan zmg-
czeniowych byl niemiecki inzynier kolejowy August Wohler, ktéry w latach 1852 1 1870 za-
planowat i1 przeprowadzil pierwsze, usystematyzowane badania zmeczeniowe [93]. W trakcie
swojej dlugiej kariery zawodowej ustalit on specyfikacje materiatowe dla wielu metali stoso-
wanych w kolejnictwie, przyczynit si¢ do powstania sieci laboratoriow badan materiatowych
w Niemczech oraz ustandaryzowat procedury badawcze tych laboratoriow [177]. Zaprojekto-
wat 1 zbudowatl wiele ré6znych typéw maszyn do badan zmeczeniowych oraz przeprowadzit
wiele réznych rodzajéw badan [155]. Jako pierwszy zrozumiat znaczenie, zaréwno amplitudy
naprezenia, jak i Sredniej warto$ci naprezenia na trwato$¢ zmeczeniowa elementéw. Rozrézniat

wspotczynniki bezpieczenstwa dla komponentéw o skoniczonej trwatosci projektowej i kompo-
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nentéw projektowanych na nieskonczong trwatos¢ [155]. Wohler byt réwniez pierwszym bada-
czem, ktéry powaznie rozwazyt wptyw naprezen resztkowych na trwato$¢ zmeczeniowa [177].
August Wohler opublikowat wyniki swoich badari zmegczeniowych w formie tabelarycznej i po-
wszechnie uwaza si¢ go za tworce koncepcji ,,granicy wytrzymatosci” [170]. Jego wplyw na ba-
dania zmgczeniowe byt tak duzy, ze wiele lat pdZniej wyniki jego badan, przedstawione w po-

staci graficznej, nastgpcy nazwali na jego cze$¢ wykresami Wohlera [155].

Kolejnym znaczacym badaczem, ktéry przyczynit si¢ do lepszego zrozumienia zjawisk zme-
czeniowych, byt Johann Bauschinger [155]. Efekt Bauschingera, opisany w 1886 roku, jest zja-
wiskiem, w ktérym odksztalcenia przekraczajace granice sprezystosci w jednym kierunku ob-
cigzenia zmniejszaja granicg sprezystosci w kierunku przeciwnym [170]. Byto to wazne odkry-
cie, poniewaz utorowatlo ono droge do powstania teorii w latach 50-tych XX wieku
L. E Coffina Jr. 1 S. S. Mansona oraz do zrozumienia, zarowno zjawiska zmeczenia nisko-

cyklowego, jak réwniez teorii akumulacji uszkodzen [155].

Na poczatku XX wieku do badafh nad zmgczeniem materialéw wprowadzono metalurgig.
W 1903 r. Sir James Alfred Ewing i jego wspodtpracownicy ze Szkocji jako pierwsi zaob-
serwowali i opisali pasma poslizgu [170, 155]. Ewing wprowadzit réwniez pojgcie histerezy
[170, 155]. Idea dyslokacji zostata po raz pierwszy wprowadzona przez Michaela Polyaniego
w 1934 r. [155]. Innego waznego odkrycia w analizie danych zmgczeniowych dokonat w 1910 .
Olin Basquin, ktéry zaobserwowal, ze kiedy dane zmgczeniowe o naprgzeniach w funkcji liczby
cykli do uszkodzenia sa wykreslane w skali logarytmicznej, to istnieje pomigdzy nimi liniowa
zaleznos¢ dla duzego zakresie naprezen [170].

W okresie od lat 20-tych do 40-tych XX wieku nastgpit gwattowny rozwdj w dziedzi-
nie badan zmeczeniowych [170]. Pierwsza ksigzka poS§wigcona tym zagadnieniom, ,,The Fa-
tigue of Metals” zostata opublikowana przez Herberta Gougha w 1924 roku w Wielkiej Bryta-
nii [155], kolejna ksigzka o tym samym tytule zostata opublikowana przez Herberta Moore’a
1Jesse Kommersa w USA w 1927 roku [170]. W ksiazce Gougha po raz pierwszy omowiony zo-
stat wptyw chropowatosci powierzchni na trwato$¢ zmeczeniowa [155]. ROwniez w tym okre-
sie po raz pierwszy zbadano wptyw korozji i obrébki cieplnej na charakterystyki zmgczeniowe
materiatu [170]. Badania mechaniki pgkania, ktére opisuja fizyke wzrostu pgknig¢ w kruchych
ciatach stalych, zostaty rozpoczete przez Alana Griffitha w 1920 r. [155].

Znaczacy postgp w statystycznej obrdbce danych zmeczeniowych nastapil wraz z praca
Waloddiego Weibulla w péZnych latach 30-tych [155]. Pierwszy model akumulacji uszkodzen
zmeczeniowych zostat zaproponowany przez Arvida Palmgrena w 1924 r., a nastgpnie roz-
szerzony 1 poprawiony przez M.A. Minera w 1945 1. [170, 155]. W okresie 1924-1956 jed-
nym z najwazniejszych badaczy zjawisk zmeczeniowych w materiatach byt August Thum.
Byt on autorem lub wspé6tautorem ponad 500 prac dotyczacych prawie kazdego aspektu badan

zmegczeniowych, w tym wplywu czynnikow koncentracji naprgzen, wptywu obrébki cieplnej,
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zmeczenia korozyjnego, zmeczenia wywotanego przez zuzycie Scierno-korozyjne, zmeczenia
w temperaturach kriogenicznych i wielu innych, réznorodnych aspektéw trwatosci zmeczenio-
wej [155].

Lata 50-te XX w. przyniosty kolejne przetomowe wydarzenia w historii badan zjawisk zme-
czeniowych. W roku 1954 dwaj badacze, S. S. Manson i L. F. Coffin, stwierdzili, ze uszkodzenie
zmegczeniowe jest zawsze wynikiem odksztatcenia plastycznego [170, 155], co stanowito duzy
postep w badaniach nad zme¢czeniem niskocyklowym i doprowadzito do powstania modelu ana-
lizy zmgczeniowej, ktéry nosi ich nazwiska. Mechanizmy inicjacji peknig¢ zmeczeniowych,
ktore sa obecnie powszechnie rozumiane, zostaty po raz pierwszy zidentyfikowane i przedsta-
wione w péznych latach 50-tych XX w. przez W. A. Wooda [170, 35].

W 1957 roku George Irwin rozszerzyt wczesniejsza prace Alana Griffitha o materiaty cia-
gliwe, takie jak metale, stosujac liniowa mechanik¢ pgkania sprezystego [170]. Irwin wprowa-
dzil réwniez pojecie wspoétczynnika intensywnosci naprezen [155]. Pionierska praca Griffitha
i Irwina zostala zrealizowana w 1961 roku, kiedy Paul Paris opracowat prawo wzrostu pegknigcia
zmeczeniowego, ktére nosi jego imig [170, 155]. Zrewolucjonizowalo to obszar badan i ana-
liz zmgczeniowych, poniewaz pozwolilo inzynierom na analiz¢ i oceng wzrostu pgknigé przy
znajomosci jedynie geometrii materiatu i naprezen w polu dalekim [170]. Réwniez w 1961 r.
P. J. E. Forsyth zauwazyl, ze wzrost pgknig¢ zmegczeniowych mozna podzieli¢ na dwie odrgbne
fazy, ktére nazwat etapem I i II [12]. Dziedzina badarh nad mechanika pgkania zostata jeszcze
bardziej rozwinigta w 1970 roku, kiedy to Wolf Elder wprowadzit pojecie retardacji peknigcia
[155], ktére polega na zredukowaniu szybkosci wzrostu peknigcia zmeczeniowego ze wzgledu
na fakt, ze wierzchotek peknigcia jest zaklinowany przez chropowato$¢ powierzchni peknigcia
w kierunku wierzchotka peknigcia lub przez inny mechanizm, taki jak korozja lub odksztalcenie
plastyczne [170, 155].

Kolejny przetom w badaniach zmeczeniowych nastapit w 1969 roku, kiedy Tatsuo Endo
1 M. Matsuishi po raz pierwszy wprowadzili koncepcje zliczania cykli metoda Rainflow [170,
155, 70, 12]. Doprowadzito to do powstania kolejnego kierunku badan, ktéry koncentrowat
si¢ na zmiennym obcigzeniu oraz skutkach jakie sekwencja obciazen wywiera na uzyskiwane
wyniki trwaloSci zmgczeniowej. Zagadnienie to stanowi rozwinigcie prac i badan, ktére do-
prowadzity do powstania reguty Palmgrena-Minera [155]. W pdznych latach 70-tych XX w.
pojawita si¢ koncepcja wielomiejscowego uszkodzenia zmgczeniowego (Multiple Site Fatigue
Damage — MSD), ktéra obecnie nazywana jest czgsciej rozlegtym uszkodzeniem zmgczenio-
wym (Widespread Fatigue Damage — WFD) [155].

Badania zmegczeniowe prowadzone sa dalej — olbrzymie liczby nowych publikacji nauko-
wych pojawiajace si¢ kazdego roku pokazuja zainteresowanie wieloma aspektami badan nad
zme¢czeniem materiatu, a wypadki i1 katastrofy opisane w tym rozdziale pokazuja, jak wazne

jest kontynuowanie tych badar i jak wiele jeszcze pozostaje do zrobienia w tej dziedzinie.
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Rosngce wymagania w zakresie zmniejszenia kosztéw budowy 1 eksploatacji,
a co za tym idzie potrzeba konstruowania I1zejszych struktur przenoszacych coraz wigksze ob-
ciagzenia, beda wywiera¢ ogromna presj¢ na inzynierach i producentach wszystkich typéw po-
jazdow, aby projektowali 1 wytwarzali komponenty, ktore beda bardziej ekonomicznie, a jedno-

cze$nie bezpieczniejsze.

2.1.2. Historia badan zmeczeniowych w lotnictwie

Lotnictwo, ze wzglgdu na swoje specyficzne wymagania w zakresie lekkoSci konstrukcji
i elementdw wyposazenia statkow powietrznych, juz u zarania swojej historii zaadaptowato
wyniki badafhh nad zmeczeniem materialu na wlasne potrzeby oraz uczestniczylo w rozwoju
tej dziedziny nauki.

Pierwsza préba zmegczeniowa duzego elementu konstrukcji lotniczej zostata przeprowadzona
w Royal Aircraft Establishment w Wielkiej Brytanii. Zostala ona wykonana w 1912 r. na dzwi-
garze skrzydla z dwuplatowego samolotu B.E.2. Badania zmg¢czeniowe w okresie I wojny
Swiatowej dotyczyly zazwyczaj mniejszych komponentéw, np. elementéw zespotéw napedo-
wych lub okué. Wigkszos$¢ konstrukcji lotniczych z tamtego okresu badano jedynie statycznie
pod wzgledem maksymalnych obciazen projektowych. Takie podejscie podyktowane byto bar-
dzo gwattownym rozwojem lotnictwa, a co za tym idzie szybkim zastgpowaniem starszych ty-
poéw samolotéw nowymi konstrukcjami. Dodatkowo nie istniaty jeszcze odpowiednie narzedzia
do pomiaru i rejestracji obcigzen konstrukcji w locie, a ponadto warunki wojenne utrudniaty

okreSlanie przyczyn utraty samolotow.

Pojawienie si¢ w latach dwudziestych XX wieku pierwszych metalowych konstrukcji lot-
niczych, jak réwniez rozwdj lotnictwa transportowego i pasazerskiego, zauwazalnie wptynety
na wydtuzenie czasu uzytkowania samolotéw, w poréwnaniu z okresem pierwszej wojny §wia-
towej. Niestety owiazalo si¢ to z serig katastrof lotniczych, ktére wykazaty, na ile niedoceniane

bylo zuzycie zmgczeniowe i jak zawodne byto opieranie si¢ jedynie na prébach statycznych.

Katastrofami lotniczymi, ktére w tamtym okresie w najwigkszym stopniu wptynety na roz-

w0j badan zmeczeniowych, konstrukcji lotniczych byty:

* wypadek samolotu Dornier ,,Merkur” (rys. 2.1) w poblizu Schleiz w Turyngii we wrze-
$niu 1927 r., spowodowany uszkodzeniem zmeczeniowym mocowania dzwigara skrzy-
dila;

* rozbicie si¢ samolotu Handley-Page W-10 w kanale La Manche, wywotane zmegczenio-
wym uszkodzeniem Sruby korbowodu;

* wypadek samolotu Curtiss ,,Condor” 27 lipca 1934 r., w ktérym zgingto 11 oséb, na sku-

tek zmeczeniowego uszkodzenia rozporki skrzydta.
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Rysunek 2.1. Dornier Do B ,,Merkur” [152]

Juz w 1927 r. Brenner [20, 21]1w 1931 r. Hertel [69] opublikowali wyniki badafhh zmg¢czenio-
wych duzych elementéw struktury samolotéw. Hertel badat migdzy innymi dZwigary skrzydet
wykonane ze stali, stopdw aluminium i drewna. Badania te realizowano jednak za pomoca cykli

obciazen o statej amplitudzie.

W tamtym okresie zdawano juz sobie w pelni sprawe z tego, ze testy, takie jak Hertela,
nie oddaja odpowiednio charakteru pracy konstrukcji lotniczych. Doskonale zostato to zobrazo-
wane przez wypowiedZ Teichmanna 1 Michaela z 1933 r. [67], ktorzy stwierdzili: ,,W stuzbie lot-
niczej amplitudy naprgzen nie sa identycznej wielkosci, jak w prébie laboratoryjnej, lecz duze
i mate amplitudy wystepuja z r6zng czgstotliwoscia”. Poglad taki byt juz wtedy mocno ugrun-
towany, co przelozyto si¢ na prace majace okresli¢ rzeczywiste widma eksploatacyjne samo-
lotéw. Pomiary spektrum obcigzen pierwszy raz zrealizowano juz w 1929 r., jednakze miato
to miejsce w motoryzacji, gdy Batson i Bradley [16] przedstawili widmo obciazen dla spre-
zyny zawieszenia samochodowego. Badania tego typu w lotnictwie staty si¢ mozliwe na po-
czatku lat 30-tych XX wieku wraz z pojawieniem si¢ pierwszych metod rejestracji parametrow
lotu. Od 1931 r. NACA (National Advisory Committee for Aeronautics), poprzedniczka NASA
(National Aeronautics and Space Administration), mierzyla obciazenia podmuchéw na samo-
lotach [150, 68, 149, 182], uzywajac rejestratora NACA V-G (Velocity — G load) zapisuja-
cego dane o predkosci i przeciazeniu pionowym. W tym samym czasie w Niemczech Fre-
ise [53] zastosowal tensometr DVL (Deutsche Versuchsanstalt fiir Luftfahrt), opisany w 1932
roku [157], do pomiaru odksztatcen dZzwigaréw skrzydet dwoch typow samolotéw Lufthansy

w trakcie okoto 60 godzin lotu. W tamtym okresie zdawano juz sobie sprawe, ze dobrym przy-
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blizeniem obciazen konstrukcji jest pomiar przeciazenia pionowego, co zostato opisane przez
Kaula [78] w 1938 roku: ,,Jako miara obciazenia skrzydta, przyspieszenie w srodku cigzkosci,
ugiecie skrzydta lub odksztalcenia silnie obciazonych elementéw skrzydia”. Pomiary Kaula
z 1938 r. [ 78] zawieraly widma przyspieszen w Srodku cigzkosci dla szeSciu innych samolotow
z ok. 700 godzin lotu. W 1941 r. zmierzono widma obcigzen dla samolotéw bojowych zreali-
zowane w trakcie 300 godzin lotu [50], wsréd nich widma dla stynnego bombowca nurkuja-
cego Junkers Ju-87, czy samolotu Ju-88 podczas nalotéw na Malte. Ponadto wielkie znaczenie
dla pomiar6w obciazen konstrukcji miato wynalezienie tensometru elektrooporowego, ktéry
zostal wynaleziony rownolegle w 1939 r. przez Amerykanéw Rugea i de Forresta w MIT (Mas-
sachusetts Institute of Technology) [30] oraz przez Simmonsa i Clarka w Caltech [158]. Chociaz
poczatkowo kwestionowano uzytecznos¢ tego wynalazku, zostal on w znaczacym stopniu wy-
korzystywany w USA juz podczas II wojny Swiatowej do pomiaréw odksztalcen konstrukeji lot-
niczych [58, 66, 178, 61, 104]. Pomiary widma byty prowadzone przez cata II wojng Swiatowa

pozwalajac na zgromadzenie tysigcy godzin zapiséw z réznych typéw statkéw powietrznych.

Pierwsze widma obciazen byty podstawa do opracowania koncepcji badan zmgczeniowych
o zmiennej amplitudzie przez Gassnera, ktory w 1939 roku opisal swoje podstawowe idee
w pracy ,,Fatigue Tests on Aircraft Structures” [55]. Gassner w pracy doktorskiej z dnia 13 paz-
dziernika 1941 r. [56] opisal test zmgczeniowy o zmiennej amplitudzie w nastgpujacy sposob:
,Gtowna idea polega na zastosowaniu cykli naprgzen o réoznych amplitudach w krokach sy-
mulujacych mieszaning wysokich i niskich obcigzen w eksploatacji”. Gassner stworzyl pojecie
Betriebsfestigkeit” (eksploatacyjna wytrzymato$¢ zmegczeniowa), ktére mozna opisaé w naste-
pujacy sposéb: wymiarowanie komponentu dla skoriczonej, ale wystarczajacej trwatoSci zme-
czeniowej przy zmiennych obciazeniach. Byta to podstawa koncepcji projektowania wg zasady

bezpiecznej trwatosci Safe-Life, podlegajaca jednak w kolejnych latach dalszemu rozwojowi.

Wielki postep w badaniach dotyczacych zmeczenia konstrukcji lotniczych w okresie II wojny
Swiatowej nie zwigkszyt jednak znaczaco bezpieczenstwa. Pomimo licznych programéw maja-
cych na celu pomiary obcigzen i badan zmeczeniowych prowadzonych przez wszystkie strony
konfliktu, w dalszym ciagu dochodzito do wypadkéw wynikajacych bezposrednio z przyczyn
uszkodzen zmgczeniowych elementéw konstrukcji. Dopiero okres powojenny pozwolit ponow-
nie na swobodna wymian¢ wiedzy 1 doSwiadczen w omawianej dziedzinie, a ponadto dalsze
badania wypelnialy luki w wiedzy i poszerzaly jej zakres. W tym czasi powstaly pierwsze
migdzynarodowe organizacje zajmujace si¢ omawiang tematyka. W 1951 roku powstal ICAF
(International Committee on Aeronautical Fatigue - Migdzynarodowy Komitet ds. Zmgcze-
nia Lotniczego), na wniosek dr Plantemy z NLL (Nationaal Luchtvaartlaboratorium), ktére
w pOZniejszym czasie zostato przeksztalcone w NLR (Nederlands Luchten Ruimtevaartcen-
trum) w Holandii. Krajami zalozycielskimi komitetu byty Holandia, Wielka Brytania, Szwecja,

Szwajcaria 1 Belgia, poZniej dotaczyty Republika Federalna Niemiec, USA, Australia, Francja
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1 Wlochy, a w latach 70-tych takze Izrael i Japonia. Komitet ten skupit praktycznie wszystkich
ekspertéw ds. zmeczenia konstrukeji lotniczych ze wszystkich krajow zachodnich na organizo-
wanych co dwa lata konferencjach 1 sympozjach [143, 127]. Poczatkowo, podczas konferencji
ICAF, delegaci krajow cztonkowskich skfadali jedynie sprawozdania z dziatalnosci w zakresie
badan zmeczeniowych w swoich krajach, ale poczawszy od 1959 r., dodatkowo co dwa lata od-
bywato si¢ sympozjum z wyktadami specjalnymi [155]. Konferencje i sympozja ICAF sg nadal
wyjatkowo cennym Zrédtem informacji dla ekspertéw ds. badarh zmgczeniowych.

Kraje, ktore wezesniej byty w cieniu wielkich poteg przemystowych, rowniez wniosty istotny
wktad w badania zmeczenia konstrukcji lotniczych. Przykladowo Australia, poczynajac
od 1948 r. w Aeronautical Research Laboratories (ARL) przeprowadzila pelnoskalowe testy
zmeczeniowe 180 skrzydet samolotéw North American P-51 ,,Mustang” pozostatych po II woj-
nie §wiatowej. Badano m.in. zachowanie struktury przy statych i zmiennych amplitudach, usta-
lono doktadnos$¢ reguty Minera dla konstrukcji skrzydta oraz przeprowadzono wysoce zaawan-
sowang statystyczng obrébke obserwowanego rozrzutu. Przytoczony program badawczy miat
bardzo znaczacy wpltyw, zaréwno na prestiz ARL, jak réwniez na bardzo liczne préby zmecze-

niowe konstrukcji lotniczych [140, 139].

Bardzo istotne jest, ze postep w dziedzinie badan zmeczeniowych wynikat zaréwno z réz-
nego rodzaju ,,akademickich” i przemystowych programéw badawczych, jak réwniez byt na-

stepstwem powaznych wypadkéw lotniczych.

Bardzo waznym wydarzeniem dla historii badan zmgczeniowych w lotnictwie byty wypadki
samolotow de Havilland DH-106 ,,Comet”. De Havilland ,,Comet” byl pierwszym komercyj-
nym samolotem odrzutowym, ktéry wszedl do stuzby w 1952 roku. Osiagi samolotu znacz-
nie przewyzszaly osiagi wspoétczesnych samolotéw transportowych z napgdem $migtowym.
DH ,,Comet” byt takze pierwszym samolotem pasazerskim latajacym na duzych wysokosSciach.
Niestety w ciagu dwoch lat od wejScia do stuzby dwa egzemplarze samolotu ulegty katastrofom
podczas wznoszenia na wysokoS¢ przelotowa. DH ,,Comet” G-ALYP zostat utracony 10 stycz-
nia 1954 roku, natomiast DH ,,Comet” G-ALYY zaginat 8 kwietnia 1954 roku.

W nastepstwie tych wydarzen flota samolotéw DH ,,Comet” zostata ,,uziemiona”, a w celu
wyjasnienia przyczyn katastrof zostal przeprowadzony program badawczy na niespotykana
w tamtym okresie skalg. Giownym jego elementem byto wykonanie pelnoskalowej proby zme-
czeniowej kompletnej konstrukcji samolotu, w ramach ktdérej przeprowadzono réwniez testy
ci$nieniowe kadtuba. Po 1825 cyklach ci$nieniowych kadtub samolotu ulegt uszkodzeniu pod-
czas cyklu préobnego przy obcigzeniu wyzszym o 33% niz normalnie. Uszkodzenie wykazata
oznaki peknigcia zmeczeniowego, ktore rozpoczeto si¢ w dolnym tylnym narozu przedniego

luku ratunkowego (rys. 2.2 1 2.3).
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Rysunek 2.2. Uszkodzenia kadluba samolotu DH ,,Comet” uzyskane podczas préby

zme¢czeniowej — widok od wewnatrz [102]
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Rysunek 2.3. Uszkodzenia kadtuba samolotu DH ,,Comet” uzyskane podczas proby

zmgczeniowe] — widok od zewnatrz [102]
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Wypadki samolotéw DH ,,Comet” i wnioski wynikajace z nich dochodzenia ich przyczyn
zasadniczo wptynety na podejscie do projektowania konstrukcji dla komercyjnych samolotow
komunikacyjnych. Do tamtej chwili zasady projektowania zmgczeniowego byly zgodne z kon-
cepcja Safe-Life. Oznacza to, ze cala konstrukcja zostala zaprojektowana tak, aby osiagnac
okreslony zakres trwalos$ci zmgczeniowej bez wystgpowania znaczacych uszkodzen, np. pek-
nig¢. Wypadki samolotéw DH ,,Comet” oraz inne do§wiadczenia pokazaty, ze peknigcia moga
czasami wystapi¢ znacznie wczesniej niz przewidywano, czgsto z powodu ograniczen w anali-
zach zmegczeniowych, oraz ze bezpieczenstwo nie moze by¢ zagwarantowane zgodnie z koncep-
cja Safe-Life bez narzucenia nieekonomicznie krétkiego, jak dla samolotéw cywilnych, okresu

uzytkowania gtéwnych elementéw konstrukcji.

Poczawszy od okoto 1955 roku znaczaca stata si¢ dyskusja na temat filozofii projektowania
Fail-Safe 1 Safe-Life. Bezpieczna zywotnoSC Safe-Life oznacza, ze dany element samolotu musi
by¢ wycofany z eksploatacji po osiagnigciu okreslonej wczesniej granicy trwatoSci zmecze-
niowej (tzw. resursu godzinowego, kalendarzowego, badz liczby cykli). Bezpieczna trwato$¢
Fail-Safe oznacza natomiast, ze uszkodzenie elementu podstawowego, w wyniku zmegczenia
materiatu lub z innych przyczyn, nie moze zagraza¢ bezpieczenstwu lotu do czasu jego wykry-
cia.

Korzenie koncepcji Fail-Safe siggaja znacznie wezesniej niz omawiane wypadki samolotow
DH ,,Comet”. Juz w roku 1919 Anglicy Pippard i Pritchard dyskutowali nad tym zagadnieniem
i w pewnym zakresie opisali ten wymodg [141]. W okresie po II wojnie Swiatowej samoloty
z silnikami tlokowymi, takie jak Douglas DC-6, DC-7 lub Lockheed ,,Super-Constellation”,
realizowaty w pewnym stopniu t¢ koncepcje i byly bezpieczne w odniesieniu do niektérych
typéw uszkodzen, co wykazal np. Spaulding [164]. Fail-Safe, jako wymdg konstrukcyjny, zo-
stat spopularyzowany w pierwszych amerykanskich komercyjnych samolotach odrzutowych
Boeing 707 1 Douglas DC-8. Ogélnie rzecz biorac, Europejczycy byli bardziej sceptyczni w kwe-
stii Fail-Safe niz Amerykanie [190]. Spaulding posunat si¢ nawet do stwierdzenia, ze przy kon-
strukcji Fail-Safe, pelnoskalowe testy zmeczeniowe, takie jak wykonano na samolocie
DH ,,Comet”, nie bytyby juz konieczne [164].

W latach 50-tych XX w. pojawita si¢ ponadto dodatkowa innowacja majaca wptyw na bez-
pieczenstwo eksploatacji samolotéw. W okresie tym zaczely pojawiac si¢ pierwsze urzadzenia
majace zliczaC rzeczywiste zuzycie zmeczeniowe dla kazdego samolotu, na przyklad
Vickers ,,Strain-Range Counter” lub ,,RAE Fatigue meter” (zagadnienie to zostalo szerzej opi-

sane w punkcie 2.3).

Kolejnym znaczacym wydarzeniem dla rozwoju badan, a przede wszystkim zmiany podej-
Scia do trwaloSci zmegczeniowej, byla seria katastrof samolotéw bombowych Boeing B-47.
Samoloty tego typu byty w péZnych latach 40-tych wyjatkowo nowoczesng konstrukcja, wy-

posazong w sze$¢ turboodrzutowych silnikéw zamontowanych na pylonach pod skrzydtami
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ze znacznym skosem krawedzi natarcia i o matej grubosci wzglednej profilu. Prototyp tego
samolotu pierwszy raz wzbil si¢ w powietrze w grudniu 1947 roku. W 1950 roku samolot
Boeing B-47 zostat wybrany jako Sredni wysokoSciowy bombowiec dla Sit Powietrznych Sta-
noéw Zjednoczonych (United States Air Force — USAF). Dopuszczenie do uzytku operacyjnego
nastgpito na podstawie statycznej proby wytrzymatosci w 1950 r. [128]. Podejscie takie byto
zgodnie z dwczesnym standardami projektowania i testowania konstrukcji wojskowych. Nie-
doskonato$¢ walidacji opartej wylacznie na obciazeniach statycznych zostata tragicznie wyka-
zana przez cztery katastrofy majace miejsce na poczatku 1958 roku, z ktérych dwie wystapity

przy nalocie mniejszym niz 1300 godzin (tabela 2.1).

Tabela 2.1. Katastrofy samolotu B-47 w 1958 r. spowodowane uszkodzeniami zmeczeniowymi
[128]

Samolot Data Lokalizacja uszkodzenia Nalot [h]

B-47B 13 marca Centroptat 2077
TB-47B 13 marca Dolna powierzchnia lewego skrzydta 2419
B-47E 21 marca Dezintegracja konstrukcji 1129
B-47E 10 kwietnia Tylne mocowanie skrzydta do kadtuba 1265

Katastrofy te spowodowaty uruchomienie awaryjnego programu przegladéw i napraw, ktory
rozpoczal si¢ w maju 1958 r. Program ten koncentrowat si¢ na krytycznych obszarach wskaza-
nych na rysunku 2.4 (czerwone strzatki pokazuja pozycje dwoch z czterech sworzni taczacych
skrzydto z kadtubem). Giéwnymi miejscami, ktére zostaty poddane kontroli pod katem wyste-

powania peknigé byty sworznie oraz otaczajaca je struktura'.

Podobnie jak w przypadku wypadkéw z udzialem samolotéw DH ,,Comet”, katastrofy B-47
w 1958 r. spowodowatly zmiang paradygmatow dopuszczania samolotéw do uzytkowania i okre-
Slania dtugosci czasu ich eksploatacji. Oczywiste stalo sig, ze istnieje potrzeba kontrolowania
zuzycia zmeczeniowego oraz sporzadzania doktadnych i ostroznych prognoz czasu eksploatacji
samolotéw projektowanych wg koncepcji Safe-Life, opartych na analizach i testach zmgczenio-

wych konstrukcji juz w trakcie rozwoju przysztych samolotow.

Na czas trwania programu zastosowano znaczace ograniczenia eksploatacyjne, ktére obejmowaty mase sa-
molotu, predkos¢ lotu, manewry, przeciagnigcia, buffeting, przeloty przez turbulencje, ladowania typu ,,Jouch and
Go”, a takze zakaz latania na niskich putapach z wyjatkiem startu i ladowania [81]. Te surowe ograniczenia zostaly
zastosowane do wszystkich B-47, ktére nie zostaly wcze$niej skontrolowane pod katem peknieé w krytycznych
obszarach oraz poddane naprawie i modyfikacji. Wigkszos¢ floty zostata zmodyfikowana do pazdziernika 1958 r.,
a do stycznia 1959 r. wszystkie samoloty zostaly przynajmniej raz skontrolowane i naprawione. Bylo to naprawde

niezwyktle osiagnigcie, obejmujace ponad 1600 samolotéw [128].
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Rysunek 2.4. Obszary krytyczne pod wzglgdem zmeczenia materiatu wyznaczone

na podstawie wypadkow B-47 z 1958 roku [128] (czerwonymi strzatkami zaznaczono

sworznie faczace skrzydlo z kadtubem)

Konsekwencja omawianych wypadkéw 1 wdrozonego programu byto nie tylko utrzymanie
eksploatacji B-47. Boeing musial réwniez opracowaé program integralnosci struktury lotni-
czej, aby oceni¢ zywotno$¢ samolotéw [81]. Program ten obejmowat przeprowadzenie testow
zmeczeniowych przez Boeinga, Douglasa 1 NASA. Testy te, opisane katastrofy z 1958 roku
oraz inne problemy eksploatacyjne, ujawnity wiele luk w dwczesnej wiedzy na temat procesow
zme¢czenia materiatéw. To z kolei sktonito USAF do zainicjowania dtugoterminowego ogol-
nego programu zapewnienia integralnosci struktury (ASIP) dla wszystkich typéw statkéw po-
wietrznych, ktéry jest kontynuowany i regularnie aktualizowany do dnia dzisiejszego®. Program
zapewnienia integralno$ci struktury statkéw powietrznych byt poczatkowo podzielony na jede-
nascie sekcji [128, 115]:

* kryteria projektowe,
* dane o profilach mis;ji,

¢ testy statyczne,

badanie obciazen w locie,

2W ciagu nastepnych kilku lat podstawowy dokument ASIP niewiele si¢ zmienit, chociaz nastapit duzy rozrost
dodatkowej dokumentacji, szczegdlnie specyfikacji wojskowych (Military specification MIL-SPEC) opracowa-

nych w celu wsparcia realizacji programu [115].
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* Srodowisko turbulencji na matych wysokosciach,

* testy zmgczeniowe,

* zmgczenie konstrukcji zwiazane z obciazeniami przy predkosciach okotodZwigkowych,
» zachowanie struktury w warunkach wysokotemperaturowych,

* obcigzenie eksploatacyjne w przejSciowych stanach lotnych,

* wplyw predkosci, przecigzenia pionowego i wysokosci (V-G-H),

* rejestrowanie obcigzen eksploatacyjnych.

Kolejnym znaczacym impulsem w rozwoju podejscia do trwatoSci zmegczeniowej byta ka-
tastrofa samolotu General Dynamics F-111 w 1969 r. Wydarzenie to spowodowato powazna
zmiang w polityce USAF dotyczacej integralnosci strukturalnej, a mianowicie wprowadzenie

nowego podejScia, czyli koncepcji tolerowanego uszkodzenia — Damage-Tolerance.

W 1964 . firma General Dynamics Corporation otrzymata kontrakt na opracowanie i produk-
cje samolotu F-111, ktéry zostal nastgpnie zaméwiony migdzy innymi przez Sily Powietrzne
Stanéw Zjednoczonych. F-111 byt to samolot mysliwsko-bombowy o zmiennej geometrii skrzy-
det. Do budowy gtéwnych elementéw konstrukcyjnych tego ptatowca, np. skrzydta, weztow
mocowania skrzydel, czy centralnej czesci kadtuba, zostala zastosowana stal o wysokiej wytrzy-
matosci [23]. 22 grudnia 1969 r., w nieco ponad rok po rozpoczeciu stuzby, F-111
nr #67-0049 utracit lewe skrzydto podczas lotu treningowego na niskim putapie. Samolot miat
zaledwie 107 godzin nalotu, a awaria nastapifa przy przeciazeniu pionowym wynoszacym okoto
3,5, co stanowito mniej niz potowe dopuszczalnego obciazenia eksploatacyjnego [107]. Bada-
nie przyczyn katastrofy ujawnito obecno$¢ wady w dolnej czgsci mocowania wezta obrotowego
lewego skrzydta (rys. 2.5). Wada ta powstata podczas produkcji 1 pozostata niewykryta, pomimo
znacznych rozmiaréw, wynoszacych 23,4 mm X 5,9 mm. W trakcie eksploatacji nastapit ogra-
niczony wzrost peknig¢ zmeczeniowych, a nastepnie przecigzeniowe uszkodzenie elementu,

co spowodowato natychmiastowa utrate skrzydta.

Zdarzenie to mogto by¢ uznane za odosobniony przypadek z uwagi na niezwykla wade,
ktéra go spowodowata, jednakze problemy zwiazane ze zmgczeniem i pgknigciami napotkano
rowniez podczas testow ptatowca [23]. Ogdlne obawy dotyczace integralnosci struktury sa-
molotu doprowadzity do wprowadzenia programu kontroli pgknig¢¢ dla krytycznych elemen-
tow stalowych w konstrukcji ptatowca. Podejscie to byto kosztowne, wymagato okresowego
wycofywania samolotow z eksploatacji i poddawania catej konstrukcji no$nej skrzydta ba-
daniom w S&ciSle okreslonych warunkach, w tym w niskiej temperaturze, co bylo wyjatko-
wym rozwiazaniem dla bezpiecznej eksploatacji F-111. Jednakze utrata F-111 #67-0049 wraz
z wezesnymi 1 powszechnymi peknigciami zmeczeniowymi w konstrukcji skrzydet samolotu
Lockheed C-5A [107] doprowadzita do wprowadzenia nowych wytycznych w celu zapewnie-

nia integralnosci struktury samolotéw. Wytyczne te staty si¢ znane jako filozofia tolerowanego
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uszkodzenia Damage-Tolerance, ktéra zostata wtaczona w 1974 r. do specyfikacji wojskowe;j
MIL-SPEC 83444 [132] oraz normy wojskowej MIL-STD-1530A [180] w 1975 r. Szerszy

opis tej koncepcji projektowania statkow powietrznych zostat zawarty w punkcie 2.2.3 niniej-

szej pracy.

Rysunek 2.5. Wada fabryczna w dolnej czgsci mocowania lewego skrzydta bedaca przyczyna
katastrofy F-111 #67-0049 [192]

Projektowanie zgodnie z koncepcja Damage-Tolerance okazato si¢ skuteczne w zapewnianiu
bezpieczenstwa eksploatacji samolotéw, nalezy jednak nadmienié, ze nie dotyczy ono catej
struktury samolotu. Istnieje duza grupa elementéw konstrukcji niepodlegajacych kontroli, np.

podwozia, ktére sa projektowane dalej wedtug filozofii Safe-Life [171].

W tym samym czasie nastapit inny przelom w badaniach zmeczeniowych. Jak wspomniano
juz poprzednio, Japonczycy Matsuishi i Endo w 1969 roku opublikowali procedurg zliczania
cykli nazwang Rainflow [109]. Mniej znany jest jednak fakt, ze w tym samym okresie Holender
DelJonge z NLR [155] réwniez opublikowat procedurg nazwang Range Pair dajaca analogiczne
wyniki jak metoda Rainflow. Wprowadzenie omawianych procedur miato olbrzymie znacze-
nie dla prowadzenia badafh zmg¢czeniowych, pozwalajac znacznie doktadniej wyznacza¢ widma
obciazen na potrzeby testéw zmeczeniowych. Ponadto procedury te pozwolity z wigksza precy-
zja okresla¢ zuzycie zmgczeniowe elementéw podlegajacych zmiennemu obciazeniu w oparciu

o dane z eksploatacji statkow powietrznych.
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Kolejnym znaczacym wydarzeniem w historii badain zmeczeniowych i podejscia do filo-
zofii projektowania samolotéw byta katastrofa samolotu pasazerskiego Boeing 707-321C linii
Dan Air z 14 maja 1977 r. Samolot ten utracit caly prawy statecznik poziomy tuz przed lado-
waniem na Migdzynarodowym Lotnisku w Lusace. Samolot zostal wyprodukowany w 1963 r.
i od tego czasu wylatat 47 621 godzin, w trakcie ktérych odbylto si¢ 16 723 ladowan [107].
Biorac pod uwage resurs wynoszacy 60 000 godzin lotu i 20 lat eksploatacji, samolot ten
czasy swojej §wietnosci mial juz za soba. Sledztwo wykazalo, ze przyczyna zdazenia byto
uszkodzenie zmgczeniowe w gérnym pasie tylnego dZwigara prawego statecznika poziomego
(rys. 2.6). Pgknigcie zmgczeniowe rozpoczeto sig w otworze tacznika z powodu wigkszych ob-
ciazen, niz te przewidziane na etapie projektowania. Rozprzestrzenito si¢ ono na pas gorny,

przy czym og6lny wzrost uszkodzenia zostat przyspieszony przez skokowe przyrosty rozmiaru

pekniecia. Uszkodzenia zmeczeniowe doprowadzily do peknigcia przecigzeniowego calego prze

kroju tylnego dZzwigarw, w wyniku czego statecznik oddzielit si¢ od samolotu [72].

B Pckniecie zmegczeniowe =
I Skokowy przyrost peknigcia |
Zniszczenie przecigzeniowe
I

Przekrd) A-A

Rysunek 2.6. Rozwdj uszkodzenia statecznika samolotu Boeing 707 [72, 185]

Przekr6j A-A na rysunku 2.6 pokazuje, ze tylny dZzwigar skladat si¢ z wielu polaczonych
ze soba elementéw. Byta to konstrukcja zaprojektowana zgodnie z koncepcja Fail-Safe, co ozna-

cza, ze powinna by¢ w stanie wytrzymaé znaczace i tatwo wykrywalne uszkodzenia, zanim
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zostanie zagrozone bezpieczenstwo. Niestety praktyka eksploatacyjna negatywnie zweryfiko-
wata te zatozenia. Okresowa kontrola statecznika poziomego — jak wykazata péZniejsza po-
wypadkowa kontrola floty — nie byta w stanie wykry¢ czgSciowego uszkodzenia gérnego pasa
tylnego dZwigara. Natomiast, gdy doszto do catkowitego zniszczenia pasa gornego dZwigara,
co umozliwito wizualne wykrycie uszkodzenia, konstrukcja nie byta w stanie przenosi¢ obcia-
zen eksploatacyjnych wystarczajaco dlugo, aby umozliwi¢ wykrycie uszkodzenia [3]. Tak wigc,
mimo, ze producent zaprojektowat statecznik poziomy zgodnie z zasada Fail-Safe, w praktyce

nie spetniat on warunkéw tego typu konstrukcji z powodu nieodpowiedniej metody kontroli.

Katastrofa ta sktonita takze wtadze odpowiedzialne za bezpieczenstwo lotéw do ponownego
rozwazenia probleméw zwigzanych ze zmegczeniem materialu w starszych samolotach. Stato
si¢ jasne, ze istniejace metody i harmonogramy kontroli sa nieodpowiednie oraz, ze potrzebne
sa dodatkowe programy inspekcji, aby zapobiec sytuacji, w ktorej starsze samoloty stang si¢ nie-
bezpieczne ze wzgledu na uszkodzenia zmeczeniowe.

Nastgpny wypadek majacy znaczacy wplyw na postrzeganie zuzycia zmegczeniowego w sa-
molotach cywilnych miat miejsce dnia 28 kwietnia 1988 r. W samolocie Boeing 737-200 linii
Aloha Airlines nr 243, podczas wznoszenia na wysokos¢ przelotowa, oddzielito si¢ od samo-
lotu okoto 5,5 m poszycia 1 konstrukcji nosnej kadtuba za drzwiami wejSciowymi do kabiny,
powyzej linii podtogi, co przedstawiono na rys. 2.7. Niezwykte jest to, ze uszkodzenia nie spo-
wodowaty dezintegracji samolotu i udato si¢ wykona¢ ladowanie awaryjne. Samolot bioracy
udzial w wypadku zostal wyprodukowany w 1969 r. 1 od tego czasu wykonat 35 496 godzin
lotu 1 89 680 ladowan [4]. Samolot byt eksploatowany przy diugotrwalym narazeniu na ciepte
i wilgotne morskie powietrze. Sledztwo wykazato, ze duzy ubytek poszycia kabiny byt spo-
wodowany szybkim polaczeniem si¢ wielu peknigé zmeczeniowych w tym samym podtuznym
taczniku poszycia. Pgknigcia zmeczeniowe zaczely sig na krawedziach otwordw na nity wzdiuz
goérnego szwu nitowego. Ten typ uszkodzenia nazywany jest wielomiejscowym uszkodzeniem
zmgczeniowym (MSD).

Wypadek samolotu Boeinga 737 linii lotniczych Aloha Airlines nastapit z powodu kilku
czynnikéw iich wzajemnego powiazania. Wadliwe potaczenie pozwolilo na przedostanie si¢ wil-
goci do zlacza poszycia podczas eksploatacji. Doprowadzito to do spowodowanego korozja
uszkodzenia potaczen klejonych, co skutkowato przenoszeniem obciazen wylacznie przez nity.
Ostre krawedzie nitéw wpuszczanych z tbem stozkowym powodowaty mechanicznie wywo-
tane zme¢czenie MSD zewnetrznego poszycia wzdluz gérnego szwu nitowego. Rozwarstwienie
1 peknigcia zmgczeniowe pozostaly niewykryte do chwili, gdy pegknigcia potaczyty si¢ ze soba.

Rezultatem bylo wiasnie oddzielenie si¢ znacznej czgsci poszycia kabiny.
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Rysunek 2.7. Ubytek struktury kadtuba podczas wypadku Boeinga 737-297 linii Aloha
Airlines [11]

Wypadek ten spowodowat podjecie na calym Swiecie dziatan majacych na celu zapewnienie
bezpieczenstwa i integralno$ci konstrukcji starzejacych si¢ statkéw powietrznych. Producenci,
uzytkownicy i organy ds. zdatno$ci do lotu podjeli wspdlprace w celu opracowania nowych
przepis6w i1 wytycznych pomocniczych lub rozszerzenia istniejacych. Federalna Administracja
Lotnictwa (Federal Aviation Administration — FAA) wspdlnie z NASA zorganizowata kilka
konferencji na temat starzejacych si¢ statkow powietrznych, a ponadto zostaly zapewnione fun-

dusze na finansowanie badari naukowych w celu zbadania wielu aspektéw tego problemu.

We wszystkich tych dziataniach nacisk potozono na badania rozlegtych uszkodzenh zme-
czeniowych w kabinach ciSnieniowych, cho¢ skrzydta i inne elementy konstrukcji samolotow
sg rowniez narazone na tego typu uszkodzenia [63]. Kolejnym waznym problemem jest koro-
zja. Wkrétce po wypadku Boeinga 737 linii Aloha Airlines zostala utworzona Airworthiness
Assurance Working Group (AAWG) w celu ustalenia wspdlnego podejscia do kontroli korozji

w komercyjnych samolotach transportowych [185].

Wspomniany wypadek spowodowat, ze w pelni uznano szkodliwe dziatanie skutkéw korozji
oraz kombinacji korozji i zmgczenia materiatu na integralnos¢ strukturalna statku powietrznego,
zwlaszcza w przypadku starszych samolotéw. Zaawansowana rozlegta korozja moze znaczaco

wplynaé¢ na mozliwosci tolerancji uszkodzenia poprzez zmniejszenie wytrzymatosci resztko-
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wej. W potaczeniu ze zmegczeniem materiatu istnieje ryzyko zwigkszonego i przyspieszonego
WED [5]. Z tego powodu zostalty wdrozone programy kontroli korozji dla komercyjnych samo-

lotoéw transportowych oraz starzejacych si¢ samolotow wojskowych [131, 5, 138].

Whioski z wypadkéw lotniczych oraz wyniki opisanych powyzej programéw badawczych
nie stanowig oczywiscie konca rozwoju badan zmgczeniowych w lotnictwie. W dalszym ciagu
prowadzone sg badania majce na celu poprawe mozliwosci analizy trwatosci struktur oraz me-
tod prognozowania trwato$ci zmegczeniowej i wzrostu pgknigé. Od czasu wypadku samolotu
linii Aloha Airlines badania te obejmowaty mozliwy i rzeczywisty wptyw korozji na zmgczenie
konstrukcji oraz taczne dziatanie tych dwoch czynnikéw. Ponadto stale rozwijana jest koncep-
cja tolerowanego uszkodzenia. Kiedy na poczatku lat 70-tych XX w. wprowadzono podejscie
oparte na tolerancji uszkodzen, brakowalo rzeczywistych danych dotyczacych nukleacji pek-
nig¢. Obecnie istnieje wiele danych dotyczacych wcezesnego etapu wzrostu peknig¢ w samolo-
tach o wysokich osiagach [14], w tym znane s rodzaje i rozmiary nieciagloSci poczatkowych
inicjujacych peknigcia zmeczeniowe [15].

Kolejnym zagadnieniem, na ktérym koncentruja si¢ badania zmg¢czeniowe sa problemy zwia-
zane ze stosowaniem w lotnictwie nowych materiatéw. Lotnicze materiaty konstrukcyjne mu-
sza charakteryzowac si¢ wyjatkowa kombinacja wtasciwosci inzynierskich, aby umozliwiaé
wytwarzanie lekkich i trwatych struktur. Stopy aluminium dominuja w produkcji samolotow
od czasu wprowadzenia na rynek samolotéw Boeing 247 (1933) i Douglas DC-2 (1934),
ale kompozyty 1 stopy tytanu stanowig obecnie powazna konkurencj¢ w niektérych zastosowa-
niach. W aktualnych konstrukcjach lotniczych udzial materiatéw kompozytowych w konstruk-
cji ptatowca moze siggac¢ 40-50% dla samolotéw i ponad 80% dla wiroptatow, natomiast stopy
tytanu moga stanowi¢ nawet 40% masy struktury, jak ma to miejsce w samolocie F-22. Powo-
duje to wystapienie powaznych implikacji dla integralnosci struktur wynikajacych z zastosowa-
nia nowszych materialéw. Zastapienie dotychczasowych stopéw aluminium obecng generacja
stopéw Al-Li nie wptywa na sposéb podejScia do analizy trwalosci zmgczeniowej i procesOw
przyrostéw peknigé, poniewaz stopy te maja podobne wtasciwosci inzynierskie [183],ale ina-

czej zagadnienie to wyglada w przypadku szeroko rozumianych materiatéw kompozytowych.

Zasady projektowania i eksploatacji dla metalowych konstrukcji lotniczych nie moga by¢
stosowane w przypadku materiatéw kompozytowych. Materiaty te maja wysoka odpornosé
na zmeczenie, gdy sa wolne od wad i1 koncentracji naprgzen, ale sa podatne na uszkodzenia
udarowe, rozwarstwienia oraz wynikajace z nich pgkanie zmegczeniowe. Rozwdj tych uszko-
dzen jest trudny do przewidzenia, a to rowniez utrudnia weryfikacj¢ wykonanych napraw. Inne
zwiazane z tym problemy to doktadnos$¢ i poprawnos¢ kontroli oraz trudnosci w analizie zto-
zonych komponentéw w celu przewidzenia rejonéw potencjalnych awarii. W zwiazku z tymi
problemami bezpieczenstwo eksploatacji jest obecnie zapewniane przez przeprojektowanie ele-

mentéw kompozytowych zgodnie z zasada braku przyrostow uszkodzen [49, 179]. Nie oznacza
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to jednak braku dalszych prac rozwojowych w tej dziedzinie — np. FAA aktywnie sponso-
ruje badania w kilku kluczowych obszarach, w tym tolerancji na uszkodzenia, praktyk obstugi
technicznej oraz kontroli i standaryzacji zaawansowanych materiatéw 1 proceséw wytwarza-
nia [74]. Dziatania te stanowia podstawe do ciaglego uaktualniania wymogoéw bezpieczenstwa

1 wymagan certyfikacyjnych dla struktur kompozytowych [74, 75].

Kolejna droga rozwoju prac nad integralnoscia struktury no$nej statkow powietrznych jest roz-
w0j metod badania i weryfikacji stanu technicznego, ze szczegdlnym uwzglednieniem metod
badan nieniszczacych (Non-Destructive Testing — NDT). Badania nad tego typu metodami byty
zwiazane z wprowadzeniem koncepcji projektowania Fail-Safe, a nastgpnie znaczaco rozwingty
si¢ w zwiazku z rozwojem filozofii Damage-Tolerance. Opisane powyzej zmiany w materiatach
stosowanych w lotnictwie dodatkowo zintensyfikowaty badania nad opracowaniem systemoéw
biezacego monitorowania struktury (Structural Health Monitoring — SHM), wspomagajacych
proces eksploatacji statkéw powietrznych [13, 64, 166, 1, 19]. SHM jest to rozproszony system
ztozony z sieci czujnikéw, uktadéw transmisji danych i jednostek rejestrujacych, a w niektérych
aplikacjach, réwniez obliczeniowych, zintegrowany z badanym obiektem. Celem jest skuteczna
detekcja, lokalizacja, identyfikacja oraz predykcja rozwoju uszkodzen, ktére moga doprowadzic¢
do nieprawidtowego funkcjonowania obiektu. Systemy SHM bazuja najczg¢Sciej na nieniszcza-
cych metodach wykrywania uszkodzerh NDT, ktére sa powszechnie stosowane podczas inspek-
cji okresowych krytycznych elementéw konstrukcji. Podstawowa przewaga SHM nad NDT jest
akwizycja danych realizowana w trakcie eksploatacji obiektu za pomoca czujnikéw zintegro-
wanych ze struktura. W przypadku NDT konieczne jest wykorzystywanie zewnetrznych defek-
toskopéw, w zwiazku z czym weryfikacja stanu technicznego odbywa si¢ jedynie w ramach
przeprowadzanych przegladow. W zwiazku z powyzszym, SHM zapewnia mozliwo$¢ wykry-
cia uszkodzen w mozliwie najwczesniejszym stadium ich rozwoju [60]. Architektura systemu
SHM jest zalezna od przewidywanego rodzaju uszkodzen i zastosowanych do budowy obiektu
materiatéw, co ma bezposredni wptyw na wybdr metody detekcji. Technologia SHM jest opra-
cowywana w celu osiagnigcia wigkszego bezpieczenstwa uzytkowania obiektéw i ma potencjat,

by obnizy¢ koszty utrzymania i eksploatacji statkéw powietrznych.

Opisany w tym punkcie zarys rozwoju badan zmeczeniowych oraz zdarzen lotniczych beda-
cych katalizatorami postgpu w podej$ciu do zagadnienia zmegczeniowych w lotnictwie przedsta-
wia jedynie najistotniejsze, z punktu widzenia autora, wydarzenia. Ze wzgledu na obszerno$¢
i wielowatkowo$¢ zagadnienia, nie bylo mozliwe opisanie wszystkich znaczacych wydarzen
w tej dziedzinie, jakie miaty miejsce w ciagu ostatnich dwoch wiekéw. Ponadto, w zwiazku
z uznaniem badan zmeczeniowych za bardzo wazny obszar nauki, podlegaja one statemu roz-

wojowi w kazdym ze swoich aspektow.
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2.2. Koncepcje projektowania statkow powietrznych

Ze wzgledu na filozofig podejScia do trwatoSci zmgczeniowej zasady projektowania statkow

powietrznych mozna podzieli¢ na[37, 59]:
* Safe-Life - koncepcja bezpiecznej trwatosci,
* Fail-Safe - koncepcja bezpiecznego uszkodzenia,

* Damage-Tolerance / Flaw-Tolerance - koncepcja tolerowanego uszkodzenia.

Kazda z nich byta wprowadzana na réznych etapach rozwoju lotnictwa i maja one zastoso-
wanie do eksploatowanych obecnie wojskowych statkéw powietrznych, w tym do samolotéw
wysokomanewrowych [155, 185, 22, 192, 121].

2.2.1. Safe-Life — koncepcja bezpiecznej trwalosci

Historycznie najstarsza filozofig projektowania samolotéw jest koncepcja bezpiecznej trwa-
tosci (Safe-Life). W lotnictwie wojskowym, jest ona w dalszym ciagu wystarczajaca, aby zgod-
nie z przepisami zapewni¢ bezpieczna eksploatacje statku powietrznego przy zachowaniu
wzglednej prostoty obstugi technicznej i braku koniecznoSci przeprowadzania zazwyczaj kosz-
townych badan nieniszczacych. Idea koncepcji Safe-Life jest zatozenie, ze podczas okresu eks-
ploatacji nie pojawi si¢ uszkodzenie zmegczeniowe elementéw struktury statku powietrznego.
Zalozenie to powinno by¢ wziete pod uwage juz podczas fazy projektowania danego elementu
konstrukcji. Zaktada si¢ réwniez, ze element, dla ktérego osiagnigto zaktadany czas pracy po-
winien ulec wymianie wraz z pozostatymi komponentami wchodzacymi w sktad jego struktury.
Koncepcja ta dodatkowo wyklucza istnienie jakichkolwiek peknigé i nie uwzglednia wystgpo-
wania ukrytych wad materialu. Pelny rozw¢j tej koncepcji w lotnictwie wojskowym zwiazany
jest z seriag wypadkéw samolotéw Boeing B- 47 pod koniec lat 50-tych XX w. i bedacym ich na-

stgpstwem programem zapewnienia integralnosci struktury statkéw powietrznych.

Zaleta takiego podejScia eksploatacji konstrukcji jest prosty system zarzadzania resursem,
ktéry moze by¢ rozumiany jako ustalony czas uzytkowej zdolnosci, podczas ktérego zapew-
niona jest sprawnos¢ eksploatacyjna oraz bezpieczefistwo. Wyznaczenie dopuszczalnego okresu
eksploatacji nastgpuje na podstawie wynikow pelnoskalowej proby zmeczeniowej i przyjetego
wspotczynnika rozrzutu wynikow proby, zwanego réwniez wspdétczynnikiem bezpieczenstwa.

Na rys. 2.8 graficznie przedstawiono koncepcj¢ Safe-Life stuzaca zapewnieniu wystarczaja-

cego okresu uzytkowania.
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Rysunek 2.8. Schemat koncepcji Safe-Life dla zapewnienia bezpiecznego okresu uzytkowania
[22]

Nalezy przy tym zaznaczy¢, ze warto$¢ wspotczynnika bezpieczenistwa w znacznym stopniu
zalezy od rodzaju prowadzonych badan oraz sposobu nadzorowania eksploatacji, co zostato

szerzej opisane w dalszej czesci rozdziatu.

2.2.2. Fail-Safe — koncepcja bezpiecznego uszkodzenia

Powstanie podwalin koncepcji Fail-Safe datuje si¢ nawet na lata 20-te XX w. [155], jednak
jej rozwdj 1 upowszechnienie nastgpito w latach 50-tych XX w., miedzy innymi w zwiazku
z wynikami badan wypadkéw samolotéw DH ,,Comet”. Wypadki samolotéw tego typu po-
kazaty, ze uszkodzenia moga czasami wystapi¢ znacznie wczesniej, niz przewidywano, z po-
wodu ograniczen w stosowanych éwczesnie metodach analiz zmgczeniowych i ze bezpieczen-
stwo nie moze by¢ zagwarantowane na zasadzie Safe-Life bez narzucenia relatywnie krétkiego
okresu uzytkowania gtéwnych elementéw konstrukcji. Aspekt ten byto byt szczegdlnie istotny
dla rozwijajacego si¢ w tamtym czasie cywilnego lotnictwa pasazerskiego i transportowego,

co wynikato z czynnikow ekonomicznych.

Wedlug koncepcji Fail-Safe konstrukcja jest projektowana w celu osiagnigcia zadowalaja-

cego okresu uzytkowania bez znaczacych uszkodzen. Jednakze konstrukcja jest rowniez za-
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projektowana tak, aby byto mozliwe sprawdzenie jej stanu technicznego w trakcie eksploatacji
i, aby byta zdolna do pracy mimo znacznych i tatwo wykrywalnych uszkodzen, zanim zostanie
zagrozone bezpieczenstwo. Podejscie to byto podstawa do wprowadzenie okresowych inspek-
cji struktury majacych na celu wykrywanie ewentualnych uszkodzen lub peknig¢ zmeczenio-
wych. Zapewnienie bezpieczenstwa, w przypadku wystapienia uszkodzenia, zostato spetnione
gtéwnie dzigki zastosowaniu projektu konstrukcyjnego z wieloma §ciezkami przenoszenia ob-
cigzen i z ustalonymi wymaganiami co do wytrzymatosci resztkowej, w przypadku uszkodzenia
jednego z elementéw konstrukcyjnych. Testy takiej struktury realizowano poprzez weryfikacje
zdolnosSci do przenoszenia obcigzen statycznych w warunkach uszkodzenia krytycznego ele-
mentu konstrukcji. Samolotami zaprojektowanymi wedtug tej koncepcji byta wigkszo$¢ ame-
rykaniskich pasazerskich samolotéw odrzutowych pierwszej generacji, np. Boeing 707 i Do-
uglas DC-8.

Gdy wprowadzano koncepcj¢ Fail-Safe, nie bylo jeszcze wymogu przeprowadzania peino-
skalowych badani zme¢czeniowych, a niektorzy twierdzili nawet, ze badania tego typu nie bgda
juz konieczne. PéZniejsze dosSwiadczenia i wiedza, szczegdlnie wynikajace opisanej wczesniej
katastrofy samolotu Boeing 707 linii Dan Air, doprowadzity do wprowadzenia obowiazkowych
badan zmeczeniowych catej konstrukcji. Dodatkowo konstrukcje tego typu okazaty si¢ wraz-

liwe na rozlegte uszkodzenia zmgczeniowe, co wykazata katastrofa samolotu Aloha Airlines.

Nalezy zauwazyC, ze nie wszystkie elementy konstrukcyjne nadaja si¢ do projektowania
zgodnie z filozofia Fail-Safe. Giéwnymi wyjatkami sa podwozia, zwykle wykonane z wysoko-
wytrzymatych stali 1 zaprojektowane zgodnie z zasada Safe-Life. Poza komercyjnymi samolo-
tami pasazerskimi, czy transportowymi, projektowanie zgodnie z Safe-Life byto rowniez stoso-

wane w samolotach lekkich (General Aviation) oraz w niektérych samolotach wojskowych.

Problemy z wykrywaniem uszkodzen w trakcie obstugi technicznej nalezaly do najistot-
niejszych wad tego podejScia oceny bezpieczefistwa, co w potaczeniu z innymi czynnikami,
a szczeg6lnie ze wspomnianym wypadkiem samolotu linii Dan Air w 1977 r., doprowadzito
do wycofana koncepcji Fail-Safe dla duzych samolotéw z dokumentacji Federal Aviation Regu-
lations (part 25 - Airworthiness Standards: Transport Category Airplanes) w 1978 r. na korzys$¢
metody Safe-Life lub Damage-Tolerance [48]. Na rys. 2.9 przedstawiono ewolucj¢ przepisow

dotyczacych filozofii projektowania cywilnych statkéw powietrznych.

Nalezy jednak zauwazy¢, ze pewne aspekty tej koncepcji projektowania przetrwaty. W obec-
nym zakresie ASIP [54], zawierajacym aktualne wymagania dla tego programu, uwzgledniono
wprowadzenie, tam gdzie jest to wykonalne, alternatywnych $ciezek przenoszenia obciazenia,

co byto istota podejscia Fail-Safe.
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Rysunek 2.9. Zmiany w przepisach FAA dotyczacych filozofii projektowania dla cywilnych
statkdw powietrznych [22]

2.2.3. Damage-Tolerance / Flaw-Tolerance — koncepcja tolerowanego uszko-

dzenia

Narodziny koncepcji Damage-Tolerance® nierozerwalnie zwiazane byty z katastrofa samo-

lotu F-111 w 1969 r. Samoloty tego typu zostaly zaprojektowane wg koncepcji Saif-Life, a w
wyniku przeprowadzonej pelnoskalowej proby zmeczeniowej wykazano trwatoS¢ zmeczeniowa
wynoszaca 16 000 godzin lotu. W zwiazku z uwzglgdnieniem wspétczynnika rozrzutu wynikow
préby, nadano samolotowi resurs 4000 godzin lotu oraz 4000 ladowan [107]. Wspomniana po-
wyzej katastrofa wydarzyla si¢ zaledwie po roku eksploatacji, przy nalocie wynoszacym jedynie
107 godzin. W zwiazku z tym wydarzeniem 1 problemami napotkanymi podczas eksploatacji
samolotéw C-5A, USAF przedstawity i nakazaty wprowadzenie nowych wytycznych projekto-
wania w celu zapewnienia integralnosci strukturalnej statkow powietrznych. Wytyczne te staly
si¢ znane jako filozofia Damage-Tolerance, wlaczona do specyfikacji wojskowe;] MIL-SPEC
83444 (1974) [132] i normy wojskowej MIL-STD-1530A (1975) [180].

3Koncepcja Damage-Tolerance nazywana jest réwniez Flaw-Tolerance ze wzgledu na uwzglednianie ewentu-

alnych wad poczatkowych struktury
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Koncepcja ta r6zni si¢ od pozostatych w dwéch gtéwnych aspektach:
* nalezy bra¢ pod uwage wystgpowanie peknigé lub wad produkcyjnych w nowej struktu-
rze,

* elementy konstrukcji nalezy podzieli¢ na dwie kategorie, w zaleznos$ci od mozliwosci

kontroli w trakcie eksploatacji — na podlegajace i niepodlegajace kontroli.

Pierwszy aspekt wiaze si¢ z wprowadzeniem wymagaf dotyczacych rozmiaréw uszkodzen
poczatkowych, ktére przedstawiono zgodnie ze specyfikacja wojskowa MIL SPEC 83444
w tabeli 2.2.

Tabela 2.2. Wymagania bezpieczefistwa USAF MIL-A-8344444 dla zaktadanych uszkodzen
poczatkowych [132]

Typy uszkodzen Wspétczynnik | Wielkos¢ wady w mm, ktéra nalezy zaktadaé
bezposrednio po inspekcji
proporcji kontrola przed eksploata- | kontrola w trak-

Opis Geometria . . . g
cja z zastosowaniem wy- | cie eksploatacji
sokiego standardu NDI przy uzyciu spe-

cjalnych NDI
(alc) fail-safe slow flaw
2
wada -— 1,0 1,27 3,18 6,35
. S
powierzch-
. 0,2
niowa
[
peknigcie ; - ; 2,54 6,35 12,7
na wskros

a
wada ; E _Ic e 1,0 0,51 1,27 6,35¢

rzy otworze
przy 0.2

peknigcie % i ; 0,51 1,27 6,354

na  wskro$

przy otworze

¢ poza teb Sruby lub nakretke
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Pomimo, ze geometria defektéw poczatkowych przedstawionych powyzej jest raczej arbi-
tralna, ich rozmiary sa adekwatne do wykonywania obliczein mechaniki pgkania, ktéra jest dru-

gim, poza inspekcjami, filarem filozofii Damage-Tolerance.

Konsekwencja drugiego wymagania jest mozliwos¢ projektowania konstrukcji, ktore

sa lub nie sa, przewidziane do poddawania inspekcja podczas okresu uzytkowania:

* konstrukcje podlegajace kontroli moga by¢ zakwalifikowane jako konstrukcje odporne
na uszkodzenia lub konstrukcje o powolnym wzrosScie uszkodzen, w ktérych przypadku
poczatkowe uszkodzenie musi rosnag¢ powoli i nie moze osiaggnaé rozmiaru wystarczajaco

duzego, aby spowodowaé awarig statku powietrznego pomigdzy kontrolami;

* konstrukcje niepodlegajace kontroli moga nadal by¢ klasyfikowane jako tolerujace uszko-
dzenia pod warunkiem, ze mozna je zakwalifikowaé¢ do kategorii powolnego wzrostu
defektu, co w tym przypadku oznacza, ze uszkodzenie poczatkowe nie moze wzrosnac

do rozmiaru powodujacego awari¢ konstrukcji podczas zaktadanego okresu uzytkowania.

Zasada tolerowanego uszkodzenia wymaga, aby poczawszy od etapu projektowania przy-
gotowad strategi¢ eksploatacji statkéw powietrznych wykonujac odpowiednie badania oraz te-
sty. Statek powietrzny powinien rowniez by¢ eksploatowany w zgodzie z ta koncepcja, czego
skutkiem jest wymdg prowadzenia badan oraz monitorowania procesu eksploatacji. Stosowanie
koncepcji Damage-Tolerance umozliwia precyzyjne nadzorowanie zuzycia zmegczeniowego,
ktére znaczaco poprawia bezpieczenstwo eksploatacji oraz umozliwia wydtuzanie okresu eks-
ploatacji [22].

Projekt, ktérego zatozeniem jest ocena bezpieczenistwa przez inspekcje przewiduje, iz sys-
tem moze nadal wykonywaé dziatania, nawet przy wystapieniu niesprawnosci, uszkodzenia
lub wady, ktéra zmniejszataby integralnos¢ strukturalna. Bezpieczenstwo calej konstrukcji jest
zagwarantowane poprzez system badafi okresowych. Podczas przeprowadzania analizy bez-
pieczenstwa w danym punkcie kontrolnym nalezy okresli¢ krytyczng dtugos¢é peknigcia a,,

dla ktérej nastapi uszkodzenie struktury, co zostato graficznie przedstawione na rys. 2.10.

W fazie projektowania nalezy réwniez okresli¢ czas, po ktérego uptywie nalezy przeprowa-
dzi¢ pierwsza inspekcje 1, a nastgpnie wyznaczy¢ interwaty pomigdzy inspekcjami (41 — 1;).
Co bardzo istotne, okres do pierwszej inspekcji czesto wynosi nawet 75% zaktadanego czasu
eksploatacji konstrukcji. Poczatkowa wielkoS¢ pgknigcia ag jest to dlugos¢ peknigcia w no-
wym elemencie, natomiast a4, jest minimalna, mozliwa do wykrycia wielkoScia peknigcia,

przy uzyciu przewidywanych metod badan nieniszczacych.
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Rysunek 2.10. Koncepcja Damage-Tolerance / Flaw-Tolerance w celu zapewnienia

wystarczajacego okresu uzytkowania [192]

Podczas eksploatacji zgodnie z zalozeniem koncepcji tolerowanego uszkodzenia w praktyce
jest stosowana metoda indywidualnego monitorowania kazdego statku powietrznego (Indivi-
dual Aircraft Tracking). Metoda ta zaktada biezace nadzorowanie dlugosci pgknigcia w kazde;j
lokalizacji krytycznej, dla kazdego statku powietrznego. Odbywa si¢ to na podstawie danych
o0 obciazeniach, pochodzacych z rejestratora poktadowego, lub innego systemu ktéry gromadzi

informacje o rzeczywistym przebiegu eksploatacji.

2.2.4. Koncepcje eksploatacji i proces zarzadzania zuzyciem zmeczeniowym

wspolczesnych, wysokomanewrowych samolotow bojowych

Zarzadzanie zuzyciem zmeczeniowym lub integralnoscia struktury statku powietrznego
ma na celu zapewnienie odpowiedniego okresu bezpiecznej eksploatacji [191] przy obciaze-
niach eksploatacyjnych mieszczacych si¢ w ramach zatwierdzonych ograniczen [187]. Filozofia
projektowania jaka nalezy przyjaé, aby to osiagnac, zalezy od wielu czynnikéw, np. mozliwosci
kontroli, naprawy lub wymiany komponentu, a takze od skutkéw uszkodzenia struktury. Pro-
ces zarzadzania zuzyciem zmeczeniowym rozpoczyna si¢ od koncepcji projektowania, ktéra
uwzglednia te czynniki. Tabela 2.3 przedstawia dwie filozofie projektowania, stosowane przez
rézne sity powietrzne, w programach zarzadzania zuzyciem zmgczeniowym dla samolotow wy-

sokomanewrowych.
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Tabela 2.3. Koncepcje projektowania i zarzadzania zuzyciem zmegczeniowym statkOw powietrz-

nych wykorzystywane na wybranych typach samolotéw bojowych [121]

Granica

) Koncepcja

okresu uzyt-
Samolot Operator ) Damage- Rok

kowania

Tolerance

Safe-Life
A-3 United States Navy (USN) 18 000 h! 1988
A-7 Portuguese AF Tak 1991
Alphajet French AF Tak? 1997
Eurofighter 2000 Royal AF Tak 1997
F-14 USN Tak 1996
F-15 USAF Tak 1984
F-16 USAF, Royal Netherlands AF Tak? 1996
F/A-18 USN 6000 h 1997
F/A-18 RAAF, RCAF* Tak 1998
F-111 RAAF Tak® 1996
Hawk T.Mk.1 RAF, RAAF 6000 h 1993
Kfir Israel AF Tak® 1988
MB339 CB Royal New Zealand AF Tak 1995
Mirage 2000 French AF Tak 1995
JAS-37 Viggen = Swedish AF Tak’ 1993
JAS-39 Gripen Swedish AF Tak 1993
Tornado German AF and Navy 4000 h 1991

! Wydtuzony resurs z 3000 h do 18 000 h.

2 Projektowany bezpieczny czas eksploatacji wedtug koncepcji Safe-Life wynosit 10 000 godzin . Mo-
dyfikacje pozwolity wydtuzy¢ ten okres do 18 000 godzin. Obecnie ma by¢ stosowany program przedtu-
zenia okresu eksploatacji oparty na koncepcji Damage-Tolerance.

3 Projektowany czas eksploatacji 8000 h.

4 W pozycji [195] z 1981 r. podano, ze RCAF rozwazaly zastosowanie koncepcji Damage-Tolerance,
jednak eksploatuja CF-18 zgodnie z filozofia Safe-Life.

> Pierwotnie bezpieczny okres eksploatacji wynosit 4000 godzin, ale pod koniec lat 80-tych zmieniono
koncepcje na Damage-Tolerance.

6 Zaprojektowany dla bezpiecznego okresu uzytkowania wynoszacego 4000 godzin.

7 Samolot zaprojektowano zgodnie z zasada Safe-Life, ale zostal jednak ponownie oceniony pod katem

mozliwosci zastosowania filozofii Damage-Tolerance.
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Z tabeli 2.3 wynika, ze liczby typéw samolotéw projektowanych wg koncepcji bezpiecznej
trwatoSci — Safe-Life i wg koncepcji tolerowanego uszkodzenia — Damage-Tolerance / Flaw-
Tolerance sa porownywalne. Dodatkowo widoczne jest, ze ten sam uzytkownik stosuje rozne
koncepcje dla réznych statkéw powietrznych, a ponadto, w niektoérych przypadkach, mozliwa

jest zmiana filozofii.

Doskonatym przykladem jest zarzadzanie integralnoscia struktury statkéw powietrznych
przez Krolewskie Australijskie Sity Powietrzne (Royal Australian Air Force —RAAF). W przy-
padku samolotéw F/A-18 stosowana jest koncepcja bezpiecznej trwaloSci — Safe-Life, nato-
miast samoloty F-111 byly poczatkowo eksploatowane zgodnie z koncepcja bezpiecznej trwa-
tosci, co ulegto zmianie w pdZniejszym okresie w zwiazku z przeprowadzonymi badaniami
nad koncepcja tolerowanego uszkodzenia — Damage Tolerance [191].

Filozofia projektowania samolotow jest jednak tylko jednym z aspektéw ogdlnego procesu

zarzadzania zuzyciem zmgczeniowym, ktory ten powinien takze:

* uwzgledniaé, ze statki powietrzne nie moga by¢ eksploatowane po przekroczeniu ekwi-
walentnego poziomu zuzycia zmeczeniowego lub powyzej dopuszczalnego poziomu

uszkodzen wykazanego w tescie zmgczeniowym,;

* wymagaé, aby przedtuzenie okresu eksploatacji bylo poparte testami zmgczeniowymi,

w celu okreslenia lokalizacji obszarow krytycznych;

* dazy¢ do zarzadzania integralnoScia strukturalng floty w oparciu o wyniki testéw zme-
czeniowych;

* wprowadza¢ program monitorowania obciazen na kazdym statku powietrznym, w celu
biezacego pomiaru obciazen struktury nosnej [119];

* zastosowaé ekonomiczny i niezawodny system monitorowania zuzycia zmegczeniowego;

* zapewniC integralnos¢ danych;

* uwzgledniaé zgodnos$¢ danych eksploatacyjnych z danymi z testéw zmgczeniowych;

* optymalizowa¢ metody przetwarzania danych o statkach powietrznych, tzn. gromadzié

surowe dane do przetwarzania na ziemi lub przetwarza¢ na poktadzie;

* uwzglednia¢ model zuzycia zmgczeniowego lub model kumulacji uszkodzen, ktéry za-

pewnia dokladne oszacowanie pozostatej trwatoSci zmeczeniowej;
» zapewniaC operatorowi regularne informacje zwrotne.
2.3. Ewolucja metod monitorowania zuzycia zmeczeniowego

Zagadnienie metod stosowanych do monitorowania zuzycia zmegczeniowego statkow po-

wietrznych jest najwazniejszym aspektem prowadzonych w pracy analiz. W zwiazku z tym
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ponizej przedstawiono zarys ewolucji tego zagadnienia na przestrzeni lat oraz czynniki wpty-
wajace na jego rozwdj w oparciu o [121, 155, 185, 184].

Poczatkiem nadzorowania zuzycia zmgczeniowego samolotow byto dokumentowanie nalotu
oraz ewentualnie liczby cykli ladowan. Osiagnigcie okreslonej, certyfikowanej liczby godzin
lotu lub dopuszczalnej liczby operacji naziemnych byto réwnoznaczne z wycofaniem statku
powietrznego z eksploatacji. Przez dtugi czas byl to jedyny sposéb zarzadzania flota samolo-
tow w aspekcie monitorowania zuzycia zmegczeniowego. Niewatpliwa zaleta takiego podejscia
jest prostota i niskie koszty realizacji. Ze wzgledu na pomijanie r6znic w profilach eksploata-
cji poszczegdlnych samolotéw wzglegdem widma préby zmeczeniowej, podejscie takie wymu-
szato jednak stosowanie bardzo wysokich wspétczynnikéw bezpieczernistwa / wspdtczynnikéw
rozrzutu wynikéw préby zmeczeniowej. Wynikiem tego byto nadawanie samolotom relatyw-
nie krotkich resurséw eksploatacyjnych. W warunkach bardzo szybkiego rozwoju lotnictwa
przez prawie caly XX w. nie stanowito to problemu dla wigkszosci samolotow wojskowych,
gdyz zastgpowanie ich konstrukcjami nastgpnej generacji nastgpowato w bardzo szybkim tem-
pie. W zwiazku z powyzszym, taka koncepcja zarzadzania zuzyciem zmegczeniowym byla po-
wszechna dla wielu samolotéw bojowych wprowadzanych do eksplantacji nawet na przetomie
lat 80-tych 1 90-tych XX w. Nie oznacza to jednak, ze prace nad innymi rozwiazaniami nie byly

prowadzone juz wczesnie;j.

Waznym czynnikiem, majacym wptyw na omawiane zagadnienie, byto opracowanie metod
zapisu stanu samolotu w trakcie lotu. Jak juz wspomniano, pierwsze rejestratory parametrow
lotu (NACA V-G)* pojawily sie juz w latach 30-tych XX w.. Wykorzystywane byty w owym
czasie do rejestracji obciazen dziatajacych na samolot w ramach réznego rodzaju badan, np. po-

miaréw wptywu podmuchdéw na obcigzenia struktury.

Pierwsze metody zliczania zuzycia zmegczeniowego w sposob ciagly wiazaty si¢ z opracowa-
niem mechanicznych licznikéw zmegczenia (Fatigue meter) nazywanych réwniez akcelerome-
trami zliczajacymi (rys. 2.11). Zasada ich dziatania polegata na zliczaniu przekroczen zadanych
dodatnich i ujemnych pozioméw wartosSci przeciazen pionowych n, podczas lotu. W procesie
tym nie s zliczane cykle o matej amplitudzie, ktére mieszcza si¢ pomigdzy dwoma dyskretnymi
poziomami wartosci n,. Urzadzenia te zostaty opracowane w 1952 1. [174, 175, 156, 168] i byly
powszechnie stosowane w samolotach wojskowych Wielkiej Brytanii po 1954 r. [167, 186].
W pézniejszym okresie, w niektérych samolotach montowano réwniez wskaznik biezacego
zuzycia zmgczeniowego, sktadajacy si¢ z kasowalnego licznika i ruchomej cewki potaczone;j
ze zmodyfikowanym licznikiem zmeczenia. Mierzyt on Srednia amplitud¢ przeciazenia piono-
wego w ciagu poprzednich 20 s 1 w ten spos6b umozliwiat zatodze oceng wptywu sposobu

pilotazu lub zmiany predkosci lotu na zuzycie zmeczeniowe samolotu [121].

4Zapisywaty one przebiegi zmian predkosci i przeciazenia pionowego, skad wywodzi sig ich nazwa.
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Na poczatku lat 50-tych XX w. w USA zaczely by¢ uzywane rejestratory predkosci, prze-
ciazenia i wysokosci (V-G-H) [172, 151, 121]. Do§wiadczenia USAF z 1958 r. z katastrofami
samolotow Boeing B-47 wywotanymi uszkodzeniami zmgczeniowymi zapoczatkowaly rozwoj
Programu Integralnosci Strukturalnej Statkéw Powietrznych (ASIP) [103]. Doprowadzito to
do obowigzkowego stosowania systemow rejestracji parametréw lotu samolotu. Trzeba jednak
zaznaczy¢ ze w tamtym okresie monitorowanie to stuzylo przede wszystkim do analizy prze-
kroczeri eksploatacyjnych. Upowszechnienie si¢ od lat 60-tych XX w. samolotéw o zmiennej
geometrii skrzydet wykazato jednak potrzebe opracowania bardziej zaawansowanych systemow

zapisu parametréw lotu niz powszechne w tamtym czasie rejestratory V-G-H [154].

e BN

Rysunek 2.11. Akcelerometr zliczajacy (R.A.E Fatigue Meter MK.14) [9]

Przetom w monitorowaniu zuzycia zmg¢czeniowego zwiazany byt z opracowaniem nowych
metod zliczania cykli, takich jak Rainflow 1 Range Pair na przetomie lat 60-tych i 70-tych
XX w. Ponadto, wprowadzenie komputeréw oraz cyfrowych form zapisu i analizy danych z re-
jestratorow wptyneto na wzrost popularnosci i zwigkszenie doktadno$ci monitorowania zuzycia

zmegczeniowego statkéw powietrznych oraz powolne odchodzenie od poprzednich metod.
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Zakonczenie zimnej wojny byto dodatkowym, wyjatkowo istotnym, czynnikiem wptywa-
jacym na popularyzacj¢ nowych metod monitorowania zuzycia zmgczeniowego statkoéw po-
wietrznych. Znaczace zmniejszenie tempa wyscigu zbrojen oraz ograniczenie budzetéw woj-
skowych, wywotane odwilza polityczna, doprowadzito do konieczno$ci wydtuzenia eksploata-
cji wykorzystywanych w tym czasie samolotéw bojowych. Z tego powodu liczne badania i pro-

gramy rozwojowe w tym obszarze przypadaja na lata 90-te XX w. i pierwsza dekade XXI w.

Dodatkowo, do monitorowania zuzycia zmg¢czeniowego coraz powszechniej zaczgto stoso-
wac systemy oparte o czujniki tensometryczne. Pomimo, iz pierwsze zastosowanie tensometrow
elektrooporowych do pomiaru obcigzen w locie datuje si¢ juz na lata 40-te XX w. to, ze wzgledu
na ograniczenia techniczne, byly one stosowane przede wszystkim w programach badawczych
majacych wyznaczy¢ widmo obcigzen do préb zmeczeniowych i zaleznoSci pomigdzy rejestro-
wanymi parametrami lotu, a sitami dziatajacymi na strukture. Dopiero miniaturyzacja, znaczacy
wzrost mocy obliczeniowej komputeréw i radykalne zwigkszenie pojemnosSci no$Snikéw danych
uzasadnito ich zastosowanie do monitorowania zuzycia zmg¢czeniowego samolotéw. W zwiazku
z powyzszym ewolucja narzgdzi wykorzystywanych do monitorowania zuzycia zmeczeniowego

moze by¢ podsumowana w sposob przedstawiony na rys. 2.12.

Ewidencjonowanie J T Model obcigzen Czujniki
nalotu i 110,Zby =>|  Zliczajacy mp( Dapodstawie mehl o oonctrczne
ladowan danych z FDR

Rysunek 2.12. Ewolucja narz¢dzi monitorowania zmeczenia, opracowano na podstawie [121]

Opisana ewolucja podejScia do monitorowania zuzycia zmeczeniowego istotnie przetozyta
si¢ na wydtuzenie czasu eksploatacji samolotéw bojowych. Zwigkszenie wiedzy i kontroli nad
sposobem wykorzystywania samolotéw, i wiazacych si¢ z tym obciazen struktury pozwolito
na znaczne zmniejszenie wartosci stosowanych wspétczynnikéw bezpieczenstwa / wspéiczyn-
nikéw rozrzutu wynikéw proby. Pozwolito to, wraz ze zmianami w koncepcjach eksploatacji,
nawet na kilkukrotne wydtuzenie okresu eksploatacji statkéw powietrznych. Wptyw oméwio-

nej ewolucji metod monitorowania zuzycia zmgczeniowego zostatl zobrazowany na rys. 2.13.

Obecnie nadal rozwijane sa cyfrowe systemy i czujniki, ktore rejestruja wigcej parametréw
lotu z wigksza doktadnos$cia i czestotliwosScia niz kiedykolwiek wcze$niej. Jednakze przeglad
literatury wskazuje, ze systemy te nie sa optymalizowane pod katem wykorzystania do moni-
torowania zuzycia zmgczeniowego. Pomimo wielu lat rozwoju metod monitorowania zuzycia
zmegczeniowego, w dalszym ciggu nie wprowadzono jednej, dominujacej, metody zarzadzania
flota samolotéw. Filozofie projektowe [121], ktére sa uwzgledniane w programach zarzadza-

nia zmeczeniem, sa zréznicowane, a wyniki testow zmeczeniowych sg interpretowane na rézne
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sposoby, choéby poprzez dobdr wartosci wspétczynnikéw rozrzutu wynikow préby. Ten ostatni
aspekt dotyczy szczegdlnie samolotéw wojskowych, w przypadku ktérych to instytucje uzyt-
kownika, decyduja o jego warto$ci. Operatorzy nadal prowadza prace nad wieloma narzg¢dziami
do monitorowania zmegczenia, poniewaz rozwdj technologii cechuje si¢ duza dynamika. Czes¢
uzytkownikéw zbiera nieprzetworzone dane, podczas gdy inni przetwarzaja je juz na pokla-
dzie statku powietrznego, jak w przypadku samolotéw Eurofighter Typhon i Lockheed-Martin
F-16. Ostatecznie niewielu uzytkownikéw stosuje ten sam model uszkodzern zmegczeniowych
1 metode jego monitorowania. Istotny wptyw na taki stan rzeczy maja réwniez czynniki eko-
nomiczne. Koszty dodatkowych badan i inspekcji oraz zarzadzania nowoczesnym programem
monitorowania zuzycia zmegczeniowego moga nie by¢ uzasadnione w przypadku nielicznej floty
samolotéw danego typu. W zwiagzku z powyzszym w dalszym ciggu wystgpuje réznorodnosé
stosowanych rozwiazan, nawet w ramach sit powietrznych jednego kraju. W ramach podsu-
mowania w tabeli 2.4 zestawiono oméwione metody monitorowania zuzycia zmeczeniowego

wraz z wykazem zalet i wad kazdej z nich.

Ewidencja czasu lotu Akcelerometr zliczajacy Dane o parametrach

dane o n- lotu z FDR

¥
e Masa
o Pulap Zaktadane zmienne: Ma I/’\—/
e Predkosé * N Putap | ~——
L

Putap

e Predkos¢ Masa | B —

Historia obcigzen M\MM' Historia obcigzen I/\/\/\A /\/\/\/\/\

. v
3200 4400 6600

Zakladane zmienne:
e .

Dostepny resurs eksploatacyjny w godzinach

Rysunek 2.13. Wplyw metod monitorowania zuzycia zmeczeniowego na okres eksploatacji

samolotu, opracowano na podstawie [71]

53



ROZDZIAL 2. ANALIZA STANU WIEDZY

Tabela 2.4. Narzgdzia monitorowania zuzycia zmeczeniowego statkow powietrznych [121]

Metoda

Zalety

Wady

Zliczanie godzin

lotu 1 ladowan.

nie wymaga dodatkowego wyposa-

zenia,

prosta i tania w realizacji.

zaktada, ze kazdy samolot ma iden-
tyczne widmo obcigzef,

zliczanie cykli dotyczy tylko ladowan
i ewentualnie struktur obcigzanych ci-

$nieniowo.

Fatigometr —
akcelerometr
zliczajacy n,
uzupetniony o dane
czasu lotu, typie
misji i informacje
o podwieszeniach
(zaktada sig, ze
masa jest stala
podczas catego

lotu).

prosta i niskokosztowa w realizacji,

niska masa,

solidnos¢,

minimalne wymagania dotyczace

obrébki danych.

stosunkowo mata doktadnos¢,

mozna monitorowac tylko elementy,
na ktére wptywa przeciazenie n,,
przeciazenia n, zwykle rejestrowane
w ustalonym, nominalnym S$rodku
masy,

trudna do zweryfikowania poprawno-
Sci danych,

trudne estymacji przy brakujacych
danych,

nie uwzglednia si¢ obciazen asyme-
trycznych,

stale warto$ci przedzialéw poziomoéw
zliczanych n,

utrata podstawy czasu, w zwiazku
z czym nie mozna uwzglednié efek-
téw sekwencyjnych,

nalezy zatozy¢ wage (konserwatyw-
nie),

wymagana funkcja przejScia pomig-
dzy n, a naprezeniem w miejscu kry-

tycznym.

Zliczanie cykli, np.

metoda Rainflow.

stosunkowo tania w realizacji,

niektére dane sa przetwarzane

na poktadzie.

utrata podstawy czasu,

trzeba okresli¢ obwiednie obcigzen,
trudne do zweryfikowania poprawno-
Sci danych,

trudne estymacji przy brakujacych
danych,

utrudniona  kalibracja  czujnika

ze wzgledu na format danych.
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Tabela 2.4 cd. Narzedzia monitorowania zuzycia zmeczeniowego statkow powietrznych [121]

Metoda

Zalety

Wady

Modelowanie
obciagzen w oparciu
o na dane

z poktadowego
rejestratora

parametréw lotu.

mozliwo$¢ monitorowania wielu
parametréw lotu,

zapis podstawy czasu,

moze by¢ wykorzystana do innych
badaii (np. zdarzen lotniczych,
przeciazen),

moze rejestrowaé dane z innych
czujnikéw tj. tensometry,
umozliwia automatyzacje kontroli
stanu technicznego,

moze by¢ potencjalnie wykorzy-
stana do doboru operacji lotni-
czych w celu zminimalizowania

uszkodzen.

wymagany duzy program badafi ob-
ciazen (wymagane sg liczne uwarun-
kowania lotu i opracowanie wynikéw
jest czasochtonne i skomplikowane),
doktadno$¢ oszacowania obciazen

w przypadku brakéw w zapisach jest
watpliwa,

nie uwzglednia si¢ podmuchéw wia-
tru i buffetingu,

kosztowny i konieczny standardowy
interfejs dla komputera poktadowego,
wymagane oprogramowanie i skom-

plikowane przetwarzanie danych,

potrzebna jest weryfikacja danych.

Monitorowanie
obciazen za pomoca
czujnikéw

tensometrycznych.

bezposrednio monitoruje gldwna
sktadowa obciazenia (np. moment
zginajacy nasady skrzydta),

jest wrazliwa na nagle manewry,
podmuchy wiatru oraz obciazenia
od drgan konstrukcji,
bezposrednio poréwnywalna z te-
stem zmegczeniowym,

uwzglednia zmiany masy podczas
lotu,

czujniki Swiattowodowe sa
niewrazliwe na zakt6cenia
elektromagnetyczne,

czujniki  Swiattowodowe maja
wieksza niezawodno$¢ niz tenso-
metry elektrooporowe,

wysoka doktadnos¢ pomiaru od-

ksztalcenia.

trudnos$ci w okresleniu optymalne;j lo-
kalizacji czujnikéw,

instalacja i serwisowanie przyrzadéw
pomiarowych jest trudne,

czujniki wymagaja kalibracji,
niezawodno$¢ tensometréw i wzmac-
niaczy jest ograniczona,

wymagane oprogramowanie i skom-
plikowane przetwarzanie danych,
tensometry elektrooporowe sa wraz-
liwe na zaklt6cenia elektromagne-
tyczne,

tensometry §wiattowodowe wyma-

gaja dalszego rozwoju.
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2.4. Indywidualne §ledzenie zuzycia zmeczeniowego statkow po-

wietrznych

Indywidualne §ledzenie zuzycia zmgczeniowego samolotéw (Individual Aircraft Tracking —
IAT), ktére zostato opisane migdzy innymi w [121, 146], wiaze si¢ z kazda z opisanych w po-
przednim punkcie metod monitorowania / zarzadzania zuzyciem zmegczeniowym samolotow.
W najstarszym, klasycznym podej$ciu do monitorowania IAT polegato jedynie na zliczaniu na-
lotu i ewentualnie liczby ladowan. W takim podejSciu pomijane jest bardzo wiele czynnikdw
wplywajacych na obcigzenia i zuzycie zmegczeniowe samolotu. Przez dlugi czas takie podejscie
nie stanowito jednak problemu w zwigzku ze stosowaniem wysokich warto$ci wspoétczynni-
kéw bezpieczenstwa / wspétczynnikdw rozrzutu wynikéw préb zmeczeniowych. Wprowadza-
nie nowszych metod monitorowania zuzycia zmeczeniowego’ najczesciej zwiagzane z wydtuza-
niem resursu eksploatacyjnego i spadkiem wspoétczynnikéw bezpieczenstwa, wymagato jednak
uwzglednienia doktadniejszego podejscia do IAT, dla doktadniejszej oceny zuzytej trwatosci
zmeczeniowej struktury samolotu, niezbgdna jest wiedza o rzeczywistych obcigzeniach, jakim

poddawana byta konstrukcja.

Podstawowym czynnikiem umozliwiajacym rozwdj IAT byto rozpowszechnienie si¢ pokla-
dowych rejestratorow parametréw lotow oraz mozliwo$¢ tatwej archiwizacji 1 przetwarzania
danych w oparciu o zapisy w formie cyfrowej. W zwiazku z ta zmiang mozliwe stalo si¢ wy-
znaczenie rzeczywistych widm eksploatacyjnych. Tradycyjnie zaktadano, ze spektrum obciazen
dla floty samolotéw jest zgodne z widmem projektowym, wigc statek powietrzny moze by¢ bez-
piecznie eksploatowany podczas catego zaktadanego okresu uzytkowania. Poprawnos¢ tego za-
tozenia okazata si¢ jedna mocno uzalezniona od rodzaju statku powietrznego. W przypadku
samolotéw komunikacyjnych, ktére wykonuja $cisle okre§lone misje o bardzo podobnym pro-
filu obcigzen, widmo obcigzen zalezy przede wszystkim od masy i warunkéw atmosferycznych,
w jakich odbywa si¢ lot. W zwiazku z czym zalozenie o podobienstwach profili projektowych
i eksploatacyjnych mozna uznac za spetnione. Z kolei zadania stawiane samolotom mySliw-
skim, szkoleniowym, badZ szturmowym, sa bardzo zmienne, a konsekwencja tego sa bardzo
znaczace réznice w liczbie i warto$ciach obcigzeni dziatajacych na samolot w jednostce czasu.
Nie jest wskazane zatem monitorowanie stanow obcigzen tylko na podstawie czasu misji 1 nie-
zbgdne staje sig, w przypadku wydtuzania eksploatacji, zastosowanie rozszerzonego programu

IAT dla tej grupy samolotéw.

Wspomniane powyzej znaczace réznice w obcigzeniach samolotow bojowych w zalezno-
$ci od profilu misji stanowig o dwdch giéwnych zaletach IAT — mozliwosci weryfikacji widma
eksploatacyjnego wzgledem projektowego lub wzgledem wynikéw proby zmeczeniowej

oraz uwzglednienia rozrzutu intensywnosci uzytkowania poszczegdlnych samolotéw.
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Widma obciazen operacyjnych moga by¢ zaréwno bardziej lub mniej rygorystyczne niz za-
ktadane widma projektowe lub widma wykorzystane w prébach zmegczeniowych. Powodem
réznic w intensywnosci eksploatacji statku powietrznego przez kazdego uzytkownika moze
by¢ réznica rodzajow realizowanych misji 1 ich charakteru w trakcie eksploatacji samolotow,
jak réwniez technika pilotazu wynikajaca z wykonywania bardziej lub mniej dynamicznych
manewrow w ramach tej samej misji. Zdefiniowanie tych réznic moze by¢ przydatne do iden-
tyfikacji trendéw w uzytkowaniu statku powietrznego, do okreSlenia czy loty staly si¢ bardziej
umiarkowane, czy bardziej intensywne oraz do odpowiedniego zaplanowania operacji dla po-
szczegblnych statkéw powietrznych. Przyktadem moze by¢ poréwnanie widma projektowanego
i eksploatacyjnego dla samolotéw F/A-18 wykorzystywanych przez Krélewskie Australijskie
Sity Powietrzne (RAAF), przedstawione w [121]. Programy IAT w RAAF sa wykorzystywane
do gromadzenia i analizowania danych dotyczacych obciazen z kazdego samolotu, w celu prze-
widywania stanu uszkodzefi w miejscach krytycznych. W ten sposob okreslany jest zaséb pozo-
statej trwatoSci zmeczeniowej kazdego samolotu, w calym okresie jego eksploatacji, w oparciu
o jego wlasne spektrum obcigzen konstrukcji. Na podstawie tych informacji mozna obliczy¢
stopien zuzycia trwatoSci zmeczeniowej 1 pozostaty okres uzytkowania dla kazdego statku po-
wietrznego. Obliczanie zuzycia zmgczeniowego na podstawie indywidualnych widm obciazen
ujawnia duzy rozrzut w intensywnosci eksploatacji poszczegdélnych samolotéw. Aspekt ten jest
wyrazony zazwyczaj przez wskaznik akumulacji zuzycia zmeczeniowego. Wskaznik ten jest
wartoS$cig zuzycia zmgczeniowego pojedynczego statku powietrznego, obliczong przy uzyciu
standardowej metody RAAF stosowanej na F/A-18, a nastgpnie znormalizowana do liczby
godzin uzytkowania statku powietrznego. Nalezy zauwazyc¢, ze zastosowanie Sredniego pro-
filu dla wszystkich samolotéw tego typu bytoby niepoprawne, poniewaz dla niektérych z nich
wskaznik akumulacji zuzycia zmeczeniowego jest niemal dwukrotnie wigkszy od Sredniej z ca-
tej floty[121].

Podsumowujac, do korzySci uzyskanych ze stosowania programu IAT przez RAAF naleza:

* poréwnanie widm projektowych i uzytkowych dla kazdego statku powietrznego;

* oszacowanie pozostatej trwatosci zmgczeniowej lub stanu uszkodzenia giéwnych elemen-
tow kazdego statku powietrznego na podstawie monitorowania obciazen w podstawowej
strukturze statku powietrznego i w powiazaniu z wynikami z préb zmeczeniowych;

* planowanie przegladéw technicznych / dzialan zwiazanych z techniczng obstuga i kon-
serwacja zgodnie z oszacowaniami dotyczacymi trwalosci zmegczeniowej;

* modyfikacja dziataii w celu utrzymania stabilnego poziomu zuzycia trwato$ci zmecze-
niowej;

* powstanie bazy danych obciazen eksploatacyjnych w powiazaniu z prébami w locie,

w celu wykorzystania do badan zmeczeniowych i pordwnania z danymi z wcze$niej prze-
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prowadzonych testow [31];

* identyfikacja niejednakowych mozliwos$ci wykorzystania réznych statkéw powietrznych
w tych samych warunkach lotu (poprzez oceng poziomu trudnosci misji, wpltywu wypo-

sazenia samolotu i wptywu warunkéw meteorologicznych na obciazenia);

* uzyskanie lepszego zrozumienia warunkéw obcigzenia (w polaczeniu z danymi z préb

w locie).
Dane uzyskane z programéw IAT moga by¢ rowniez wykorzystane do:

* lepszego projektowania przysztych statkéw powietrznych lub przemysSlanego pozyskiwa-
nia nowych statkéw powietrznych do wykonywania tych samych zadan;

* okreslania, przy wykorzystaniu danych z préb w locie, jakie parametry lotu nalezy reje-
strowa¢ w nowych statkach powietrznych lub nowych systemach zapisu dla tego samego
statku powietrznego, aby umozliwi¢ doktadniejsze obliczanie okresu eksploatacji kry-

tycznych elementéw konstrukcyjnych.

2.5. Metody zliczania cykli

Przyczyna zuzycia zmegczeniowego konstrukcji jest zawsze poddawanie jej zmiennym w cza-
sie obcigzeniom, a w przypadku samolotéw bardzo istotny problem stanowi wystgpowanie ob-
ciazen (i odpowiadajacych im naprgzen) o zmiennej amplitudzie. Aspekt ten byt podnoszony
byl wielokrotnie w trakcie rozwoju badari zmgczeniowych i zostal szerzej opisany w punkcie
2.1. W zwiazku z powyzszym, zliczanie cykli oddziatywajacych na strukturg stanowi kluczowy
element wszystkich nowoczesnych systeméw monitorowania zuzycia zmgczeniowego statkow

powietrznych i zostalo opisane na podstawie nastgpujacych zrédet [134, 65, 87].

Mimo iz przebieg obciazen zmiennych ma zazwyczaj charakter losowy, podyktowany wa-
runkami eksploatacji urzadzenia, to podstawowe pojecia i wielkosci charakteryzujace cykle na-
prezenia najprosciej mozna zdefiniowac rozpatrujac przypadek obcigzenia sinusoidalnie zmien-
nego, ktére powoduje powstanie naprgzen majacych taki sam charakter zmian.

Narys. 2.14 przedstawiono przektadowy przebieg cyklu naprgzeni i zaznaczono podstawowe
parametry stuzace do jego opisu matematycznego. Na podstawie omdéwionych wartosci cha-

rakterystycznych cykle mozna sklasyfikowac zgodnie ze schematami przedstawionymi w tabeli
2.5.
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WartoSci charakterystyczne cyklu naprezen definiowane sa za pomoca nastgpujacych zalez-

nosci [87]:

warto$¢ maksymalna cyklu naprezen: 0,4y;
warto$¢ minimalna cyklu naprezen: o,,;
amplituda

_ Omax — Omin

zakres zmian (magnituda)
Ao = 20—a = amax - amin

warto$¢ Srednia

Omax T Omin
Op =—"F7FT""

2
wspoétczynnik asymetrii cyklu
Omin
R =
Omax
wspotczynnik statoSci obciazen
_om _1+R
X= o, 1-R

Gm ax

>

min

Rysunek 2.14. Podstawowe parametry cyklu naprezenia [87]

2.1)

(2.2)

(2.3)

(2.4)

(2.5)
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Tabela 2.5. Klasyfikacja cykli naprgzefi w zaleznos$ci od wartosSci charakterystycznych [87]

Wykres przebiegu obciazen w czasie  Nazwa cyklu Warto$ci parametréw cyklu
i om >0
" Cykl jednostronny do- o, #0
i Lo 0 datni O<R<1
° (I |
v, I <y <+
t
o
m = x/2
5 Cykl odzerowo tetniacy m = Tma /2
M"M ,{ﬂ Omax dodatni Ta = Tmax/
t
(0]
G on >0
o, #0
Cykl dwustronny
If . -1<R<0
[ i)
o t O<xy<l1
(o]
on=0
O0ag = Omax = |Omin
S 1 Cykl wahadtowy R" 1"“*‘
0 A > =-
T i -
cmin
(o]
on <0
Gimax £0
log
0 ey l »  Cykl dwustronny ¢
‘ \{HMW \wy I : ~w<R<-1
-1<x<0
cI1'Iil’1
CA Om = Omin/2
0 » Cykl odzerowo tetniacy o, = |opmin|/2
W \M W Gpp © ujomny R = oo
v x=-1
A
- B Om <0
0 T “ —3> Cykl jednostronny o, # 0
E o ujemny I <R < 40
I min oo < X < _1
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2.5.1. Przygotowanie danych wejSciowych

Rzeczywiste przebiegi naprgzen konstrukcji samolotu stanowig losowe polaczenie wszyst-
kich z wymienionych rodzajow cykli, a ponadto opieranie si¢ na danych eksploatacyjnych wiaze

si¢ z wystgpowaniem uszkodzonych lub btednych zapisow.

W zwiazku z powyzszym, przed przystapieniem do zliczania cykli, dane wejSciowe nalezy

odpowiednio przygotowac.

Na poczatku zarejestrowane dane pomiarowe (zbior A ), nalezy poddac filtracji. Ma to na celu
usuni¢cie danych powtarzajacych si¢ lub zarejestrowanych btednie. Pierwszym etapem jest fil-
trowanie wedtug gradientu narastania. Umozliwia to odfiltrowanie tych wartosci, ktére zostaty
btednie zapisane podczas pomiaru. Jesli réznica wartoSci dwdch kolejnych punktéw przekra-
cza zadana wartoS¢ maksymalna, wéwczas z ciagu zostaje usunigty punkt, ktdry nie spelnia

kryterium [87],co moze byC opisane za pomoca zaleznosci:

0dla 2>z
A B; = " (2.6)
ie{l,......, Iy A; dla 5 <Z

gdzie:
A — zbi6r wejsciowy,
B — 7bi6r wartosci odfiltrowanych,
I — liczebnos$¢ zbioru wejSciowego,
Z — warto$¢ maksymalna r6znicy wartosci kolejnych punktow.

Operacja taka pozwala na usunigcie niefizycznych fragmentéw zapisu, powstatych w wyniku
niepoprawnego zadziatania czujnika, badzZ rejestratora. Dodatkowym czynnikiem mogacym po-

wodowac wystapienie takich blgdow jest proces odczytu i archiwizacji zapisow.

Kolejnym etapem filtrowania jest usunigcie wartoSci powtarzajacych sig, tzn. jesli w zbiorze
B wystepuja bezposrednio po sobie dwie identyczne wartosci, wowczas jedna z nich zostaje

usunigta, co wyraza nastgpujaca zaleznos¢:

A C_/ =B, © B; # B;_| 2.7)

gdzie:
B — zbidr wartosci odfiltrowanych,
C — zbi6r bez wartoSci powtarzajacych sig,
I — liczno$¢ zbioru B.

Ostatnim etapem przygotowania danych jest wygenerowanie ciagu skltadajacego si¢ z eks-

tremow zdefiniowanych, jako:
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* ekstremum lokalne — jest to taki punkt x, w ktérym funkcja ma warto$§¢ mniejsza (mini-
mum lokalne) lub wigksza (maksimum lokalne) od innych punktéw w pewnym otoczeniu
punktu x.

* ekstremum globalne — jest to taki punkt x, w ktérym funkcja jest wigksza (maksimum

globalne) lub mniejsza (minimum globalne) od wszystkich innych punktéw funkcji.

Wszystkie warto$ci pomigdzy ekstremami sg usuwane. Tworzony jest ciag ,,min-max”

wg zaleznoSci:

Cii ©Ciy1 >CiANCjpp < Cjyy
Dy=4 Cis1 ©Cjy1 <CjACjr > Cjy (2.8)
0 w przeciwnymwypadku
gdzie:
D — zbi6ér warto$ci min-max.
Po wykonaniu opisanych operacji mozna przystapi¢ do zliczania cykli z wykorzystaniem
wybranej metody.

W trakcie rozwoju badani nad zuzyciem zmegczeniowym w lotnictwie stosowano wiele spo-
sobow zliczania cykli, jednak obecnie wykorzystywane sa przede metody Rainflow i Range
Fairs.

Inne, alternatywne metody wykorzystywane na przestrzeni lat w analogicznych zastosowa-

niach, zostaly przedstawione w zataczniku Z.3 zgodnie z [65].

2.5.2. Metoda Rainflow

Idea metody Rainflow polega na ustawieniu zarejestrowanego ciagu danych, przedstawio-
nego w postaci graficznej, w pionie, zaczynajac od pierwszego elementu, a nastepnie trak-
towanie kazdego z ekstreméw lokalnych jako Zrédia wody, ktéra sptywa po ,,dachu” w dét,

az do osiagnigcia konca danych (jak przedstawiono na rys. 2.15) i zliczaniu tzw. pétcykli.
Péteykle zliczane sa w przypadku, gdy:
 splywajaca kropla osiagnie koniec ciagu,
* kropla polaczy si¢ z kropla, ktéra sptywa z wczesniejszego ,,daszka”,
* kiedy kropla przeptynie obok ekstremum o wigkszej magnitudzie.
Opisane wyzej kroki stosuje si¢ dla miniméw i maksiméw z ciagu danych. Na zakoficzenie
dokonuje si¢ parowania wyznaczonych pétcykli w pelne cykle, ktére sa tworzone przez tacze-

nie pétcykli o identycznych magnitudach 1 warto$ciach Srednich, a nastgpnie jedynie o takich

samych magnitudach.
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Obcigzenia
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25-26
31-32

Czas Y

Rysunek 2.15. Ideowe przedstawienie metody Rainflow oraz cykli wyznaczonych z jej pomoca
[65]

2.5.3. Metoda Range Pairs

Metoda ta polega na wyznaczeniu cykli zastgpczych poprzez wybranie z ciagu danych sa-
siadujacych ze sobg par ekstreméw min-max majacych najmniejsza réznicg. Znaleziong parg
usuwa si¢ z ciagu danych i zapisuje, a cala procedur¢ powtarza od poczatku, az do chwili,

gdy w ciagu danych pozostang jedynie elementy z ktérych nie mozna wybra¢ zadnej pary.
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W tej metodzie cykle definiuje si¢ nastgpujaca zaleznoscia [65]:

lry =r1| 2 |r3 = ra2| < |ra —r3] (2.9

gdzie ry, rp, r3 1 r4 to cztery kolejne elementy ciggu danych. Jesli zaleznosS¢ jest spetniona
to rp i r3 tworza cykl. Przykiad realizacji zliczania cykli omawiana metoda zostat przedstawiony

narys. 2.16.

Przy zastosowaniu metody wyznaczania cykli Range Pairs moga pozostaé elementy ciagu
danych, ktore nie zostana przypisane do zadnego cyklu. Jednym z rozwigzan stosowanych w ta-
kim przypadku jest utworzenie cykli poprzez parowanie ekstreméw, zgodnie z malejaca magni-

tuda.

Pelne
cykle

~
2 hJ

4-5
6-7
11-12
S-10
26 16-17
14-15
20-21
19-22
23-24

- 3
aw ¥ |B
A [ R 29-30

Czas Punkty

27 29 Zwrotne

Obciazenie

Czas

Obciazenie

Rysunek 2.16. Ideowe przedstawienie metody Range Pairs oraz cykli wyznaczonych

Z jej pomoca [65]

2.6. Model zuzycia zmeczeniowego i kompensacja wartoSci Sred-
niej

Celem kazdego programu monitorowania zuzycia zmegczeniowego jest okreslenie pozostalej

ilodci trwaloSci zmegczeniowej statkéw powietrznych w oparciu o ich widmo eksploatacyjne.
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Wszystkie programy integralno$ci struktury samolotéw sa tworzone w oparciu o wyniki badan

analitycznych i testéw zmeczeniowych. Podstawa takiego programu jest przyjety model zuzycia

zmeczeniowego lub model kumulacji uszkodzen [121, 87, 94, 80, 2].

Dobér odpowiedniego modelu uzalezniony jest w pierwszej kolejnosci od zastosowanej

koncepcji projektowania statkéw powietrznych. W przypadku filozofii Safe-Life jest to naj-

czesciej hipoteza kumulacji zuzycia zmeczeniowego Palmgrena-Minera, natomiast dla filozofii

Damage-Tolerance sa to r6zne modele rozwoju peknigcia. Niektére z modeli zuzycia zmecze-

niowego lub uszkodzen stosowane w monitorowaniu zuzycia zmg¢czeniowego zostaty wymie-

nione w tabeli 2.6.

Tabela 2.6. Modele uszkodzen zmgczeniowych stosowane w niektérych wspoétczesnych samo-

lotach, opracowano na podstawie [121]

Samolot

Metoda

F/A-18

Wspoétczynnik karbu jest wyznaczany lokalnie w zakresie liniowym i pozali-
niowym (histerezy)z zasady Neuber’a, obliczenia bazuja na odksztalceniach,
1 sa wykonywane na zliczonych cyklach. Obliczenia zmegczenia opieraja si¢
na jednej krzywej zmeczeniowej dla cykli symetrycznych z empirycznie wyzna-
czonym rownaniem do konwersji cykli z lotow o réznej wartosci wspétczynnika

asymetrii [129].

Tornado,
Hawk

Obliczenia bazuja na hipotezie liniowej kumulacji Palmgrena-Minera, wykorzy-
stywane sa liczne krzywe zmegczeniowe o réznych wspétczynnikach asymetrii
cyklu. Przy wyznaczaniu liczby cykli do zniszczenia uwzgledniany jest karb geo-

metryczny i wptyw czynnikéw technologicznych i produkcyjnych [116, 135].

A-7

Wykonywane sa obliczenia mechaniki pgkania na bazie réwnania Formana,
z wykorzystaniem programu EFGRO uwzgledniajacego model retardacji Whe-

eler’a dla cykli w ktérych pojawia si¢ przekroczenie granicy plastycznosci [153].

Kfir

Wykonywane sg obliczenia mechaniki pekania, z uwzglednieniem wptyw domy-
kania peknigcia (crack closure) na tempo wzrostu peknigé oraz charakterystyki
ich retardacji [144].

Wykonywane s3a obliczenia mechaniki pgkania, z uwzglednieniem
wplyw/modelu kontaktu na naprezenia resztkowe spowodowane przez upla-
stycznienie koficowki peknigcia wynikajace z lokalnych przeciazen materialu

i retardacji [77].
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Tabela 2.6.c.d. Modele uszkodzen zmegczeniowych stosowane w niektérych wspéiczesnych sa-

molotach, opracowano na podstawie [121]

Samolot

Metoda

F-16
(RNLAF)

Wykonywane sa obliczenia mechaniki pgkania ,z uwzglednieniem wptyw se-
kwencji cykli sekwencja jest kalibrowana dla referencyjnego okresu uzytkowa-
nia. Domykanie pgknigcia i jego retardacja sa uwzgledniane po przekroczeniu

minimalnego napr¢zenia inicjujacego w cyklu [32].

F-16
(USAF)

Wykonywane sa obliczenia mechaniki pgkania bazujace na zmodyfikowanym
modelu Willeborga. Dodatkowo wykorzystywane sa wyznaczone na bazie histo-
rii eksploatacji 1 biblioteki danych materialowych dane do obliczen kazdego pkt.

kontrolnego na kazdym samolocie indywidualnie [189, 126].

JAS-37
Viggen

Obliczenia mechaniki pgkania sa wykonywane na ciagtym przebiegu (bez zli-
czania cykli), z pominigciem zakresu plastycznego. Wykorzystano metodg ele-
mentéw skonczonych dla wyznaczenia rozktadu naprezen 1 wspétczynnika ich
intensywnosci wzdtuz $ciezki pgknigcia. Obliczenia wykonywane sa na opro-
gramowaniu LIFE bazujacym na kodach CRACK 1V, EFFGRO, ESACRACK
[137].

Mirage
2000

Wykorzystano model domknigcia pgknigcia ONERA do obliczeri mechaniki pe-
kania [26].

Obliczenia wykorzystuja rownanie Walkera, oraz model interakcji (zmodyfiko-
wany model Willenborg’a/Chang’a) ktéry zaktada, ze efekt retardacji spowo-
dowany przeciazeniem w cyklu jest spowodowany zmianami w lokalnym polu
naprgzen w miarg wzrostu peknigcia poprzez wystgpowanie strefy Sciskajacych

naprezen szczatkowych powstatych w wyniku przeciazenia [34].

Wyniki badan zme¢czeniowych sa niezbedne do wdrozenia systemu monitorowania zuzycia

zmeczeniowego. Symulacja przebiegu tego procesu, w kazdym krytycznym miejscu, jest przed-

miotem badan przeprowadzanych za pomoca modeli uszkodzen zmegczeniowych. Modele te po-

winny by¢ kalibrowane przy wykorzystaniu wynikéw z petnoskalowych préb zmeczeniowych

uzupetnionych badaniem prébek materiatu, badaniami elementéw i/lub danymi o defektach po-

wstatych w trakcie eksploatacji.

66



ROZDZIAL 2. ANALIZA STANU WIEDZY

Pelnoskalowe badania zmgczeniowe maja na celu [106]:

* zidentyfikowanie najbardziej krytycznych czgsci calej konstrukeji, ktére sa podatne na uszko-

dzenia zmegczeniowe;

* poréwnanie analitycznych danych projektowych z danymi z testéw zmgczeniowych;

* uzasadnienie wprowadzenia programu przediuzenia resursu;

* okreslenie bezpiecznego okres eksploatacji dla koncepcji Safe-life lub granicznej wielko-
Sci uszkodzen dla koncepcji Damage-Tolerance;

* okreSlenie charakterystyk wzrostu peknigé na podstawie ktérych ustalane sa harmono-

gramy kontroli, przegladéw i napraw okresowych (Damage-Tolerance).

Wykorzystany w dalszej czgSci pracy model zuzycia zmgczeniowego opiera si¢ na hipotezie
kumulacji zuzycia zmgczeniowego Palmngrena-Minera dla krzywej S-N w postaci:

n

D.
Z “L < (2.10)
i=1 D

gdzie:
D — catkowite zuzycie zmgczeniowe,
D; — zuzycie zmgczeniowe czastkowe.

Alternatywnie mozliwe jest przedstawienie tej hipotezy w postaci zaleznej od liczby cykli

dla kolejnych wartosci obcigzen z wykorzystaniem formuty:

Omax
3

Omin

n:
ﬁli <1 (2.11)
gdzie:

n; — liczba cykli zarejestrowanych dla i-tej wartosci wspoiczynnika obciazenia,

N; — maksymalna liczba cykli dla i-tej wartoSci wspéiczynnika obcigzenia okreslona
przez krzywa S-N opisang wg przyjetego wzoru np. 2.12,

i — zakres wspotczynnika obcigzenia.

Osiagnigcie wartoSci D = 1 odpowiada catkowitemu wykorzystaniu zasobu trwatosci zme-
czeniowej.

W celu wykorzystania powyzszej hipotezy niezbgedne jest zdefiniowanie charakterystyki
krzywej S-N dla rozpatrywanej konstrukcji. Krzywa ta definiuje liczbe cykli N na dowolnym
i-tym poziomie naprezen, ktdra spowoduje zniszczenie konstrukcji. Krzywa S-N opisuje row-
nanie 2.12.

oy = AN? (2.12)
gdzie o, oznacza amplitud¢ naprezenia, N jest catkowita liczba cykli do zniszczenia przy

tej amplitudzie naprezenia, natomiast A i b sa statymi do§wiadczalnymi, charakterystycznymi
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dla danego materiatu lub konstrukcji. Przyktadowa krzywa S-N zostala zaprezentowana

narys. 2.17.

Wytrzymatosé
na rozciaganie

. . B S
|
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Rysunek 2.17. Przyktadowa krzywa S-N [80]

Dwa zaznaczone na rys. 2.17. obszary to odpowiednio :

* LCF (Low cycle fatigue) — zmegczenie niskocyklowe;

* HCF (High cycle fatigue) — zmgczenie wysokocyklowe.

Ze wzgledu na skomplikowanie, czasochtonnos¢ i koszty wyznaczenia krzywych S-N dla da-
nego materiatu lub konstrukcji, zazwyczaj wyznacza si¢ tylko jedna krzywa dla cykli syme-
trycznych. Krzywe w takiej postaci nie nadaja si¢ wprost do zastosowania w modelu zuzycia
zmegczeniowego. Bardzo waznym czynnikiem wplywajacym na ksztalt krzywej S-N jest wspot-
czynnik asymetrii cyklu, wyrazany przez jego warto$¢ Srednia. Jest to szczegdlnie istotne

dla konstrukcji poddawanych zmiennym obcigzeniom, jak struktura statku powietrznego.

Przyktadowy wptyw wartosci Sredniej cyklu na przebieg krzywych S-N konstrukcji skrzydta
zostal przedstawiony narys. 2.18. Analiza wykresu wyraZnie pokazuje, ze zwigkszenie wartosci
Sredniej cyklu powoduje wystapienie wigkszych wartosci naprezen maksymalnych w obiekcie,

co znaczaco wplywa na szybsze zuzycie trwaloSci zmeczeniowej. Oznacza to, ze obcigzenia
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o wysokim wspdiczynniku asymetrii cyklu powoduja zuzycie zmegczeniowe odpowiadajace cy-

klom symetrycznym o znacznie wigkszej amplitudzie. Zobrazowane zostato to na rys. 2.19.
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Rysunek 2.18. Wptyw wartos$ci Sredniej cykli na ksztatt krzywej S—N[2]
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Rysunek 2.19. Poréwnanie rzeczywistego cyklu o wysokiej wartosci Sredniej wzgledem

rownowaznego cyklu symetrycznego [94]
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Obserwacje tego zjawiska w trakcie dtugiej historii badari zme¢czeniowych doprowadzity
do opracowania catej rodziny modeli kompensacji wartosci Sredniej cyklu, ktére zostaty zebrane
i przedstawione w tabeli 2.7. Ponadto, przyktadowy wplyw kompensacji wartosci $redniej,
w oparciu o wybrane wzory, zostal przedstawiony na rys. 2.20. Zaprezentowano na nim zmiang
wartoS$ci amplitudy ekwiwalentnej dla przyjetego cyklu w zaleznosci od wartosSci Sredniej cyklu

dla czterech modeli.

Tabela 2.7. Wybrane modele naprezeniowe uwzgledniajace wartoSci Sredniej naprezenia

Autor/rok Model
2
Gerber 1874 [57] g—:‘q =1- (%)
Goodman 1899 [62] To=]—2m
eq m
Soderberg 1830 [163] g:q =1- %
Marin 1949 [108] Teqg = ——2—
%)
: Oa __ _%
Smith 1942 [161] o= 1= 1
Morrow 1960 [125] g—; =1- g’;’
V20 ,(04 + o) on >0
Oding [18] O = \/20'a(0'a +0,20y,) om <0; (og+0y) >0
0 o, +0, <0
SWT 1970 [36] Teq = (Ca+ Om) - 04
Walker 1979 [36] Teq = (Omax)' ™7 - 04
Bagci 1983 [10] Teg = —7—
=)
Kwofie 2001 [92] % = exp(-a- g2
eq m
Gang Tao 2007 [173] g—; =1- %

gdzie: o, - amplituda napr¢zenia, o, - warto$¢ Srednia naprezenia, R,,, - wytrzymatos$¢ na rozciaganie,
R, - granica plastycznoSci, 0'} - wspotczynnik wytrzymatosci zmgczeniowej, @ - wspotczynnik wrazli-
wosci materialu na wartos¢ §rednia, o - naprezenie referencyjne uzaleznione od staltej materialowej 7,

Vo (N) - wspbtczynnik wrazliwosci materiatu na warto$¢ Srednia, y - stata dopasowania krzywe;j.

Zastosowanie modeli uwzgledniajacych wartos¢ Srednig cyklu jest bardzo istotne na dwéch
etapach opracowywania systemu monitorowania obcigzenia. W pierwszym etapie pozwala
na dokladne okreSlenie potencjatu trwato$ci zmegczeniowej konstrukcji w trakcie przygoto-
wywania widma 1 ewaluacji wynikow proby zmeczeniowej samolotu, skutkujacych powsta-
niem zwalidowanej eksperymentalnie krzywej S-N dla badanej konstrukcji. Kolejnym etapem

jest program monitorowania zuzycia zmegczeniowego samolotow, w ktérym ze wzgledu
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na zmienny charakter obcigzen, konieczne jest przeliczanie rzeczywistych cykli na cykle ekwi-
walentne, dla okreslenia biezacego zuzycia zmgczeniowego i pozostalej trwatoSci zmeczenio-

wej samolotow.
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Rysunek 2.20. Amplituda cyklu ekwiwalentnego w funkcji wartosci Sredniej dla wybranych

modeli kompensacji niesymetrii cyklu [94]

Nalezy podkresli¢, ze model zuzycia zmgczeniowego jest tylko jednym z elementéw calego
systemu monitorowania. Kazdy element przyczynia si¢ do wzrostu lub zmniejszenia ogélnej do-
ktadnosci systemu monitorowania. Niezaleznie od rodzaju modelu uszkodzenia,
czy jest to laczna trwato$¢ zmegczeniowa, czy wzrost peknigcia, pozostale komponenty,

takie jak indywidualne §ledzenie statkéw powietrznych powinny by¢ analogiczne.
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3. Proba zmeczeniowa i system monitoro-

wania zuzycia zmeczeniowego samolotu
Su-22

Przedstawienie opisu procesu przygotowania oraz realizacji pelnoskalowej proby zmecze-
niowej samolotu Su-22, pomimo ze nie stanowi ona istoty prowadzonych badan, zostato po-
dyktowane faktem, iz obliczenia trwaloSci 1 zuzycia zmeczeniowego bazuja na jej wynikach.
Ponadto, liczne do§wiadczenia, szczeg6lnie z fazy przygotowawczej, maja powazne implikacje

na przeprowadzone w trakcie przygotowywania rozprawy badania i analizy.

3.1. Wstepne prace przygotowawcze do proby zmeczeniowej

Prace przygotowawcze zostaty przeprowadzone na samolotach Su-22 wytypowanych do re-

alizacji préby zmeczeniowej ptatowca'

. Na samoloty testowe wybrano szkolno-bojowe
Su-22UM3K, gdyz maja one szczegdlne znaczenie ze wzgledu na niewielka liczbe pozosta-
tych statkoéw powietrznych w tym wariancie. Na jednym z samolotéw tej wersji, w celu wy-
konania na nim lotéw badawczych, zainstalowano dodatkowy rejestrator ACRA KAM-500

wraz z systemem tensometrycznym.

System pomiarowy sktadat si¢ z 40 czujnikéw tensometrycznych, zainstalowanych w 10 stre-
fach samolotu majacych istotne znaczenie dla prowadzonych badan. Na ptacie czujniki zo-
staly usytuowane w miejscach umozliwiajacych wyznaczenie momentu gnacego dziatajacego
w punktach mocowania skrzydet do kadtuba oraz w weztach obrotu ruchomych czgsdci skrzy-
det, a czujniki zamontowane na kadtubie pozwalaty na wyznaczenie rozktadu momentu gnacego
tego zespotu samolotu. Pozostale czujniki zainstalowano na elementach podwozia
oraz na weztach jego mocowania. Oprdcz rejestracji sygnaléw z czujnikéw tensometrycznych,

system rejestracji danych ACRA KAM-500 zapisywat wybrane parametry lotu.

1Za przeprowadzenie prac przygotowawczych odpowiedzialne byty Wojskowe Zaktady Lotnicze nr 2 (WZL-2).
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Drugim samolotem wykorzystanym do badan w programie byt egzemplarz wycofany z eks-

ploatacji, ktéry zostat przeznaczony do realizacji petnoskalowej préby zmeczeniowe;j”.

W trakcie weryfikacji, oceny i przygotowania konstrukcji WZL-2 wykonat demontaz sil-
nika, awioniki, statecznika poziomego, skrzydel, owiewek ko6t oraz przeprowadzono badania

nieniszczace weztdw mocowania ptata do kadtuba i weztéw podwozia gtéwnego.

Nastgpnie tak przygotowany samolot zostal przetransportowany do Instytutu Badan Aero-
nautycznych (Vyzkumny a Zkusebni Letecky Ustav — VZLU) w Pradze w Czechach w celu re-
alizacji badan na stanowisku testowym. Na badanym samolocie zostaly zainstalowane czujniki
tensometryczne w konfiguracji identycznej z zainstalowang na samolocie wykorzystywanym

do lotéw badawczych.

Pelny opis prac przygotowawczych do realizacji proby zmeczeniowej zostal przedstawiony
w [97, 148, 89, 96, 100, 145].

3.2. Loty badawcze i skalowanie silowe czujnikéw tensome-

trycznych

Zamieszczony opis lotow badawczych oraz skalowania fizycznego czujnikéw tensometrycz-

nych zostal opracowany na podstawie [196, 90, 197, 98].

Badania w locie sa niezbednym etapem w procesie wyznaczania obcigzen platowca. Na sa-
molotach Su-22 odbyty si¢ dwie serie badann w locie — pierwsza w roku 2004 na samolocie
w wersji bojowej Su-22M4, a druga w 2015 roku na wersji szkolno-bojowej Su-22UM3K. Kon-
figuracja instalacji testowej oraz rozmieszczenie czujnikOw tensometrycznych byta podobna

w obu seriach lotéw badawczych (rys. 3.1).

Pierwsza seria lotéw badawczych miata charakter ogdlny. Jej celem bylo uzyskanie infor-
macji o odpowiedzi strukturalnej ptatowca podczas manewréw w locie i nie byla zwigzana

z omawianym projektem.

Druga seria prob w locie miata na celu iloSciowe okreSlenie obciazefi w locie podczas ma-
newréw z duzymi przeciagzeniami pionowymi 7, o charakterze symetrycznym, takich jak petla,
czy wyjScie z nurkowania. Wykonano tacznie 10 lotéw o catkowitym czasie trwania 8 godzin.
Wykonano réwniez 25 ladowan, w tym 15 ladowan typu ,,Jouch and Go” (T&G)?, z ré6znymi
wartos$ciami zarejestrowanych przecigzen pionowych. Przeprowadzony zostal réwniez jeden lot
z predkoScia naddZwigkowa majacy na celu uzupetnienie danych operacyjnych zebranych pod-

czas pierwszej serii prob w locie.

2Samolot ten byt uzytkowany w latach 1985-2003, a jego stan techniczny i historia eksploatacji byty znane.
3Przyziemienie i ponowny start bez zatrzymania samolotu.

74



ROZDZIAE 3. PROBA ZMECZENIOWA I SYSTEM MONITOROWANIA ZUZYCIA
ZMECZENIOWEGO SAMOLOTU SU-22

KMGGPL

SKL11/SKL16
PSKLG/PSKLD

GGL3, GGL4, GGLCS, GGLZS | ‘
GGLS1, GGLS2, GGLz1, GGLz2 YA || |

'/

/

A trl
&

GGP3, GGP4, GGPCS, GGLZS
{| GGPS1, GGPS2, GGPZ1, GGPZ2

%
B

i

KMGGSL
KMGGTP
KMGGPL KMGDSL
KMGGPP KMGDSP KMGDTL
KMGDTP

Rysunek 3.1. Lokalizacja tensometrow na samolocie Su-22 przeznaczonym do lotow
badawczych [145]
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Przygotowanie petnoskalowej proby zmgczeniowej wymaga, aby obciazenia byly wyrazone
w jednostkach fizycznych, takich jak sita lub moment. Poniewaz nie dysponowano szczegdto-
wym, zwalidowanym modelem numerycznym konstrukcji oraz nie byty dostgpne dane projek-
towe, badz konstrukcyjne, skalowanie fizyczne bylo jedynym sposobem na wyznaczenie war-
toSci obcigzen struktury samolotu w trakcie eksploatacji.

Do prawidlowego wyznaczenia obciazen na potrzeby realizacji pelnoskalowej proby zme-
czeniowej niezbedne byto wykonanie kalibracji czujnikéw tensometrycznych zamontowanych
na platowcu.

Fizyczna kalibracja czujnikéw ptatowca zostala wykonana poprzez zadawanie jednoznacz-
nie okreslonych obciazen w konkretnych punktach konstrukcji samolotu oraz jednoczesne po-
miary odksztalcefi na zainstalowanych czujnikach tensometrycznych.

Przyktadowe przypadki obciazei do skalowania czujnikéw zostaly przedstawione
narys. 3.2 + 3.6.

K1

1481 kg

K2

To 041 kg

K3

17 041 kg

Rysunek 3.2. Warianty obciazen do skalowania czujnikéw umieszczonych na kadtubie

1 podwoziu samolotu Su-22 [197]
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Rysunek 3.3. Realizacja wariantu obcigzen K3 z podwieszonymi czterema bombami typu

FAB-500 podczas skalowania czujnikéw [98]

Rysunek 3.4. Schemat obcigzania zewngtrznej czgsci skrzydia [197]
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Rysunek 3.5. Realizacja obciazen zewngtrznej czgsci skrzydia poprzez obejmy na zebrach
27-28 [98]

W trakcie realizacji skalowania powazne wyzwanie stanowito uzyskanie odpowiednio du-
zych wartoSci obciazen podczas kalibracji czujnikéw tensometrycznych zainstalowanych,
np. na kadlubie. W celu uzyskania maksymalnych warto$ci sit na tym elemencie struktury ko-
nieczne bylo zastosowanie obcigzenia masa zastgpcza na stateczniku poziomym i podwieszenie
zestawu czterech bomb FAB-500 o masie 500 kg kazda, a ponadto napelniony zostat centralny
zbiornik paliwa.

Kolejnym wyzwaniem bylo wyznaczenie odksztalcen podwozia wywotanych obciazeniami
od ciagu silnika. Dane te zostaly zmierzone podczas proby silnika przeprowadzonej na specjal-

nym stanowisku dla maksymalnego ciagu, bez uzycia dopalacza (rys. 3.6).
Ostatecznie, pomimo wielu trudnosci, podczas procesu skalowania sitowego zostaty wyzna-
czone nastgpujace obcigzenia:
* momenty zginajace na wewnetrznej i zewnetrznej czesci skrzydet;
* sity i momenty dziatajace na podwozie giéwne i punkty mocowania podwozia;
* rozktad momentéw zginajacych kadtub.

Ponadto doSwiadczenia z przeprowadzenia skalowania fizycznego czujnikow tensometrycz-

nych miaty powazny wptyw na badania i analizy przedstawione w dalszej czgsci pracy.
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Rysunek 3.6. Schemat obciazania podwozia w kierunku podtuznym [197]

3.3. Opracowanie widma obciazen

Proces przygotowania widma obcigzen na potrzeby realizacji proby zmgczeniowej samolotu
Su-22 zostat opisany w [89, 98, 193, 95, 145, 142, 110], ktére stanowily réwniez podstawe

do opracowania tego punktu pracy.

Na podstawie danych z rejestratoréw poktadowych* zostaty opracowane srednie profile eks-
ploatacji samolotéw dla wersji Su-22M4 i Su-22UM3K [193, 142]. Na potrzeby realizacji
proby zmeczeniowej zostaly wykorzystane dane z lat 2009 + 2013, dzigki czemu uwzglednione
byly istotne zmiany w profilu uzytkowania, jakie nastapity w trakcie eksploatacji samolotow.
Okres pigciu lat jest wystarczajacy, pod wzgledem liczby zarejestrowanych lotéw, do uzyskania
wiarygodnego profilu uzytkowania, dobrze oddajac aktualny sposéb eksploatacji omawianych
statkow powietrznych. Profile uzytkowania w locie zostalty wyznaczone w oparciu o wartosci
przeciazenia pionowego n., podczas gdy dla ladowar profile zostaly wyznaczone na podstawie
iloczynu masy i1 maksymalnego przecigzenia pionowego w trakcie tego manewru, co zostalo
zobrazowane na rysunkach 3.7 i 3.8. Ponadto dane te zostaly wykorzystane do wyznaczenia
indywidualnych profili obciazen samolotow przewidzianych do dalszej eksploatacji z mysla

o indywidualnym §ledzeniu zuzycia zmgczeniowego, co zostato opisane w punkcie 3.5.
W oparciu o analiz¢ danych, uwzgledniajac zatozenia programu, przewidziano podziat reali-
zacji proby zmeczeniowej na trzy etapy w zaleznosci od rodzaju realizowanych obciazen:
* obcigzenia skrzydla i podwozia przy ladowaniu i kotowaniu,
* obcigzenia skrzydta i kadtuba w locie,

* obcigzenia klap.

“ITWL prowadzi archiwizacje zapiséw z poktadowych rejestratoréw parametréw lotu statkéw powietrznych
eksploatowanych przez Sity Powietrzne. W przypadku samolotéw Su-22 dostepne sa dane na temat ich eksploatacji

w lotnictwie polskim od potowy lat dziewigcédziesiatych XX w.
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Rysunek 3.7. Liczba przekroczen wartosci migdzyszczytowej cykli przeciazenia pionowego n,

znormalizowana do 1000 godzin lotu dla catego okresu eksploatacji [193]
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Rysunek 3.8. Histogram iloczynu masy samolotu oraz przeciazenia n, dla ladowan

zasadniczych dla catego okresu eksploatacji [193]
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W zwiazku z powyzszym zostaty wyznaczone trzy oddzielne widma obciazen. Kazde widmo
zostalo przygotowane na podstawie danych z poktadowych rejestratorow parametréw lotu.
Dane uwzgledniaty zapisy z wybranego okresu eksploatacji floty samolotéw Su-22 w celu okre-
Slenia rodzaju i liczby cykli przewidzianych do realizacji, natomiast wartosci obcigzen zostaty

wyznaczone na podstawie programu préb w locie i dodatkowych analiz.

Pierwszym krokiem przy tworzeniu widma obciazen byto pogrupowanie danych w trzy od-
rebne kategorie odpowiadajace trzem etapom planowanego testu: lotu, ladowania i kotowa-
nia. Nastgpnie, na podstawie opracowanego profilu eksploatacji, wyznaczono udzial czasu lotu
dla kazdego z ustawien kata skosu krawedzi natarcia skrzydta y 30°/45°/63°. Ze wzglgdu na zni-
koma liczbe godzin lotu przy ustawieniu skrzydta na kat 63° (mniej niz 1%), konfiguracja ta zo-

stata pominigta w wyznaczaniu spektrum obcigzen i podczas realizacji proby zmegczeniowe;.

W celu okreslenia widma obciazen do proby zmeczeniowej wykonano zliczanie cykli obcia-
zen metoda Rainflow dla zarejestrowanych wartoSci przeciazen pionowych z wybranego prze-
dziatu lotéw dla calej floty samolotow Su-22. Analiza ta pozwolita na zdefiniowanie tabeli

przekroczen dla okreslonych wartoSci obciazen w trakcie eksploatacji.

Przypadki obciazen przy ladowaniu podzielono na dwie grupy — ladowania do catkowi-
tego zatrzymania oraz ladowania typu ,,T&G”. Analiza zapiséw z lotow wykazala, ze podczas
kazdego ladowania przed catkowitym zatrzymaniem samolotu dochodzito do kilku kontaktéw
z podtozem. Ze wzgledu na techniczne ograniczenie liczby dopuszczalnych zmian obciazen
w sekwencji, przyjeto, ze dla kazdego ladowania wystgpuja tylko dwa takie kontakty. Ograni-
czenie to podyktowane byto mozliwos$cia realizacji ograniczonej liczby stanéw w trakcie proby.
Zatozono réwniez, ze kazda sekwencja ladowania rozpoczyna si¢ od stanu lotu z przeciaze-
niem pionowym n,=1. Ponadto przyjeto, ze ladowania typu ,,Touch and Go” réwniez koncza
si¢ stanem lotu z przeciazeniem n,=1, natomiast ladowania do zatrzymania koricza si¢ serig

manewrow fazy kotowania zakonczonych catkowitym zatrzymaniem.

Obcigzenia dziatajace na klapy zostaly wyznaczone w toku oddzielnych analiz przedsta-
wionych w opracowaniu [85]. Na podstawie tych analiz okreslono sity wypadkowe dziatajace
na klapy podczas startu i ladowania. Obliczone sity wykorzystano w trzecim etapie petnoskalo-
wej proby zmeczeniowej (FSDT).

Rozktad obciazen okreslono zgodnie z wyznaczonym wczes$niej rozktadem rodzajéow lado-
wania. Widmo obciazeni pierwszej fazy (ladowanie i kotowanie) obejmowato dane z 11 500
ladowan, w tym 1330 ladowan typu ,,T&G” oraz 10 170 ladowan do catkowitego zatrzymania

samolotu (tacznie z kolowaniem).
Spektrum drugiej fazy préby zmegczeniowej obejmujace obcigzenia w locie dla kata skosu

krawedzi natarcia skrzydia y = 45°, odpowiadato 500 symulowanym godzinom lotu i sktadato

si¢ z obcigzen mieszczacych si¢ w zakresie przeciazenia pionowego n, od 0 do 6. Segment
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widma obcigzen dla stanéw lotnych podzielono dodatkowo na trzy fazy: faze ,.inicjacji” (ob-
ciazenia o duzej wartoSci Sredniej i matej amplitudzie), fazg ,,gtéwna” (wszystkie obciazenia
nieprzekraczajace przeciazenia pionowego n, = 5) oraz fazg ,koncowa” (obciazenia przekra-
czajace n; = 5).

Widmo obciazen trzeciej fazy proby (obciazenia klap) oparto na przypadkach obciazen
przy starcie i ladowaniu. Podobnie jak w pierwszym etapie, uwzgledniono 11 500 startéw i Ia-
dowan [95].

Majac wyznaczone widmo obciazen przystapiono do okreslenia sekwencji sit, ktére nale-
zato przytozy¢ do konstrukcji w trakcie proby zmeczeniowej. Wymagane byto wyznaczenie
rozktadéw obciazen dla poszczeg6lnych elementéw konstrukcji ptatowca. W zwiazku z posia-
daniem doktadnych wartosci obciazen dla podwozia, na podstawie wynikéw skalowania sito-
wego tego elementu [98], oraz dla klap, na podstawie opracowania [85], konieczne byto jedynie

okreslenie obcigzen dziatajacych na skrzydta i kadtub samolotu.

Wyznaczenie rozktadu obcigzen na skrzydle i kadtubie bylo waznym zadaniem w procesie
przygotowywania proby zmeczeniowej. W tym celu wykorzystano model CFD (Computational
fluid dynamics) [110] oraz obliczenia z zastosowaniem metody sieci wirowych (Vortex Lattice
Method) [96].

Analize CFD przeprowadzono dla uproszczonego, symetrycznego modelu. Do symulacji
wykorzystano geometri¢ samolotu w konfiguracji gtadkiej, w ktérej nie uwzgledniono elemen-
tow uzbrojenia, a mechanizacja skrzydta zostata ustawiona w pozycji neutralnej. Kat wychyle-
nia steru wysokosci ustalono na 10° i uwzgledniono ciag silnika. Symulacj¢ przeprowadzono
dla liczby Macha réwnej 0,745 1 katow natarcia w zakresie 0 <+ 20 stopni. Przyktadowy wynik
rozktadu wspoétczynnika cisnienia C), (pressure coefficient) 1 zobrazowania zawirowan z symu-

lacji przedstawiono na rys. 3.9.

Wyniki analiz CFD zostaly poréwnanie z wynikami obliczefi metoda sieci wirowych
oraz byly zweryfikowane na podstawie zapisOw z poktadowego rejestratora parametréw lotu

1 danych literaturowych [42].

W trakcie przygotowan do proby zmeczeniowej przeprowadzono analiz¢ masowa samolotu,
ze szczegdlnym uwzglednieniem obcigzen masowych skrzydet. Obliczenia zostaly wykonane
w oparciu o dostgpna dokumentacjg¢ techniczng oraz pomiary wykonane przez ITWL na samolo-
tach znajdujacych si¢ w WZL-2. Obliczenia doprowadzity do wyznaczenia rozktadéw obciazen
bezwtadnosSciowych ptatowca, w ktérych uwzgledniono: masy punktowe, konfiguracje podwo-
zia, dystrybucje paliwa oraz mas¢ konstrukcji. Dodatkowo, w trakcie prac wykorzystano opra-
cowania WZL-2 1 Wojskowej Akademii Technicznej (WAT) dotyczace rozmieszczenia i masy
poszczegdblnych agregatéw na samolocie Su-22 [136, 194]. Przyktadowy rozktad momentu gna-

cego dla skrzydta zostat przedstawiony na rys. 3.10.
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Rysunek 3.9. Rozktad wspétczynnika cisnienia C,, i zobrazowanie zawirowan [110]

7,00E+05 —o—Moment gnacy od sit
aerodynamicznych
6,00E+05 —e—Moment gnacy od sit
= 5.00E405 masowych
2, ’ —o— Wypadkowy moment gnacy
S 4,00E+05 skrzydia
<
< 3,00E+05
>
;cé 2,00E+05
an
£ 1,00E+05
=
< 0,00E+00
-1,00E+05
-2,00E+05
0 1 2 3 4 5 6

Wspoétrzedna Y rozpietosci skrzydia [m]

Rysunek 3.10. Rozktad momentu gnacego wzdtuz rozpigtosci skrzydta [101]
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Ostatnim etapem prac byto wyznaczenie i weryfikacja obciazen przewidzianych do przylo-
zenia przez poszczegdlne sitowniki wzgledem opracowanych modeli. Na podstawie przeprowa-
dzonych analiz i symulacji zostat ustalony odpowiedni zestaw wartosci obciazen dla poszcze-
g6lnych sitownikéw dziatajacych na wspomniane elementy. Uzyskane odwzorowanie momentu

gnacego skrzydta za pomoca sitownikéw zostato przedstawione na rys. 3.11.

6,00E+05
Moment gnacy od sit
wypadkowych
5,00E+05
—e—Moment gnacy od sit
skupionych z dopasowania
4,00E+05

3,00E+05

2,00E+05

1,00E+05

Warto$¢ momentu gngcego skrzydia [Nm]

0,00E+00
0 1 2 3 4 5 6

Wspotrzedna Y rozpigtosci skrzydta [m]

Rysunek 3.11. Poréwnanie momentu gnacego skrzydia na podstawie modelu i realizacja

za pomocg sitownikéw [101]

3.4. Realizacja pelnoskalowej proby zmeczeniowej

Pelny opis realizacji petnoskalowej proby zmeczeniowej samolotu Su-22 zostat przedsta-
wiony w [97, 89, 95, 162, 145], Zr6dia te zostaly wykorzystane podczas opracowania biezacego

rozdziatu.

Pelnoskalowa préba zmgczeniowa zostala przeprowadzona na wycofanym z eksploatacji sa-
molocie, ktory zostal umieszczony wewnatrz zaprojektowanego na potrzeby badan stanowi-
ska badawczego przedstawionego na rys. 3.12. Konstrukcj¢ zamocowano w dwdéch miejscach,
na wregach sitowych kadtuba. Obcigzenia na konstrukcje wywierano za pomoca sitownikow
hydraulicznych, ktorych liczba i potozenie byly zmienne w poszczegdlnych etapach realiza-

cji préby zmeczeniowej. Obciazenia we wszystkich fazach badan zmeczeniowych zadawano
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za pomocg sitownikéw zamontowanych na skrzydtach i podwoziu, natomiast sitowniki zamon-
towane pod kadlubem miaty za zadanie odwzorowanie rozktadu sit i momentéw dla tego ele-
mentu konstrukcji. Ponadto wypadkowe reakcje na wregach nr 4 1 34 byly monitorowane przez

caly czas trwania proby za pomoca zainstalowanych czujnikéw sity.

Rysunek 3.12. Stanowisko badawcze podczas petnoskalowej proby zmegczeniowej [145]

Ze wzgledu na regulowany kat skosu krawedzi natarcia zewngtrznych czesci skrzydta, préba
zostala podzielona na cztery etapy. Konfiguracja sytemu wprowadzania obcigzen pod kadtubem
byla niezmienna we wszystkich etapach proby i1 sktadata si¢ z siedmiu sitownikdéw. Schematy
zadawania obcigzen dla kolejnych etapéw proby zostaly przedstawione na rys. 3.13 = 3.15.

W pierwszym etapie, obejmujacym obcigzenia konstrukcji podczas startow i ladowan, kat
skosu krawedzi natarcia ruchomej czgSci skrzydta byt ustawiony na 30°. Zaréwno lewe,
jak i prawe podwozie gtdwne obciazone byto trzema sitownikami hydraulicznymi, a kazda
z zewnetrznych czedci skrzydta dodatkowymi dwoma. Sekwencje obciazen dla tego etapu okre-
Slono na podstawie danych o ladowaniach zgromadzonych podczas lotéw badawczych, pro-
gramu monitorowania obciazen eksploatacyjnych oraz danych archiwalnych z poktadowego
rejestratora parametrow lotu. Gtéwnym celem tej czgSci badan byto wykazanie wytrzymatosci
weztéw mocowania podwozia do 6500 ladowan, przy zachowaniu zaktadanego wspétczynnika

bezpieczenstwa / wspétczynnika rozrzutu wynikow proby.

W drugim etapie, polegajacym na zadawaniu obcigzen ze stanéw lotnych, kat skosu krawe-

dzi natarcia zewngtrznych czgsci skrzydet zostal ustawiony na 45°. Ponadto, w ramach mo-
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dyfikacji stanowiska badawczego, do realizacji tego etapu zdemontowano sze$¢ sitownikow
obciazajacych podwozie gtéwne. Dwa sitowniki, po jednym z kazdej strony, zostaly zamon-
towane pod nieruchoma czgscia skrzydta, a dwa kolejne, rowniez po jednym z kazdej strony,
zainstalowano do ruchome;j cze¢sci skrzydia. Zmiana konfiguracji sitfownikéw pozwolita na do-
ktadniejsze odwzorowanie rozktadu obciazen konstrukcji skrzydet wzdtuz ich rozpigtosci. Se-
kwencje obciazen dla tego etapu okreslono na podstawie danych zgromadzonych podczas lotow
badawczych, programu monitorowania obcigzen eksploatacyjnych oraz danych archiwalnych

z pokladowego rejestratora parametrow lotu.

Trzecia czgs$¢ testu, polegajaca na obciazeniu klap, wymagata kolejnej zmiany konfigura-
cji stanowiska. Kat skosu krawedzi natarcia zewngtrznej czgsci skrzydia ponownie ustawiono
na 30°, ponadto dokonano demontazu czgsci sitownikéw i obejm skrzydet w celu wysunigcia
oraz zablokowania klap wewngtrznych 1 zewngtrznych. Modyfikacje te pozwolily na dziatanie
czterech sitownikéw na dolne powierzchnie klap. W trakcie tego etapu proby konstrukcja sa-
molotu petnita rolg adaptera dla testu klap, wszystkie aktuatory poza sitownikami klap zostaty
ustawione i zablokowane w okre§lonym stanie obcigzenia. Zmienne obcigzenia byly wywierane
na dolne czgsci klap za pomoca czterech sitownikéw. Sekwencje obciazeri dla tego etapu FSDT
zostaly wyznaczone na podstawie opracowania [85] oraz danych z poktadowego rejestratora
parametréw lotu. Celem tej czgSci badania byto wykazanie trwato$ci zmeczeniowej konstrukcji
klap i weziéw ich mocowania do 6500 ladowan przy zachowaniu zaktadanego wspétczynnika

bezpieczenstwa / wspdtczynnika rozrzutu wynikéw préby.

Po zakonczeniu podstawowych trzech etapéw przystapiono do sprawdzenia trwatosci rezy-
dualnej struktury samolotu. Konfiguracja stanowiska badawczego byta identyczna, jak w etapie
drugim, w zwiazku z tym kat skosu krawegdzi natarcia skrzydet y ponownie ustawiono na 45°.
Etap ten zostat podzielony na dwie fazy. W pierwszej z nich wykorzystano sekwencje obciazen
bazujaca na etapie drugim, jednak z sekwencji usunigto cykle obcigzen o najmniejszej amplitu-
dzie. W drugiej fazie zastosowano uproszczone warianty wymuszen, zmieniajace si¢ pomigdzy
obciazeniami odpowiadajacymi lotowi poziomemu z przecigzeniem pionowym 7, = 1, a stanem
obciazenia dla n, = 6. Pierwsza faza zostata zakoniczona bez wystapienia krytycznych uszko-
dzen struktury. Podczas drugiej fazy konstrukcja ulegta uszkodzeniu po okoto 5000 cyklach

obciazenia.
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Rysunek 3.13. Schemat zadawania obciazen podczas pierwszej fazy proby zmeczeniowej [ 148]
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Rysunek 3.14. Schemat zadawania obciazen podczas drugiej fazy proby zmeczeniowej [148]
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Rysunek 3.15. Schemat zadawania obciaze
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W trakcie realizacji préby kilkukrotnie byly wykonywane inspekcje konstrukcji samolotu
metoda badan nieniszczacych (Non-Destructive Testing — NDT). Podczas sprawdzen stwier-
dzono drobne uszkodzenia na niekrytycznych elementach konstrukcji, szerzej opisane w [162].
Przyklad takiego uszkodzenia pokazano na rys. 3.16, gdzie podczas inspekcji po zrealizowaniu
6500 symulowanych godzin lotu (Simulated Flight Hours — SFH) stwierdzono pgknigcie pro-
pagujace z otworu dostgpowego skrzydta. Pgknigcie zainicjowane zostato na krawedzi otworu
i zahamowane przez otwér na Srubg. Na rys. 3.17 pokazano natomiast krytyczne uszkodze-
nie dZwigara prawego skrzydta, ktérego pgknigcie podczas realizacji drugiej czgsci czwartego

etapu zakonczyto badania zmgczeniowe na stanowisku.

Rysunek 3.16. Peknigcie propagujace z otworu dostepowego na skrzydle [89]
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Rysunek 3.17. Krytyczne uszkodzenie dZzwigara prawego skrzydta [89]

Wyniki przeprowadzonych badain zmgczeniowych dowiodly, ze struktura samolotu Su-22
jest zdolna do eksploatacji zgodnie z wyznaczonym profilem obcigzen przez dodatkowe 800
godzin lotu od przeprowadzenia remontu weryfikacyjnego. Wyniki badan zostaty ponadto wy-
korzystane do zdefiniowania programu indywidualnego Sledzenia zuzycia zmgczeniowego (In-
dividual Aircraft Tracking — 1AT), opartego na danych o przeciazeniach pionowych n, zapi-
sywanych przez poktadowy rejestrator parametrow lotu (Flight Data Recorder — FDR). Ce-
lem IAT jest monitorowanie rzeczywistego wykorzystania trwalosci zmgczeniowej dla kazdego
samolotu Su-22 eksploatowanego w Sitach Powietrznych. Program ten zostat szerzej opisany

w nastgpnym punkcie niniejszej pracy.

3.5. Program monitorowania zuzycia zmeczeniowego samolo-

tow Su-22

W ramach programu przedtuzenia eksploatacji samolotéw Su-22 dla Sit Powietrznych zostat
opracowany program monitorowania ich zuzycia zmgczeniowego. Program opiera si¢ na kon-
cepcji bezpiecznej trwatosci Safe-Life oraz indywidualnym Sledzeniu zuzycia zmegczeniowego

poszczegdlnych samolotéw (IAT). Opis programu sporzadzono na podstawie nastepujacych
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Zrédet [97, 146, 88].

Do wyznaczania przebiegéw obciazen struktury zostalo wybrane monitorowanie wartosci
przeciazenia pionowego n,. Przebiegi obcigzen zostaly nastgpnie przeliczone na naprezenia
w oparciu o dane z lotéw badawczych 1 wyniki skalowania fizycznego szerzej opisanego w po-
przednich punktach tego rozdzialu. Zliczanie cykli naprgzefi odbywato si¢ z wykorzystanie
metody Rainflow. Dodatkowo zastosowano kompensacje wartosci Sredniej cyklu w oparciu
o kryterium Smith-Watson-Topper (SWT). Ze wzgledu na przyjeta filozofie¢ Safe-Life zostat
zdefiniowany model zuzycia zmgczeniowego oparty na hipotezie liniowej kumulacji zmegcze-
nia Palmngrena-Minera dla krzywej S-N. Przeprowadzona pelnoskalowa préba zmegczeniowa,
opisana szerzej w poprzednim punkcie, pozwolita na okreslenie lokalizacji punktéw krytycz-
nych struktury. Parametry dla modelu zuzycia zmgczeniowego zostalty wyznaczone na podsta-
wie badan materialowych uzupelnionych o dane literaturowe oraz w oparciu o wyniki z proby
zmeczeniowej [88]. Przy wykorzystaniu zdefiniowanego modelu, mozliwe bylo wyznaczenie
rzeczywistych wartoSci zuzycia zmgczeniowego, skumulowanych przez kazdy samolot Su-22
podczas jego eksploatacji. Analiza taka zostata przeprowadzona dla kazdego samolotu po za-
koniczeniu remontu weryfikacyjnego. Otrzymane wyniki stanowily punkt odniesienia, od kt6-

rego rozpoczg¢to program indywidualnego §ledzenia samolotéw (IAT).

Analiza IAT opiera si¢ o kilka wskaZnikéw, ktére pozwalaja operatorowi na tatwa oceng
biezacego wykorzystania, jak rowniez catkowitego zuzycia zmegczeniowego kazdego samolotu,
takich jak:

e calkowite zuzycie zmegczeniowe D skumulowane w analizowanym okresie,

» wskaznik zuzycia zmgczeniowego D3200, okreslajacy procentowy udzial wykonanych
do tej pory lotéw w 3200 godzinach nalotu ekwiwalentnego (equivalent flight hour —
EFH)

* zuzycie zmegczeniowe D100 definiowane na podstawie catkowitych uszkodzeri skumu-
lowanych w analizowanym okresie zuzycia zmgczeniowego D 1 liczby rzeczywistych
godzin lotu,

* wspdtczynnik intensywnosci eksploatacji K., ktéry okresla, w jakim stopniu eksploatacja

poszczegblnych statkow powietrznych odbiegata od zatozonego profilu obciazenia.

Na rysunkach 3.18 1 3.19 przedstawiono przyktadowe wyniki z poczatkowych raportéw IAT
Su-22 zgodnie z [88]. Rysunek 3.18 przedstawia wspdétczynniki intensywnosci eksploatacji Kj,.
Zauwazana jest znaczaca réznica wartosci tego wspélczynnika dla poszczegdlnych samolotéw,
co jest zgodne z obserwacjami opisanymi w literaturze. Na uwage zastuguje rowniez rdznica
w wartoSciach K;, dla eksploatacji przed i po remoncie weryfikacyjnym poszczegdlnych sa-
molotéw. Rysunek 3.19 przedstawia natomiast poréwnanie eksploatacyjnego widma obciazen

dla zapiséw z lotow, ktére odbyty si¢ przed 1 po remoncie w odniesieniu do spektrum z proby
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zmegczeniowej. W celu fatwiejszego poréwnania, dane te zostalty znormalizowane do 100 godzin

lotu. Ponownie mozna zauwazy¢ intensywniejszy charakter eksploatacji po remoncie.

® Bez remontu weryfikacyjnego
® Przed remontem weryfikacyjnym
Po remoncie weryfikacyjnym

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 1 12 13 14 15 16 17 18

Numer samolotu

Wspolezynnik intensywnosci eksploatacji
z

0.00

Rysunek 3.18. Wspétczynniki intensywnosci eksploatacji przed i po remoncie [146]

~ — FSFT

— Do remontu weryfikacyjnego
Po remoncie weryfikacyjnym

Liczba przekroczen

Poziomy przecigzenia pionowego #-

Rysunek 3.19. Poréwnanie profili eksploatacji samolotéw Su-22 przed i po remoncie

weryfikacyjnym wzgledem widma préby zmeczeniowej [146]
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Przedstawione wyniki pokazuja, ze wprowadzony program IAT pozwala na znacznie doktad-
niejsza oceng pozostatej trwatoSci zmegczeniowej poszczegdlnych samolotéw wzgledem metody
opartej jedynie na ewidencjonowaniu czasu lotu. Dodatkowo umozliwia réwniez okreslenie
ogolnego stanu calej floty samolotéw tego typu. Ponadto, oszacowanie resztkowej trwatosci
zmeczeniowe] w kategoriach EFH, jak réwniez okreSlenie wspéiczynnika intensywnosci eks-
ploatacji dla kazdego samolotu, pozwalaja na lepsze planowanie wykorzystania, obstugi tech-

nicznej 1 wycofania z eksploatacji poszczeg6lnych samolotow.

Obowiazujacy program IAT jest oparty na koncepcji metod monitorowania zuzycia zmecze-
niowego drugiej generacji (rys. 2.12), co oznacza ze liczne parametry lotu mogace wptywac
na obcigzenia struktury samolotu nie s3 w nim uwzgledniane, co potencjalnie zostawia znaczna
przestrzen do zwigkszenia doktadno$ci monitorowania zuzycia zmegczeniowego statkOw po-

wietrznych tego typu.
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Przeprowadzona analiza dostgpne;j literatury wskazuje, ze istnieja nowoczesniejsze systemy
monitorowania zuzycia zmegczeniowego statkow powietrznych wzgledem przyjetych w progra-
mie przedtuzenia resursu samolotow Su-22. Teoretycznie jest mozliwe dalsze zwigkszenie do-
ktadnoSci monitorowania zuzycia zmegczeniowego w oparciu o lepsze metody monitorowania
obciazen struktury nos$nej, takie jak doktadniejszy model obcigzen bazujacy na zapisach z po-
ktadowego rejestratora parametréw lotu lub tensometryczny system monitorowania obcigzen

konstrukcji.

Celem naukowym rozprawy jest weryfikacja mozliwosci opracowania doktadniejszej me-
tody wyznaczania obciazeri oddzialywajacych na strukturg samolotu Su-22, umozliwiajacej
zwigkszenie doktadnosci monitorowania zuzycia zmgczeniowego dla tego typu statku powietrz-
nego, na podstawie zabudowanych systemow rejestracji. W zwiazku z powyzszym konieczna
jest ocena wptywu poszczegdlnych czynnikéw oddziatywajacych na obcigzenia konstrukcji sa-
molotu oraz wptyw zastosowanych metod pomiarowych na doktadnos¢é wyznaczania obciazen.
Ponadto, celem prowadzonych badan byta ocena wptywu jakoSci rejestrowanych parametrow
lotu na doktadno$¢ wyznaczania zuzycia zmegczeniowego struktury w Swietle wynikéw z proby

Zmeczeniowej.
Celem utylitarnym byto zwigkszenie bezpieczefistwa eksploatacji statkéw powietrznych,
w szczeg6lnosci poddawanych programom wydtuzenia eksploatacji.

Na podstawie wynikéw z przeprowadzonych wstepnych badan oraz analiz mozliwe jest sfor-

mutowanie tezy w nastgpujacej postaci:

Wykorzystanie kombinacji danych z czujnikow tensometrycznych systemu monitoro-
wania obciazen oraz informacji z pokladowego rejestratora parametréw lotu pozwala

na uzyskanie efektu synergii w zakresie dokladnosci okreslania zuzycia zmeczeniowego.

Postawione cele zostaty osiagnigte poprzez realizacje nastgpujacych zadan:

* analiz¢ mozliwoSci opracowania doktadniejszego modelu obcigzen skrzydta na podstawie

danych z poktadowego rejestratora parametrow lotu Tester U3L,
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* analiz¢ mozliwoS$ci wyznaczania obciazen skrzydta na podstawie danych z systemu mo-
nitorowania obciazen SMO,

* opracowanie ulepszonej metody skalowania czujnikOw tensometrycznych w oparciu
o dane z pokladowego rejestratora parametréw lotu dla samolotéw o zmiennej geome-
trii skrzydet,

* analiz¢ zgodnosci i wrazliwosci zaproponowanego podej$cia na czynniki determinujace

obcigzenia konstrukcji skrzydta.

Realizacja wymienionych zadan pozwala na osiagnigcie gléwnego celu naukowego pracy.
W efekcie mozliwe jest réwniez podwyzszenie poziomu bezpieczenistwa eksploatacji starzeja-

cej si¢ techniki lotniczej poprzez zwigkszenie doktadnoSci monitorowania:
* zuzycia zmegczeniowego statkOw powietrznych,
* wystapien przekroczen eksploatacyjnych.
Dodatkowo, w oparciu o uzyskane doSwiadczenia, mozliwe jest opracowanie wytycznych
pozwalajacych na zwigkszenie uzyteczno$ci nowowprowadzanych rejestratorow parametréw

lotu pod katem wykorzystania ich do monitorowania zuzycia zmg¢czeniowego statkow powietrz-

nych.
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Wiele wspoiczesnych wojskowych statkow powietrznych wyposazonych jest w zaawanso-
wane, cyfrowe systemy rejestracji danych, ktére gromadzg zaréwno informacje o parametrach
lotu, pracy organdéw sterowania oraz poprawnosci dziatania poszczegdlnych systemow i agrega-
tow samolotu. W przypadku czgsci z nich monitorowane sa réwniez odksztatcenia wybranych
elementéw konstrukcji przy wykorzystaniu czujnikéw tensometrycznych. Informacje zbierane
przez pokladowe rejestratory czgsto staja si¢ podstawa dla wdrazania systeméw monitorowania
zuzycia zmegczeniowego. Dla czgSci statkéw powietrznych monitorowanie zuzycia zme¢czenio-
wego odbywa si¢ z wykorzystaniem zintegrowanych komputerowych systemow przetwarzania

danych.

W niniejszym rozdziale opisane zostaly systemy rejestracji zabudowane na samolotach
Su-22 z ktérych dane stanowia baz¢ dla prowadzonych badani. Na ich podstawie przeprowa-
dzono analiz¢ mozliwos$ci budowy nowoczesniejszych i bardziej precyzyjnych metod monito-

rowania obcigzen i zuzycia zmegczeniowego, obejmujace:

* budowe¢ doktadnego modelu obciazen konstrukcji na podstawie zapiséw z poktadowego

rejestratora parametrow lotu Tester U3L;

* analiz¢ wykorzystania danych z czujnikéw tensometrycznych systemu monitorowania
obciazen SMO ;

* analiz¢ wykorzystania kombinacji danych z systeméw Tester U3L i SMO;

5.1. Rejestratory pokladowe samolotu Su-22

Samoloty Su-22, w zaleznoSci od wersji, roznig si¢ systemami rejestracji danych zabudo-
wanymi na ich poktadzie. Wersja bojowa Su-22M4 wyposazona jest w poktadowy rejestrator
parametréw lotu Tester U3L natomiast, wariant szkolno bojowy Su-22UM3K ma zabudowany
dodatkowo system monitorowania obcigzen (SMO). Montaz SMO zwiazany byl z przeprowa-
dzonym programem przedtuzenia eksploatacji samolotéw Su-22 i obejmowal jedynie wersje
szkolno-bojowa ze wzgledu na koniecznos$¢ znacznego zwigkszenia liczby dopuszczalnych la-

dowan dla tego wariantu samolotu.
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5.1.1. Pokladowy rejestrator parametrow lotu Tester U3L.

Opis poktadowego rejestratora parametréw lotu Tester U3L i systemu deszyfracji THETYS
wykonano w oparciu o [47, 45, 38, 46, 83, 84].

Tester U3L jest poktadowym urzadzeniem przeznaczonym do rejestracji parametréw w cza-
sie lotu, zachowania tych informacji w razie zaistnienia wypadku lotniczego i1 odtworzenia

ich na ziemi. Ponadto zalicza si¢ go do §rodkéw obiektywnej kontroli lotu (OKL)'.

Druga grupa zagadnien rozwiazywanych przy pomocy rejestratora poktadowego polega
na kontroli stanu techniki lotniczej. Pozwala to wykry¢, zardwno niesprawnosci powstate w lo-
cie, jak i nieprawidlowosci w funkcjonowaniu wyposazenia samolotu i jego uzbrojenia, ktére
nie pozwalaja na dopuszczenie do kolejnego wylotu. Dzigki temu mozliwe jest opracowanie
przedsigwzigC profilaktycznych zapobiegajacych uszkodzeniom techniki lotniczej, zapewniaja-
cych wysoki poziom niezawodnosci i bezpieczenstwa lotéw. Przy badaniu przestanek i wypad-
kéw lotniczych informacja z rejestratoréw poktadowych pozwala ustali¢ najbardziej prawdo-
podobne, badz rzeczywiste ich przyczyny, co ma ogromne znaczenie dla podjecia skutecznych

Srodkéw profilaktycznych.

Analiza statystyczna parametréw z wielu lotdw umozliwia wypracowanie naukowo uzasad-
nionych propozycji ulepszenia techniki lotniczej, uzupelnien instrukcji obstugi 1 instrukcji eks-
ploatacji dla personelu latajacego oraz innych propozycji majacych na celu maksymalne wyko-

rzystanie mozliwosci bojowych samolotéw [47].

Urzadzenie Tester U3L eksploatowane jest z nadajnikami 1 urzadzeniami wedtug kompletu
uzgodnionego z giéwnymi konstruktorami samolotéw. Nadajniki i urzadzenia uzgadniajace

montowane sa bezposrednio w zaktadach produkujacych sprzet lotniczy [45].

W sklad rejestratora wchodza nastgpujace bloki (rys. 5.1):

1IM — blok elektroniki;

3IM - blok nastawiania numeru wlaczenia;

SIM - blok wzmacniaczy zapisu, odtwarzania 1 kontroli automatycznej;

M2T-3 — rejestrator magnetyczny w zasobniku ochronnym.

ISrodki obiektywnej kontroli lotu znajduja szerokie zastosowanie podczas analizy dziatania personelu lata-
jacego w zakresie pilotowania i wykorzystania bojowego samolotéw oraz do kontroli stanu techniki lotniczej.
W ich skiad wchodzi poktadowy rejestrator parametréw lotu oraz urzadzenie naziemne do deszyfracji i obrébki
informacji. Na podstawie informacji dostarczonej przez rejestrator wykrywa si¢ przypadki wyprowadzenia samo-
lotu w locie poza ograniczenia eksploatacyjne, niebezpieczne biedy personelu latajacego w sterowaniu samolotem
i jego wyposazeniem. Informacje te umozliwiaja sprawdzenie jakos$ci wykonania zadafi w locie oraz przepro-
wadzenie wszechstronnej analizy techniki pilotowania i jakoSci zastosowania bojowego. Dzigki temu osiaga sig¢

doskonalenie metodyki nauczania oraz polepszenie wyszkolenia lotniczego i bojowego personelu latajacego.
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Rysunek 5.1. Bloki wchodzace w sktad rejestratora: 1-Blok 11M; 2-Blok 3IM; 3-Blok 5IM;
4-Blok M2T-3 [45]

Urzadzenie Tester U3L na samolocie Su-22UM3K rejestruje zaréwno parametry ciagle przed-
stawione w tabeli 5.1, jak rowniez sygnaty binarne zamieszczone w tabeli 5.2. Zapisy oznaczen

1 opiséw sygnalow binarnych sa zgodne z systemem deszyfracji parametréow lotu THETYS.
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Tabela 5.1. Parametry ciagte rejestrowane przez urzadzenie Tester U3L

Lp Skr6t Nazwa Parametru

1 S Czas

2 Vp Predkos¢ przyrzadowa

3  Hpsr  Wysoko$¢ barometryczna

4 r Kat przechylenia

5 P1 Cisnienie statyczne na wlocie do silnika

6 n; Przeciazenie pionowe

7 Ny Przeciazenie poziome

8 Q) Kat pochylenia

9 ny Przeciazenie boczne
10 1% Kat natarcia
11 awaks Potozenie topatek wlotowego wiernica kierownic I stopnia
12 awakx Potozenie topatek wienica kierownic X stopnia
13 Dy Ustawienie dyszy regulowanej
14 Osk Kat wychylenia steru kierunku
15 6sr1 Kat wychylenia statecznika poziomego lewego
16  os7p,  Kat wychylenia statecznika poziomego prawego
17  6pr;  Kat wychylenia lotki lewe;]
18 6grp  Kat wychylenia lotki prawej
19 Xi Kat skosu krawedzi natarcia skrzydta lewego
20 Xp Kat skosu krawedzi natarcia skrzydta prawego
21 0pea  Polozenie pedatow
22  apss Potozenie dZwigni sterowania silnikiem (DSS)
23 N Temperatura gazow za turbing
24 0y Biezaca pozostatos¢ paliwa
25 Uas  Napigcie na szynie awaryjnej
26  04po  Polozenie drazka sterowego - pochylenie
27 64pr  Polozenie drazka sterowego - przechylenie
28 Pt-26  Cisnienie tlenu za reduktorem
29 Ptt Cisnienie tlenu w butlach
30 Uow  Napigcie samokontroli OW (napigcie wzmacniacza odtwarzania)
31 n Predkos¢ obrotowa wirnika silnika
32 Uuk  Napigcie samokontroli UK (napigcie komutacji)
33 Uuz  Napigcie samokontroli UZ (napigcie wzmacniacza czujnika zapisu)
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Tabela 5.2. Sygnaly binarne rejestrowane przez urzadzenie Tester U3-L

Lp  Skr6t  Nazwa sygnatu

PKWI  Wychylenie klapy lewe;j
PKWp  Wychylenie klapy prawe;j
PSWI  Potozenie slotéw - wychylone lewe

PSWp  Polozenie slotéw - wychylone prawe

1
2
3
4
5 Zn Zmniejsz predkos¢ obrotowa wirnika silnika
6 KT Kontroluj temperature

7 D Dopalacz

8  PozS  Pozar silnika

9 PZK Potozenie zastonki kabiny

10  PZpp  Potozenie zaworu przeciwpozarowego

11 USP Uruchomienie silnika w powietrzu

12 SP Zbiorniki skrzydtowe puste

13 Plih Cisnienie w I instalacji hydrauliczne;j

14  PIlih  Cisnienie w II instalacji hydrauliczne;j

15 BKN  NaciSnigcie przycisku bojowego

16 ChT Chtodzenie turbiny

17 ASAU  Awaria SAU

18 POZAR Pozar

19 Katl Uzycie katapulty I kabiny

20  Katll  Uzycie katapulty II kabiny

21  WSA  Wiaczenie automatycznego sterowania

22 BP Brak podpompowania paliwa

23 Opa Awaryjna pozostato$¢ paliwa

24 SLGP  Schowanie lewej goleni podwozia

25 SPGP  Schowanie prawej goleni podwozia

26 SPrGP  Schowanie przedniej goleni podwozia

27  Z-stop  Silnik nie pracuje

28 Z-mg  Silnik na zakresie MALY GAZ

29 Z-mgmx Silnik na zakresie MALY GAZ - MAKSYMALNE
30 Z-max  Silnik na zakresie MAKSYMALNE

31 Z-prz  Silnik na zakresie przejSciowym

32  Z-dop  Silnik na zakresie DOPALANIE
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Pierwotnie do deszyfracji i obrébki informacji z rejestratora wykorzystywane byto urzadze-
nie naziemne tucz—71M. W latach 90-tych XX w. urzadzenie to zostalo zastapione przez opra-
cowany w ITWL system deszyfracji parametréw lotu Thetys. Wizualizacja parametrow 1 sygna-
t6éw binarnych w systemie Thetys zostata przedstawiona narys. 5.2. W programie tym wszystkie
parametry sa wySwietlane w warto$ciach wzglednych zakresu, co zapewnia czytelnos$¢ zobrazo-
wania, a podczas obstugi uzytkownik wybiera dane do wyswietlenia i analizy, poniewaz liczba

zapisywanych parametréw 1 sygnaléw binarnych jest znaczaca.

ST
287 : 46

Rysunek 5.2. Wizualizacja parametréw i sygnaléw binarnych w systemie Thetys

Ponadto system Thetys ma zaimplementowany system wspomagania OKL, polegajacy na au-
tomatycznym wyswietlaniu ostrzezefi o przekroczeniu dopuszczalnych reziméw eksploatacji.

Lista ostrzezen i ich opis zostata zamieszczona w zataczniku Z.4.

Wprowadzenie tego systemu pozwolito nie tylko na realizacj¢ zadan OKL na komputerach
klasy PC i wprowadzenie utatwien w analizie, ale rowniez na archiwizacj¢ zapisOw z lotow.
Dane z lotéw w formie do analiz eksploatacyjnych oraz archiwizacji posiadaja czgstotliwos$¢
prébkowania zredukowang do 1 Hz, co bylo podyktowane oszczednos$cia przestrzeni dyskowe;j
we wczesnych latach 90-tych XX w. Zapisy te byly podstawa do wyznaczenia widma obciazen

do préby zmeczeniowej, co zostato opisane w punkcie 3.3 niniejszej rozprawy.
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5.1.2. System Monitorowania Obciazen SMO na samolotach Su-22UM3K

System monitorowania obciazeni (SMO) jest to zesp6t urzadzen pozwalajacych rejestrowaé
i przechowywaé dane o obciazeniach krytycznych obszaréw konstrukcji. System ten zostat za-
instalowany na sze$ciu samolotach Su-22UM3K podczas ich remontéw weryfikacyjnych. Opis
SMO zostat sporzadzony na podstawie [99, 76, 91, 147].

SMO zostat zbudowany na bazie rejestratora SSR-500 firmy Curtiss Wright Control Avio-
nics & Electronics przeznaczonego do zabudowy na statku powietrznym i spetniajagcego wyma-
gania Srodowiskowe zgodne z serig norm MIL-STD-810. Urzadzenie to stuzy do zarzadzania

procesem akwizycji 1 archiwizacji sygnatéw z czujnikow wchodzacych w sklad systemu.

Blokowy schemat koncepcyjny SMO zostat przedstawiony na rys. 5.3.

TENSOMETRY
{—

MT=1 T1 4 T8
[PRZ[E(CI]AZ[ENI]@[M]H[EIRZ
l DYTRAN 760383

. ‘ WLACZNIK OD

T REJESTRATORA
KONWERTER TESTER-U3
NAPRPIECIA DC RR-18

+24 + 27 VDC

OD TABLICY POtACZEN
PRADU STAtEGO NR 1

Rysunek 5.3. Blokowy schemat koncepcyjnego systemu SMO [99]

Czegs$¢ pomiarowa sytemu pozwala na rejestracje nastgpujacych parametrow:

» wartoSci odksztatcen z 8 czujnikow tensometrycznych,
» parametréw Global Positioning System (GPS),
* wartosci przecigzen w trzech osiach ny, ny, n,

» parametréw uzytkowych rejestratora SSR-500.
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Na rys. 5.4 przedstawiono rozmieszczenie elementéw SMO na ptatowcu Su-22UM3K.

PRZEWODY DO
TENSOMETROW

, ANTENA
REJESTRATOR BLOK MT — 1 PRZECIAZENIOMIERZ GPS

SSR - 500 KONWERTER DC RR18  DYTRAN 7603B3

S

PRZEWODY DO
TENSOMETROW

Rysunek 5.4. Rozmieszczenie elementéw SMO na samolotach Su-22UM3K [99]

Rejestrator danych wyposazony jest w odpowiednie analogowe i cyfrowe moduty do akwi-
zycji danych.

Karta pomiarowa ADC_109_C_S1 umozliwia poprawne odebranie, odpowiednie kondycjo-
nowanie, wzmocnienie, filtrowanie oraz przetworzenie na wartoS¢ cyfrowa informacji ptynace;j

z czujnikéw tensometrycznych, podtaczonych za posrednictwem modutu MT-1.

Modut tensometryczny MT-1 ma za zadanie uzupelnienie brakujacych elementéw uktadu
kondycjonowania sygnatu, w ktérym pracuja czujniki tensometryczne. Gléwnie sklada sig¢
on z pasywnych elementoéw elektronicznych, ktérymi sa precyzyjnie dobrane rezystory o re-

zystancji 1 wspétczynniku temperaturowym zblizonym do wykorzystywanych tensometrow.

Modutl nadzorczy BIT_101 pozwala na zapisanie do karty pamigci danych o stanie reje-
stratora oraz umozliwia skonfigurowanie automatycznego wilaczenia/wytaczenia archiwizacji
danych niezaleznie od procesu uruchomienia samego rejestratora.

Karta pomiarowa ADC_109_C_S1 umozliwia poprawne odebranie, odpowiednie kondycjo-

nowanie (wzmocnienie, filtrowanie) oraz przetworzenie na warto$¢ cyfrowa informacji ptynace;j
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z tr§j-osiowego czujnika przecigzen.

Modut DMYO001 wypetnia wolny slot w celu jego zabezpieczenia przed negatywnym wply-
wem Srodowiska.

Antena, z wbudowanym w rejestrator SSR-500 odbiornikiem GPS, speinia zadanie groma-
dzenia danych z tego systemu.

Konwerter napigcia DC jest wpiety w lini¢ zasilania celem zabezpieczenia rejestratora
przed spadkami i zmianami napigcia.

Szczegdtowy schemat funkcjonalny przedstawiono na rys. 5.5.

Modut - karta pomiarowa Sie¢
ADC_109 _C S1 elektroenergetyczna
b : samolotu 24-27 VDC

Tensometry (8szt.)

Konwerter napiecia DC

Modut - karta pomiarowa
ADC_109_C_S1

Antena GPS
Trimble 2101

Modut wypetniajacy Modut nadzorczy
wolny slot DMY_001 BIT_101

Rysunek 5.5. Szczegétowy schemat funkcjonalny SMO [99]

2

Samoloty Su-22UMB3K zostaty wyposazone” w czujnik przeciazen oraz zestaw oSmiu czuj-

nikéw tensometrycznych rozmieszczonych w nastgpujacy sposob:
* u nasady belki gtéwnej nieruchome;j cz¢sci skrzydta — po dwa czujniki na strong,
* na wezle skrzydtowym goleni gtéwnej podwozia — po jednym czujniku na strong,

* na goleni gléwnej podwozia — po jednym czujniku na strong.

2Zgodnie z biuletynem eksploatacyjnym nr P/O/U/R/5663/K/2014 [76].
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Potozenie czujnikéw po lewej stronie samolotu pokazano na rys. 5.6.

Rysunek 5.6. Rozmieszczenie czujnikéw tensometrycznych SMO na Su-22UM3K

Omawiana lokalizacja czujnikéw tensometrycznych zostata okres§lona na podstawie analizy
danych z lotéw badawczych i skalowania fizycznego, przeprowadzonego w celu okreslenia ob-
cigzen do realizacji pelnoskalowej préoby zmeczeniowej samolotu Su-22. Aspekty te opisane
zostaly szerzej w rozdziale trzecim. Ponadto lokalizacja tensometrow spetnia wigkszo$¢ z wy-
magan opisanych w literaturze w kontekScie mozliwosci wykorzystania do monitorowania ob-
ciazen i zuzycia zmegczeniowego statkow powietrznych.

Tensometry SMO, stuzace do monitorowania obciazefi skrzydta, zamontowane sa w bezpo-
Sredniej blisko$ci obszaru krytycznego konstrukcji wyznaczonego na podstawie przeprowadzo-

nej proby zmeczeniowej co przedstawiono narys. 5.7.

Znajduja si¢ one ponadto w strefie o prostej geometrii, w zwigzku z czym nie wystepuja
tam znaczace gradienty naprgzen mogace mocno wptynaé na odczyty z czujnikéw tensome-
trycznych, a mierzone obciazenia maja bezposredni zwiazek z powstalym uszkodzeniem zme-
czeniowym. Kolejnym aspektem jest, potwierdzone na podstawie zapisow z lotéw 1 wynikow
skalowania, wystgpowanie pojedynczej Sciezki przenoszenia obciazen w trakcie uzytkowania
w locie. Alternatywna droga przenoszenia obciazen ujawnia si¢ jedynie podczas unoszenia sa-

molotu na podnosnikach.
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Rysunek 5.7. Lokalizacja czujnika tensometrycznego T6 wzgledem krytycznego obszaru

konstrukcji

Redundancja czujnikéw mierzacych obciazenia skrzydta zapewniona jest poprzez umiesz-
czenie tensometréw na gérnym (T1) i dolnym (T2) pasie dZwigara skrzydta, a wartosci sygnatu
obydwu czujnikéw wykazuja bardzo silng korelacje wskazan, co zobrazowano na rys. 5.8. Do-
datkowo pomiary odksztatcen realizowane sa dla dwdéch skrzydet, co zapewnia uwzglgdnienie
obciazen niesymetrycznych i wszystkich czynnikéw je wywotujacych, np. wystgpowanie lotu
ze §lizgiem i wychylenie lotek.

Kolejna grupa wymagan dotyczy podatnosci eksploatacyjnej. Wybrana lokalizacja, we wngce
podwozia gtéwnego, zapewnia prosty i wygodny dostep do czujnikdéw, co umozliwia tatwa kon-
trolg i ewentualng wymiang uszkodzonych tensometréw oraz pozwala poprawnie zabezpieczy¢
czujniki przed wptywem czynnikow atmosferycznych.

Ostatnim aspektem jest mozliwos$¢ poréwnania danych otrzymywanych w trakcie eksplo-
atacji z wynikami uzyskanymi w trakcie przeprowadzonej proby zmeczeniowej ze wzgledu

na analogiczng lokalizacj¢ czujnikéw w tej ostatnie;j.
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Rysunek 5.8. Odksztalcenia tensometru nasady skrzydta T2 wzgledem odksztalcen tensometru

nasady skrzydta T1 (lokalizacja tensometréw zgodnie z rys.5.4 1 5.6)

W celu okreslenia funkcji przejscia pomigdzy pomiarami realizowanymi w jednostkach na-
pigecia na jednostke odksztalcenia wymagane jest przeprowadzenie kalibracji elektrycznej czuj-
nikéw tensometrycznych. Realizuje si¢ ja przez chwilowe podiaczenie tzw. rezystora kalibruja-

cego réwnolegle do jednego z ramion mostka tensometrycznego i odczytaniu réznicy wskazan.

Rezystor kalibrujacy jest to element o precyzyjnie dobranej rezystancji. Ma on za zada-
nie wywota¢ zmiang¢ sygnatu wyjsciowego z mostka tensometrycznego proporcjonalng do zna-
nego odksztalcenia mechanicznego mierzonego przez tensometr. Rezystor wprowadza uktad
pomiarowy w stan symulowanego odksztalcenia. Warto$¢ tego odksztalcenia uzalezniona jest
zaréwno od wartoSci rezystora kalibrujacego, jak i parametréw mostka tensometrycznego —

rezystancji tensometréw, czy wartosci zasilania mostka.

W przypadku kalibracji przeprowadzonej na SMO rezystor symulowal odksztalcenie
1000 wstr bez uwzglednienia wspdiczynnika Poissona. Co istotne, kalibracja elektryczna
nie jest rownoznaczna ze skalowaniem fizycznym i pozwala okresli¢ tylko lokalne odksztat-
cenia czujnika tensometrycznego, a nie rzeczywiste obciazenia konstrukcji, co zostalo szerzej

omoéwione w dalszej czesci pracy.
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5.2. Modele obciazen na podstawie danych z pokladowego re-

jestratora parametrow lotu

Wykorzystanie danych z poktadowych rejestratoréw parametréw lotu do monitorowania
obciazen i zuzycia zmgczeniowego konstrukcji upowszechnito si¢ w latach 90-tych XX w.,
w zwiazku z czym zaczetly si¢ pojawiac publikacje naukowe zwigzane z omawianym tematem.
Do opisu koncepcji modelowania obciazen na podstawie FDR postuzono si¢ nastgpujacymi
Zrédtami [119, 118, 121, 71].

Poktadowe rejestratory parametréw lotu, w zaleznoSci od stopnia zaawansowania technicz-
nego statku powietrznego, zapisuja w pamigci dane o wartosciach od kilku do kilkudziesigciu,
a w niektorych przypadkach nawet kilkuset parametrach pozwalajacych na monitorowanie czyn-
nosci podejmowanych przez zatogg, manewréw wykonywanych przez statek powietrzny, dzia-
tanie poszczegdlnych instalacji i agregatéw oraz urzadzen wchodzacych w sktad wyposazenia
awionicznego oraz systemow uzbrojenia czy zespotdéw napgdowych. Czes$¢ z tych parametrow,
ze wzgledu na ich wptyw na obciazenia, wykorzystywane sag w systemach monitorowania zu-

zycia zmeczeniowego struktur statkow powietrznych (tabela 5.3).

Tabela 5.3. Parametry lotu zalecane do monitorowania zuzycia zme¢czeniowego [121]

e czas absolutny ® przecigzenie pionowe n, e liczba Macha Ma
) e rzeczywista predkosS¢ lotu
e czas wzgledny e masa paliwa Q,, y
f
5 _ ' e przyrzadowa predkos¢ lotu
e predkos¢ przechylenia p e masa catkowita Q4 v
p
e predkos¢ pochylenia ¢ e masa wyposazenia Q,,y, e ciSnienie dynamiczne p gy,
» . . e wysokoS¢ nad poziomem
e predkos¢ odchylenia r e kat natarcia @
morza Hp,;,
e kat przechylenia I o kat Slizgu y
cat vlenia © e kat skosu krawedzi natarcia * wychylenia powierzchni
e kat pochylenia .
pochy skrzydia y sterowych (klépy, lotlfl, sloty,
« kat odchylenia W ster wysokosci, ster kierunku)

W tabeli 5.4 zostalo z kolei przedstawione zestawienie parametrow lotu wykorzystywanych

w programach monitorowania zuzycia zme¢czeniowego dla r6znych samolotow.
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Tabela 5.4. Rejestrowane parametry lotu na wybranych samolotach [121]

Samolot V on, H Qe @ ¥ 0Osx Okiap Osr 0gL p q r P yx Inne
B-1B (USAF) [33] v /v / X X X v X X X X X X v X
F-14 (US Navy) [29] VAR S A OoX v/ X/ /X
F-15 (USAF) [34] VAR A A SV v v v VS — 7
F-16 (USAF) [28] o/ Y XS/ O/ v — 7
F/A-18 (RAAFUSN) [124] VAR S A o/ /X =/
F-111 (RAF) [188] VAR S A  oX v /XS
Hawk (RAF)! [135] /v X X x v v o/ X X X X — 7
Mirage 2000 (French AF) [27]  V V X X X X VAR { X X X X — X
Tornado (Italian AF) [165] A A S S S A v v vV VS X
Tornado (German AF) [51,130] v vV V X/ v — v v vV /X v X

! Tylko w programie monitorowania obciazeii eksploatacyjnych. Monitorowanie zuzycia zmeczeniowego odbywa sie wylacznie

na podstawie akcelerometru zliczajacego.
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Jak wynika z tabeli 5.4, zgodnie z koncepcja rejestratora V-G-H, cztery najwazniejsze para-
metry (predkosé, wysokos$¢, wartosci przeciazenia i masa) sa rejestrowane na prawie kazdym
samolocie, natomiast kat natarcia jest powszechnie mierzony, to kat slizgu jest rzadko rejestro-
wany. Predkosci katowe 1 wychylenia powierzchni sterowych sa zazwyczaj rejestrowane w now-
szych systemach na samolotach mysliwskich, jednak czgstotliwo$¢ ich prébkowania jest czgsto
zbyt niska, aby mozna byto uzyska¢ miarodajne wyniki [6].

W zwiazku ze staltym postgpem technicznym, system monitorowania powinien mie¢ moz-
liwo$¢ aktualizacji. Ponadto, poniewaz modernizacja sprzetu lub oprogramowania poktado-
wego jest bardzo kosztowna, systemy te powinny by¢ modutowe, aby utatwic ich modernizacj¢
lub wymiang.

Wraz z rosnaca liczba danych zapisywanych przez systemy monitorowania obciazen i zuzy-
cia zmgczeniowego, nalezy wprowadzi¢ efektywne, niedrogie i proste procedury ich obstugi.
Podczas gdy wigkszos¢ procedur przetwarzania danych jest zlecana przez operatoréw, wazne
jest, aby operator okreslit poziom wykorzystania danych w catym procesie. Poziom ten wptywa
na decyzjg, czy statek powietrzny powinien by¢ wyposazony w poktadowe oprogramowanie
do obrébki i analizy danych w celu uzyskania ostatecznej wartos$ci zuzycia zmegczeniowego
dla kazdego lotu, czy tez powinien jedynie rejestrowaé dane, ktorych przetwarzanie powinno

by¢ wykonywane na ziemi przez operatora lub wykonawcg.

Zakres przetwarzania danych na poktadzie statku powietrznego moze si¢ znacznie r6znic po-
migdzy systemami. Jako minimum moga by¢ rejestrowane nieprzetworzone dane o przeciazeniu
pionowym n,, odksztalceniach 1 parametrach lotu wptywajacych na obcigzenia. Forma kom-
presji danych poktadowych jest zapisywanie jedynie wartoSci maksymalnych i minimalnych
sygnatéw lub pomijanie cykli o malej amplitudzie. Jezeli przechowywane sa tylko wartosci
maksymalne i minimalne, zaleca si¢, aby kazda warto§¢ maksymalna i minimalna byta ozna-
kowana czasem wystapienia, aby umozliwi¢ weryfikacj¢ danych w p6Zniejszym terminie [8].
Po zakonczeniu rejestrowania warto$ci maksymalnych i minimalnych nastgpuje zliczanie cykli
[52] i/lub kwantyzacja danych na ustalong liczbg przedziatéw oraz tworzona jest macierz liczby
wystapien danej wartoSci. Jest to nastgpnie dalej przetwarzane na pokladzie statku powietrz-
nego, w celu uzyskania wskaznika zuzycia zmgczeniowego lub pobierane po locie do dalszego

przetwarzania.

Typowe przetwarzanie danych w systemach monitorowania zuzycia zmgczeniowego na po-
ktadzie statku powietrznego obejmuje obecnie procedury sprawdzania danych, obliczanie na-
prezen dla kazdego punktu krytycznego, zliczanie cykli, obliczanie zuzycia zmgczeniowego
1 przechowywanie wynikow [27].

Przyktadem samolotu mysliwskiego, w ktérym przeprowadza si¢ obliczenia zmgczeniowe

w czasie rzeczywistym jest Eurofighter 2000 (system monitorowania strukturalnego) [73].
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W tym systemie, obcigzenia, dla r6znych warunkéw lotu i miejsc konstrukcji, sa przewidy-
wane na podstawie modeli metody elementéw skoriczonych lub uzyskanych z préb zmeczenio-
wych 1 przechowywane w postaci wzorcow na poktadzie samolotu. Parametry lotu sa nastgpnie
przetwarzane na pokladzie, a naprezenia dla tego stanu sa otrzymywane na podstawie jednego
z 17 500 szablonéw zapisanych na poktadzie. Tak wigc, dla kazdego lotu lub bloku lotéw, gene-
rowane jest spektrum naprezen, dla ktérego nastepnie sa zliczane cykle i wyznaczane sa przy-
rosty dlugosci peknigé. Amerykanski strategiczny samolot bombowy B-1B Lancer ma podobny
system, zawierajacy baze¢ danych dla ponad 1000 stanéw obciazenia ktory jest bezpoSrednio
wykorzystywany do tworzenia spektrum naprezen dla okreslonych punktéw krytycznych struk-
tury [34].

Inna filozofi¢ stosuje si¢ na samolotach F/A-18, gdzie na poktadzie statku powietrznego
odbywa si¢ minimalna obrébka danych, natomiast kompleksowe ich przetwarzanie przeprowa-
dzane jest na ziemi [82]. Chociaz przetwarzanie danych na pokladzie wydaje si¢ korzystne,
ma ono wiele istotnych wad (tabela 5.5). Dane, ktére sa zbierane na poktadzie, ale sa skompre-
sowane, nie moga by¢ tatwo zweryfikowane, zwalidowane lub skalibrowane po locie. Dlatego
tez, nie jest wskazane wyznaczanie rozmiaru uszkodzen podczas lotu, jezeli nieprzetworzone

dane nie sa przechowywane wraz z wyznaczonymi warto§ciami powstatych uszkodzen.

Gromadzenie nieprzetworzonych danych pozwala réwniez na ich ponowna obrébke zapisow
dotyczacych wszystkich eksploatowanych statkéw powietrznych. Przeprowadzenie takiej ope-
racji moze by¢ czasami wymagane w celu uwzglednienia btgdéw lub ulepszen w oprogramo-
waniu, albo w celu rozwoju metod zastosowanych do monitorowania zuzycia zmeczeniowego
statkow powietrznych. W takich przypadkach moze by¢ konieczne ponowne okreSlenie stanu
poszczegblnych samolotéw, realizowane przy uzyciu ulepszonego oprogramowania.

Kolejnym zagadnieniem zwigzanym z systemami monitorowania obciazen jest integralnos¢
danych. Na systemy rejestrujace oddziatuja czynniki zewnetrzne, ktére moga prowadzié

do utraty danych lub do rejestracji danych fatszywych.

Btedy zawarte w danych moga mie¢ rézne Zrodta:

» wadliwe dziatanie przyrzadéw, wadliwe czujniki lub btedy w obstudze,

* awaria systemu rejestracji prowadzaca do braku rejestracji danych dla czgsci lub catosci

lotu,
* btedy wezytywania danych prowadzace do utraty danych,
* bledy zapisu w systemie prowadzace do nagtego wzrostu liczby danych,
* btedy wprowadzania danych do systemu prowadzace do nadmiaru danych,

* inne przyczyny, ktére prowadza do uszkodzonych danych (gdy zarejestrowane dane sa nie-

prawdopodobne, np. gdy dane sa duplikowane w réznych czgsciach lotu).
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Tabela 5.5. Niektore korzysci 1 wady z przetwarzania na poktadach statkéw powietrznych lub

na powierzchni ziemi [121]

Obrdbka na poktadzie (na poktadzie obliczane jest zuzycie zmgczeniowe lub uszkodzenia)

Zalety

Wady

Niewielka liczba danych.

Minimalna przestrzeni potrzebna do przechowy-

wania danych w samolocie.

Niewielki rozmiar.

Szybki dostgp do danych.

Krétki czas realizacji.

Kompresja danych nie pozwala na dostep do su-
rowych danych.

Pd7niejsze analizy nie moga odtworzy¢ orygi-
nalnych danych.

Oprogramowanie musi by¢ doktadne, poniewaz
wprowadzanie do niego ewentualnych modyfi-
kacji jest kosztowne.

Ponowne przetwarzanie danych o flocie nie jest
mozliwe lub jest bardzo trudne.

Dostepne tylko dla wczesniej okreS§lonych loka-
lizacji krytycznych. Zmiany w lokalizacji kry-
tycznej moga wymagac zmiany oprogramowa-

nia.

Obrdbka naziemna (na poktadzie zapisywane sa tylko nieprzetworzone dane)

Zalety

Wady

Dostep do surowych danych do walidacji, kali-

bracji i innych badan.

Mozliwo$¢ ponownej analizy danych (tj. ana-
lizy calego okresu eksploatacji, jak w przy-
padku RAAF F/A-18).

Pakiety oprogramowania do celéw specjal-
nych moga by¢ opracowywane i udoskonalane
bez konieczno$ci uaktualniania oprogramowa-

nia poktadowego.
Potrzebny jest tylko system rejestracji.

Wspébldzielenie zasobéw (oprogramowania)

migdzy réznymi typami statkéw powietrznych.

Wymagany jest sprzet o duzej pamigci do prze-
chowywania danych na poktadzie statku po-

wietrznego.

Dtugi czas wezytywania danych.

Brak natychmiastowego dostgpu do danych

o uszkodzeniach zmeczeniowych.

Wymagane jest naziemne oprogramowanie ana-
lityczne.
Znaczny naktad Srodkéw logistycznych na wa-

lidacje i archiwizacj¢ danych.
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W zwiazku z tym, dla kazdego parametru lub kombinacji parametréw, nalezy przeprowadzic¢

nastgpujace weryfikacje:

* granicznych warto$ci obwiedni zakresu operacyjnego,

* maksymalnej szybkoS$¢ zmian,

* nadmiarowych zapisow,

* brakéw w danych w Srodku lotu, ciagtosci,

» gwaltownych wzrostéw lub spadkéw wartosci,

* powtdrzenia danych,

* inicjalizacji,

* synchronizacji migdzy parametrami, dla opéZnien czasowych.

Ilo$¢ utraconych danych moze dochodzi¢ nawet do 10%—-20% [154].

Bledne dane wystepuja w kazdym systemie, a utracone lub fatszywe dane z utamka sekundy
lub calego lotu musza by¢ uwzglednione. Przyktadowo, w przypadku F/A-18 RAAF, poje-
dyncze nieprawidlowe wartosci danych pochodzacych z tensometréw rozmieszczonych u na-
sady skrzydta sa uzupetniane przy uzyciu metod bazujacych na parametrach V-G-H, podczas
gdy cale loty sa uzupetniane przy uzyciu metody opartej na typowej kumulacji zuzycia zmegcze-
niowego powstatej dla lotéw o podobnym charakterze [123]. Ze wzgledu na zmienno$¢ misji,
metoda uzupetniania powinna by¢ konserwatywna w szacowaniu pozostatej trwatoSci zmegcze-
niowej, tj. przewidywaé wigksza warto$¢ zuzycia zmegczeniowego, aby zapewnié bezpieczen-

stwo samolotu.

5.3. Analiza danych zapisywanych w rejestratorze parametrow

lotu Tester

Analiza literatury oraz dokumentacji rejestratora parametrow lotu Tester pozwolita na wyko-
nanie poréwnania zapisywanych parametréw lotu wzgledem listy danych zalecanych do wyko-
rzystania przy budowie modelu obciazen konstrukcji samolotu. Wyniki tego zestawienia zostaly
przedstawione w tabeli 5.6. Dane te stanowia podstawe do przeprowadzenia analizy mozliwosci

budowy doktadniejszego modelu obcigzen struktury samolotu i jego zuzycia zmgczeniowego.

Ze wzgledu na wiek samolotéw Su-22, a co za tym idzie, i lata, w ktérych zaprojektowano
i zbudowano rejestrator danych, sprawdzono wplyw rozdzielczosci zapisu na wartosci wybra-
nych parametréw. Dane w tym rejestratorze sa zapisywane na 8 bitach, co oznacza jedynie 256
dopuszczalnych stanéw w zakresie pomiarowym. Wynikajaca z tego Srednia rozdzielczos¢ para-
metréw, tzn. poziom dyskretyzacji, pomigdzy kolejnymi stanami zostata przedstawiona w tabeli
5.7.
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Tabela 5.6. Poréwnanie parametrow lotu zalecanych do budowy modeli obciazen i rejestrowa-

nych w systemie Tester U3L

Parametr Skrét  Rejestracja w systemie Tester U3L
czas absolutny — Nie
czas wzgledny — Tak
predkosc¢ przechylenia p Nie
predkos¢ pochylenia q Nie
predkos¢ odchylenia r Nie
kat przechylenia r Tak
kat pochylenia e Tak
kat odchylenia b d Nie
przeciazenie pionowe n; Tak
masa paliwa 0, Tak
masa catkowita Ocal Nie
masa wyposazenia Owyp Nie
kat natarcia a Tak
kat Slizgu /4 Nie
kat skosu krawedzi natarcia skrzydta X Tak
liczba Macha Ma Tylko wersja Su-22M4
rzeczywista predkos¢ lotu V, Nie
kalibrowana predkos¢ lotu Vy Tak
ci$nienie dynamiczne Ddyn Nie
wysoko$¢ nad poziomem morza Hpar Tak
wychylenia powierzchni sterowych (klapy, lotki, B Tuk

sloty, ster wysokoSci, ster kierunku)

Analiza danych zamieszczonych w tab. 5.7 pokazuje, ze Srednia rozdzielczos¢ zapisu, w za-
leznoSci od zakresu eksploatacyjnego, zawiera si¢ od 0,012 dla przeciazen poprzecznych
1 wzdluznych, przez blisko 30 kg dla pozostatosci paliwa, az po doktadno$¢ zapisu wysokosci
z rozdzielczos$cia blisko 100 m. Nalezy jednak nadmienié, ze rzeczywista rozdzielczo$¢ wy-
sokosci jest zmienna i wielko$¢ dyskretyzacji rosnie wraz ze wzrostem wysokosci. Wskazane
jest jednak uwzglednienie opisanych niedoktadnos$ci zapisu podczas analizy obciazen struktury

1 analiz zmgczeniowych.
Na rys. 5.9 1 5.10 przedstawiono przebiegi predkosci przyrzadowej (V) 1 wysokosci baro-
metrycznej (Hpq,) W celu lepszego zobrazowania wptywu rozdzielczosci na doktadno$¢ zapi-

sywanych wartosci.
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Tabela 5.7. Rozdzielczos¢ zapisu parametrow dla Su-22 UM3K

Warto§¢  Warto$¢ Srednia
Lp. Nazwa Skrot ) Zakres ) Jednostka
min max rozdzielczos¢

Predkos¢ przyrzadowa Vy 0 1500 1500 5,86 [km/h]

2 Wysokos¢ barome- Hp,, -300 25000 25300 98,83 [m]
tryczna

3 Kat przechylenia prawy r -180 180 360 1,41 [°]

4 Przeciazenie pionowe n, -3,5 10 13,5 0,05 [-]

5  Przeciazenie podtuzne Ny -1,5 1,5 3 0,01 [-]

6  Kat przechylenia lewy Q) -180 180 360 1,41 [°]

7  Przeciazenie poziome ny -1,5 1,5 3 0,01 [-]

8  Kat natarcia a -7 33 40 0,16 [°]

9 Kat wychylenia steru g% -26 26 52 0,20 [°]
kierunku

10 Kat wychylenia statecz- g7y -26,5 27 53,5 0,21 [°]
nika poziomego lewego

11 Kat wychylenia statecz-  ds7, -26,5 27 53,5 0,21 [°]
nika poziomego pra-
wego

12 Kat wychylenia lotki dgp; -27 33 60 0,23 [°]
lewe;j

13 Kat wychylenia lotki g, -27 33 60 0,23 [°]
prawej

14 Kat skosu skrzydia le-  y; 30 63 33 0,13 [°]
wego

15 Kat skosu skrzydta pra-  x, 30 63 33 0,13 [°]
wego

16 Polozenie pedatéw Oped -23 23 46 0,18 [°]

17  Polozenie DSS apss 0 116 116 0,45 [°]

18 Temperatura gazéw za Ty 80 930 850 3,32 [°C]
turbing

19  Pozostatos¢ paliwa 0, 0 7000 7000 27,34 [kg]

20 Pochylenie drazka ste-  04p0 -35 21 56 0,22 [°]
rowania

21  Przechylenie drazka 64y, -35 21 56 0,22 [°]
sterowania

22 Obroty silnika n 0 120 120 0,47 [%]
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Rysunek 5.9. Przebieg zapisu predkosci przyrzadowej V), z rejestratora Tester U3L
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Rysunek 5.10. Przebieg zapisu wysoko$ci barometrycznej Hp,, z rejestratora Tester U3L
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Dodatkowym czynnikiem mogacym mie¢ wplyw na jakos$¢ danych jest czgstotliwos¢ zapisu.
Jak wspomniano w opisie rejestratora dane, archiwizowane przez system maja czgstotliwos$¢
probkowania réwna 1 Hz. Aspekt ten zostal szerzej oméwiony podczas szczegdtowego opisu

poszczegblnych parametrow.

5.3.1. Dane masowe i konfiguracja podwieszen

Pozyskanie danych na temat konfiguracji masowej samolotow Su-22 w oparciu od dane z po-
ktadowego rejestratora lotu jest mocno ograniczone. Rejestrator Tester U3L zapisuje tylko war-

tosci pojedynczego parametru zwigzanego z masg samolotu — tj. pozostatosci paliwa Q.

W przypadku lotéw w konfiguracji bez podwieszeni mozna na tej podstawie okresli¢ mase pa-
liwa i jego rozmieszczenie na podstawie opisanej w dokumentacji technicznej kolejnosci wyko-
rzystywania paliwa z poszczegdlnych zbiornikéw [41, 44]. Dla takiej konfiguracji mozliwe jest
zatem opracowanie modeli obcigzen konstrukcji uwzgledniajacych rzeczywista mase samolotu,
polozenie jego Srodka cigzkoSci oraz dystrybucje paliwa w poszczegdlnych zbiornikach. Ostatni
czynnik jest istotny ze wzgledu na zbiorniki umieszczone w skrzydtach. Konieczno$¢ opraco-
wania oddzielnych modeli dla wersji bojowej Su-22M4 i Su-22UM3K wynika ze znacznych
réznic w masie wtasnej, pojemnosci zbiornikéw paliwa oraz dopuszczalnej masy i konfigu-
racji podwieszen zewnetrznych. Rozmieszczenie paliwa dla Su-22M4 zostato zaprezentowane

narys.5.11.

_C_Padsklzgdbﬁy Shionit doditl, -

S

o 7
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B —— I et
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dodatkowe

Rysunek 5.11. Schemat rozmieszczenie paliwa na samolocie Su-22M4 [40]
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Problemy z uzyskaniem wiarygodnych danych pojawiaja si¢ w przypadku wystgpowania

podwieszen zewngtrznych. Podwieszenia te mozemy podzieli¢ na dwa rodzaje:

* Srodki bojowe,

* zbiorniki 1 zasobniki rozpoznawcze.

Wprowadzenie takiego podziatu jest podyktowane odmiennym sposobem ewidencji podwie-
szefi i ich wptywu na obciazenia. W przypadku pierwszej grupy podwieszen rejestrator nie za-
pisuje zadnych informacji, natomiast ewidencja odbywa si¢ w oparciu o Karty Srodkéw bojo-
wych (KSB). Karty te zawieraja informacje o rodzajach i liczbie podwieszeri dla kazdego wezta
i sg powiazane z konkretnymi lotami samolotu. Dodatkowo zawieraja one informacje o niewy-
korzystanych Srodkach bojowych zdjetych po wykonaniu lotu. Nie ma natomiast informacji,
w ktérym momencie lotu nastapito uzycie uzbrojenia. Dopuszczalny tadunek uzbrojenia wy-
nosi dla wariantu bojowego 4000 kg, czyli blisko 40% masy wlasnej samolotu, co pokazuje
jak znaczacy moze by¢ wptyw podwieszen na obciazenia skrzydta. Ponadto podwieszenia ze-
wnetrzne oddziatywuja na optyw samolotu 1 wptywaja na jego charakterystyki aerodynamiczne,

co tylko poglebia ten efekt.

W przypadku drugiego rodzaju podwieszen, sa one podczepione przez caly czas lotu
i ich masa jest znana. Zasobnik rozpoznawczy i puste zbiorniki paliwa maja statla mase, nato-
miast pozostalo§¢ paliwa jest zapisywana w rejestratorze parametrow lotu. Problemem
dla tej grupy jest natomiast sposéb ewidencji podwieszen, ktéra jest realizowana za pomoca
kart konfiguracji statku powietrznego (KKSP) i1 zawiera jedynie informacje o zmianach konfi-
guracji, a nie o jej stanie biezacym. Dodatkowo karty te nie zawieraja informacji o lokaliza-
cji podwieszenia, co jest szczegdlne istotne dla zbiornikéw, gdyz te moga by¢ podwieszone
zaréwno pod skrzydtami, jak 1 pod kadtubem. Ponadto KKSP zawiera jedynie datg zmiany
1 nie ma informacji pozwalajacej powigza¢ zmiany podwieszen z konkretnymi wylotami,
jak w przypadku KSB. W zwiazku z powyzszym, w trakcie badari zaproponowano nowy wzor

KKSP, pozwalajacy uzupetnié te braki.

Kolejnym problemem dotyczacym obydwu rodzajow podwieszen jest papierowa forma kart,
ktérej ewentualna digitalizacja sprowadza si¢ do zeskanowania, co umozliwia jedynie reczng
analiz¢ konfiguracji podwieszen samolotu, wigc, aby mozliwe byto wykorzystanie tych danych
do monitorowania zuzycia zmg¢czeniowego, konieczne bytoby utworzenie bazy danych taczace;j

informacje o podwieszeniach z zapisami z rejestratora parametréw lotu.

Ostatnim problemem jest brak zarchiwizowanych danych o podwieszeniach przed remontem
weryfikacyjnym, co wplywa na doktadno$¢ wyznaczenia zuzycia zmgczeniowego dla archiwal-
nych zapisow. Nalezy jednak wspomnie¢, ze ograniczenia eksploatacyjne dla lotéw z podwie-
szeniami sa znacznie bardziej restrykcyjne w zakresie przeciazen, wzgledem lotéw w konfigu-

racji gladkie;.
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5.3.2. Slizg samolotu

Kolejnym parametrem, ktérego wartoSci nie zapisuje rejestrator Tester U3L jest kat §lizgu
¥, ktéry ma dwojaki wplyw na obcigzenia struktury samolotu.

W pierwszej kolejnosci powoduje powstanie sity bocznej P, i momentu odchylajacego M,
na kadlubie i usterzeniu pionowym, co zostato przedstawione na rys. 5.12 na podstawie [42],

a co wplywa na obciazenia tych elementéw struktury.

Xby v
(R} z
T
/ SCRy) g 0
‘ Zpy
0 ‘T’y‘g&———‘f:)f( =
Ry / 1 \ H =
| ScC.
(X
AL § Ognisko boczne
Mz~

Rysunek 5.12. Uktad sit i momentéw dzialajacych na samolot podczas lotu ze Slizgiem [42]

Gdzie:

Y — kat Slizgu,

P, — sita boczna,

P, — sita pionowa,

M, — moment przechylajacy,
M, — moment odchylajacy,
S.C. — $rodek ciezkosci,

X, Y Z — osie samolotu,

V — predkosc.
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Z punktu widzenia prowadzonych rozwazan znacznie istotniejszy jest wptyw kata Slizgu
na charakterystyki no$ne skrzydta, a wigc moment gnacy u jego nasady. Efekt ten jest spowodo-
wany poprzez réznicowa zmian¢ katow skosu krawedzi natarcia skrzydta y. Zmiana tego para-
metru implikuje zaré6wno zmiang w wartoSci wspotczynnika sity nosnej C, uzyskiwang
przy tych samych katach natarcia «, jak réwniez zmiang charakterystyk zwiazanych z liczba

Macha, co zostato pokazane narys. 5.13 1 5.14.

%= 40°
ng

Ls° |
*A=S0C°
Cz tew,

—a

Rysunek 5.13. Wplyw kata skosu krawedzi natarcia skrzydia y na charakterystyki

wspotczynnika sity nosnej C, skrzydet w funkcji kata natarcia o [42]

Niestety zamieszczone na rys. 5.13 1 5.14 charakterystyki sa jedynie pogladowe, gdyz w da-
nych zZrédtowych nie podano zadnych wartosci, w zwiazku z czym trudno jest oceni¢ rzeczywi-
sty liczbowy wptyw omawianych zjawisk na obciagzenia skrzydta. Analiza literatury wykazata
takze, ze parametr ten jest jednym z najcze¢sciej pomijanych w modelach obcigzen i systemach

monitorowania zuzycia zmg¢czeniowego opartych na danych z rejestratoréw lotow.
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Rysunek 5.14. Wptyw kata skosu krawedzi natarcia skrzydta y na wspoétczynnik sity nosnej C,
skrzydet w funkcji liczby Macha Ma przy statym kacie natarcia a [42]

Teoretycznie jest mozliwa estymacja wartosci kata Slizgu ¢ poprzez poréwnanie ustawienia
samolotu w przestrzeni z torem jego lotu. Metoda ta wymaga jednak zapisu danych o potozeniu
samolotu w przestrzeni, np. w oparciu o informacje z systemu GPS. Zastosowanie jej wyma-
gatoby ciagtej rejestracji tych parametréw ze znaczng doktadnoscia i czgstotliwoscia oraz prze-
prowadzenia wielu dalszych analiz w celu weryfikacji wptywu tego czynnika na rzeczywiste

obcigzenia struktury samolotu.

5.3.3. Liczba Macha

W przypadku samolotéw Su-22 liczba Macha rejestrowana jest jedynie w wersji bojowej
(Su-22 M4). Zgodnos¢ rejestrowanej liczby Macha Ma, z rzeczywista Ma, jest bardzo wy-
soka, a konieczno$¢ naniesienia korekty wystepuje jedynie w bardzo waskim przedziale pred-
kosci okotodzwigkowych (0,95<Ma<1,05) ponadto, w zakresie tym, wartoS¢ korekty wynosi
maksymalnie 0,04. Wykres wartosci aerodynamicznej korekty liczby Macha AMa, w calym

zakresie mierzonej liczby Macha Ma,, zostat przedstawiony narys. 5.15.

Inaczej przedstawia si¢ sytuacja dla wariantu szkolno-bojowego Su-22UM3K, dla ktorej
to wersji samolotu wartos¢ liczby Macha nie jest rejestrowana. Analiza wykazata, ze nie jest
rOwniez mozliwe wiarygodne wyznaczanie jej w sposob obliczeniowy. Pomimo szerokiego
opisu w dokumentacji [42] poprawek dla predkosci przyrzadowej V), pozwalajacych wyzna-

czy¢ predkos¢ rzeczywista V., nie jest rejestrowana temperatura otoczenia, ktora jest niezbgdna
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do wyznaczenia lokalnej predkosci dZzwigku. Wykorzystanie jako zamiennika danych z atmos-
fery wzorcowej ISA rowniez nie rozwiazuje problemu, poniewaz uwzgledniajac tylko amplitudg
temperatur wystepujaca w trakcie roku, potencjalny btad wyznaczenia liczby Macha Ma wy-

nositby tylko z tego powodu okoto 10%.

AMag

03 y
Ma,= Mcp‘*'AMG ﬂ

/ Przefaczenie z [l na T komore ™ statyczng

[
iy

na / ]\
Stﬂi \ I
yomota komora ! statyczna
] =3 4|/ [\
= MK ¥
omora__statyczna
S N T \J\\

? 0 g g il ’

63 04 05 06 07 08 03 10 P 12 13 % 15 Mg,

Rysunek 5.15. Aerodynamiczna poprawka liczby Macha (AMa,) [42]

Znajomos$¢ doktadnej wartosci liczby Macha jest bardzo istotna w kontek$cie monitorowa-
nia obciazen i przestrzegania reziméw eksploatacyjnych, ze szczegdlnym uwzglednieniem do-
puszczalnego przeciazenia pionowego n,, zaleznego migdzy innymi wtasnie od wartosci liczby
Macha. Omawiane powyzej ograniczenie wynika w sposob bezposredni z wptywu liczby Ma

na moment gnacy skrzydta, co zostalo przedstawione na rys. 5.16.

Na zamieszczonym rys. 5.16 wyraznie wida¢, ze wzrost liczby Macha wplywa na zwigksze-
nie momentu gnacego skrzydia nawet o okoto 15%. Zjawisko to jest spowodowane zwigksze-
niem zapasu stabilno$ci wynikajacym z przesunigcia Srodka parcia sily nosnej. Efekt ten jest
kompensowany poprzez wytworzenie sity nosnej na stateczniku poziomym, ktéra ma jednak
przeciwny zwrot do silty generowanej przez skrzydta. W zwiazku z powyzszym, zachowanie

takiej samej wartoSci sity no$nej wymaga zwigkszenia sity no$nej P, skrzydta.
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Rysunek 5.16. Wpltyw liczby Macha Ma 1 kata skosu krawedzi natarcia y na moment gnacy

nasady skrzydia Mgy, przy staltym przeciazeniu pionowym n, [42]

Dodatkowo na tym wykresie mozna zauwazy¢, jak rézne katy skosu krawedzi natarcia skrzy-
dla y wplywaja na ten proces. W przypadku kata y = 63 zjawisko to jest ptynne i jedno-
stopniowe, natomiast dla kata y = 45 wystgpuja dwie fazy wzrostu momentu gnacego M,,

wynikajace z r6znych katéw skosu krawedzi natarcia dla wewngtrznych i zewnetrznych czesci
skrzydet.

W zwiazku z tak znacznym wptywem liczby Macha na obciazenia skrzydta, nie jest wska-

zane pomijanie go w modelach obciazen i zuzycia zmeczeniowego.
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5.3.4. Analiza dokladnosci rejestracji przeciazenia pionowego n,

Jednym z najwazniejszych czynnikéw wptywajacych na obciazenia konstrukcji samolotu,
a w szczegblnosci nasady skrzydia, bedacej rejonem krytycznym wyznaczonym na podstawie
préby zmeczeniowej, jest przeciazenie pionowe n,. Znaczenie tego parametru doskonale obra-
zuje uzaleznienie od niego wielu ograniczen eksploatacyjnych oraz powszechne wykorzystanie
do monitorowania obciazen i zuzycia zmgczeniowego samolotow, co zostato szerzej opisane
w rozdziale 2. Z tego powodu bardzo waznym czynnikiem jest analiza doktadno$ci wskazan
tego parametru. Na poczatku biezacego podrozdzialu wskazano, ze rozdzielczo$¢ zapisu prze-

cigzenia pionowego przez rejestrator parametrow lotu Tester U3E wynosi 0,05.

Analiza zapiséw z systemu Tester U3L i sytemu monitorowania obciazefi SMO spowodo-
wata konieczno$¢ przeprowadzenia dalszych analiz doktadnosci rejestracji omawianego para-
metru. Pierwszym czynnikiem wplywajacym na taka decyzj¢ bylo ,,twarde” ladowanie samo-
lotu Su-22 na pokazach Royal International Air Tattoo 2015 (RIAT) (rys. 5.17).

Rysunek 5.17. ,,Twarde” ladowanie samolotu Su-22UM3K na pokazach RIAT 2015 [176]

Zapisy odksztalcen zarejestrowanych przez czujniki tensometryczne podwozia podczas oma-
wianego ladowania przedstawiono narys. 5.18. Analiza omawianego zdarzenia wykazata, ze ob-
cigzenia samego podwozia odpowiadaly sile pionowej wystepujacej przy przeciazeniu
n, = 1,5 — 2 podczas, gdy zapisy z rejestratora Tester U3L. nie wykazaly istotnych zmian

zapisywanych warto$ci przecigzenia pionowego.
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Rysunek 5.18. Zapis odksztalcen tensometréw T4 1 T8 na weztach podwozia gléwnego

podczas ladowania RIAT 2015 (lokalizacja czujnikow zostata przedstawiona na rys. 5.4 1 5.6)

Kolejnym czynnikiem wskazujacym na problemy z doktadnosScia czujnika przeciazen pio-
nowych n; byl proces wyznaczania dopuszczalnych odksztatcen konstrukcji w miejscach lo-
kalizacji czujnikéw tensometrycznych (por. pkt 5.4.3.2). W trakcie tych prac zaobserwowano
brak korelacji pomigdzy przeciazeniem pionowym n, a odksztalceniami tensometréw skrzy-
dlowych dla zakresu n, pomiedzy 1 a 1,5. Zostato to zobrazowane na rys. 5.19 1 5.20, gdzie
przedstawiono poréwnanie przebiegéw odksztalcen tensometréw nasady lewego skrzydta T1
i T2 z warto$ciami wyliczonymi na podstawie n, w oparciu o roOwnanie regresji liniowej ozna-
czonymi jako TIm i T2m na rys. 5.21.

W zwiagzku z oméwionymi czynnikami zostata podjeta decyzja o rozbudowie systemu moni-

torowania obcigzen o dodatkowy czujnik przecigzen wchodzacy w sktad SMO (por. pkt 5.1.2).

Wprowadzona modyfikacja SMO pozwolita na przeprowadzenie weryfikacji wskazan czuj-
nikéw przecigzen. W tym celu niezbgdne byto przeprowadzenie synchronizacji zapiséw z oby-
dwu rejestratoréw. Ze wzgledu na réznice w prébkowaniu zapiséw, dane z rejestratora Te-
ster U3L zostaly multiplikowane do uzyskania czgstotliwosci zapisu SMO. Zagadnienie wza-
jemnej synchronizacji zapisOw oraz szczeg6lowy sposob jej przeprowadzenia zostaty przedsta-

wione w dalszej czgsci rozprawy.
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Rysunek 5.19. Poréwnanie przebiegu odksztatcenia z czujnika tensometrycznego T1
i odksztatcenia T1m wyznaczonego na podstawie n, (lokalizacja czujnikéw zostata

przedstawiona na rys. 5.4 15.6)
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Rysunek 5.20. Por6wnanie przebiegu odksztalcenia z czujnika tensometrycznego T2
1 odksztalcenia T2m wyznaczonego na podstawie n, (lokalizacja czujnikéw zostata

przedstawiona na rys. 5.4 1 5.6)
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Rysunek 5.21. Odksztalcenia tensometru nasady skrzydta T1 w funkcji przeciazenia

pionowego n, z naniesiong linig trendu i réwnaniem regresji

Na rys. 5.22-5.25 przedstawiono przyktadowe przebiegi n, z SMO oraz n, z rejestratora
Tester U3L. Ze wzgledu na dbatos¢ o czytelnoS¢ wykreséw przedstawiono na nich tylko wy-

brane fragmenty lotow.

Analiza wykazata bardzo niska czuto$¢ oryginalnego czujnika przeciazen w zakresie matych
przeciazen, co pokrywa si¢ z wcze$niejszymi obserwacjami. Powoduje to zanizenie odczytu
liczby cykli o matej amplitudzie w trakcie lotu. W zakresie Srednich i duzych warto$ci prze-
ciagzen pionowych n, zgodnos$¢ jest znacznie wigksza. Odczyty z nowego czujnika sg w warto-

Sciach szczytowych wigksze o okoto 0,3-0,5 niz dotychczasowe z systemu Tester U3L.

Analiza przebiegdw n, w trakcie ladowan wykazata znaczacy wzrost doktadnosci wskazy-
wania przecigzen w trakcie przyziemienia i dobiegu. Ponadto, charakter pracy nowego czujnika
podczas ladowania pozwala znacznie doktadniej okre§li¢ moment przyziemienia, co byto utrud-
nione na podstawie zapiséw z rejestratora Tester U3L. Wyniki pomiaru n, z nowego czujnika
maja wartosci szczytowe wigksze o okoto 0,3 niz dotychczasowe. Ponadto obserwowalna stata
si¢ zmienno$¢ obciazen w trakcie ladowania niemozliwa do wychwycenia przez czujnik prze-

cigzen rejestratora Tester U3L.
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Rysunek 5.22. Przebiegi n, z r6znych rejestratoréw zamontowanych na samolocie

Su-22UM3K (fragment lotu z matymi przecigzeniami n; 0,5-2)
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Rysunek 5.23. Przebiegi n, z r6znych rejestratorow zamontowanych na samolocie

Su-22UM3K (fragment lotu ze Srednimi i duzymi przeciazeniami n,>2)
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Rysunek 5.24. Przebiegi n, z r6znych rejestratoréw zamontowanych na samolocie
Su-22UM3K (ladowanie 1)
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Rysunek 5.25. Przebiegi n, z r6znych rejestratorow zamontowanych na samolocie
Su-22UM3K (ladowanie 2)
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Analiza przebiegéw n, i n, dotyczy jedynie ladowan, gdyz dane te sa wykorzystywane
w analizie pracy podwozia, a ponadto brak montazu zyroskopu w SMO zaktamywatby ich od-

czyt w trakcie lotu.

Wyniki pomiaru ny znaczaco réznia si¢ pomiedzy rejestratorami w sposob analogiczny,
jak w przypadku zapiséw n,. Wartosci szczytowe z nowego czujnika sa wigksze o okoto 0,3,
niz dotychczasowe. Jest to spowodowane szybkozmiennym charakterem tego parametru, za kt6-
rym nie nadaza oryginalny czujnik przeciazenia. Ponadto stwierdzono réznice w znaku wartoSci
ny zapisanych przez oba rejestratory, co widac na rys. 5.26. Spowodowane jest to przyjeciem

innego kierunku przecigzenia za dodatni, co nie powodowalo zadnych utrudnien w analizie.
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Przeciazenie poprzeczne n, [-]

Czas [s]

Rysunek 5.26. Przebiegi ny, z réznych rejestratorow zamontowanych na samolocie
Su-22UM3K (ladowanie)

W przypadku odczytéw n, zastosowanie nowego czujnika nie spowodowalo obserwacji
istotnych zmian mierzonych wartosci. Predkos$¢ zmian tego parametru jest na tyle mala, ze czuj-
nik z rejestratora parametréw lotu Tester U3L jest w stanie doktadnie go odwzorowaé, co zo-

stalo pokazane na rys. 5.27.

Konsekwencja poczynionych obserwacji byto przeprowadzenie dodatkowych analiz rela-
cji pomigdzy wartoSciami przecigzenia pionowego n, pochodzacych z r6znych Zrédet danych.
Przykladanie tak duzej wagi do tego parametru wynika nie tylko z jego znaczenia dla potencjal-
nego modelu obciagzen, ale spowodowane jest rowniez faktem wykorzystania go w aktualnym

programie monitorowania zuzycia zmegczeniowego.
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Rysunek 5.27. Przebiegi n, z réznych rejestratoréw zamontowanych na samolocie
Su-22UM3K (ladowanie)

W zwiagzku z powyzszym postanowiono przeanalizowaé wskazania z czujnikOw przecigzenia
pionowego n, dla wigkszej liczby samolotéw, aby okresli¢, czy zaobserwowane réznice maja

charakter deterministyczny, czy stochastyczny.

W tym celu wybrano po okoto 10 lotéw w konfiguracji bez podwieszen, w ktérych wystepuja
najwigksze zmiany warto$¢ przecigzenia pionowego n.. Kolejnym krokiem bylo poréwnanie
przebiegéw 1 wyznaczenie wzajemnych relacji pomigdzy wartoSciami n, otrzymanymi z oby-
dwu Zrédet. Wyniki przedstawiono na rys. 5.28-5.35. W celu lepszego zobrazowania dodano
na wykresach n, z rejestratora Tester U3L w funkcji n, z SMO linie trendu wyznaczone metoda
regresji liniowej.

Analiza korelacji zapisOw n, wykazala wyrazng kwantyzacje wartoSci otrzymywanych z na-
dajnika rejestratora Tester U3L, co jest zwigzane ze znacznie mniejsza rozdzielczoScig zapisOw
opisang na poczatku tego podrozdziatu. Ponadto widoczny jest wptyw czgstotliwosci probko-
wania, wynoszacy odpowiednio 1 Hz dla zapiséw rejestratora Tester U3L i 16 Hz dla SMO.
Na wykresach korelacji zauwazalne jest to jako poziome ,,rozmycie” wartosci n, z rejestratora

Tester U3L wzgledem n, z SMO.
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Rysunek 5.28. Poréwnanie przebiegéw przeciazenia pionowego n, samolotu Su-22UM3K nr 1

uzyskanych z rejestratoréw Tester U3E 1 SMO
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Rysunek 5.29. Warto$ci przeciazenia pionowego n, z rejestratora Tester U3L w funkcji n,
z rejestratora SMO z naniesiong linia trendu 1 rOwnaniem regresji dla samolotu Su-22UM3K
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Rysunek 5.30. Poréwnanie przebiegéw przeciazenia pionowego n, samolotu Su-22UM3K nr 2

uzyskanych z rejestratoréw Tester U3E 1 SMO
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Rysunek 5.31. Warto$ci przeciazenia pionowego n, z rejestratora Tester U3L w funkcji n,
z rejestratora SMO z naniesiong linia trendu 1 rOwnaniem regresji dla samolotu Su-22UM3K

nr 2
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Rysunek 5.32. Poréwnanie przebiegéw przeciazenia pionowego n, samolotu Su-22UM3K nr 3

uzyskanych z rejestratoréw Tester U3E 1 SMO
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Rysunek 5.33. Warto$ci przeciazenia pionowego n, z rejestratora Tester U3L w funkcji n,
z rejestratora SMO z naniesiong linia trendu 1 rOwnaniem regresji dla samolotu Su-22UM3K
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Rysunek 5.34. Poréwnanie przebiegéw przeciazenia pionowego n, samolotu Su-22UM3K nr 4

uzyskanych z rejestratoréw Tester U3E 1 SMO
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Rysunek 5.35. Warto$ci przeciazenia pionowego n, z rejestratora Tester U3L w funkcji n,
z rejestratora SMO z naniesiong linia trendu 1 rOwnaniem regresji dla samolotu Su-22UM3K
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Dodatkowo analiza przebiegéw i korelacji n, dla r6znych samolotéw wykazata istotne r6z-
nice w zgodnoSci zarejestrowanego przeciazenia pionowego. Dla pierwszego samolotu wyste-
puje najlepsza zgodno$¢ w prawie catym zakresie, jedynie nieznaczne réZnice wystgpuja w war-
toSciach szczytowych, co jest zwiazane z tym, ze wspotczynnik kierunkowy linii trendu ma war-
tosci ok. 0,97 oraz najprawdopodobniej z obcigciem czgsci warto$ci wynikajacej z réznic w czg-
stotliwos$ci probkowania zapisu, szerzej oméwionym w dalszej czgsci rozdzialu. W przypadku
kolejnego samolotu widaé natomiast wyrazng niezgodno$¢ przebiegéw w zakresach n, <2,0,
dobre dopasowanie w zakresie 2,0<n,<4 1 zazwyczaj wigksze wartoSci szczytowe n, pocho-
dzacych z rejestratora Tester U3L dla manewréw o n;>4. WyraZnie widaé to rowniez na wy-
kresie wzajemnej korelacji pomigdzy przeciazeniami dla tego samolotu, pomimo tego, iz §redni
wspotczynnik kierunkowy prostej regresji linowej wynosi az 0,9985, to przebieg linii trendu jest
mocno niedopasowany do przebiegu danych, a najwigksze réznice wystepuja dla wartosci n,<2
in;>4, co pokrywa si¢ z obserwacjami przebiegéw n.. Dla matych wartosci przecigzenia mozna
zaobserwowac obszar braku czutos$ci przeciazeniomierza, a z kolei dla wigkszych wartosci n,
znaczaco szybszy wzrost wskazan z rejestratora Tester U3L wzgledem SMO. Wspétczynnik
kierunkowy prostej regresji liniowej dla tego przedzialu wartoSci wynosi az 1,2, a ponadto wy-
stepuje roOwniez przesunigcie wartosci o pewng stata.

Analiza przebiegéw i korelacji dla pozostalych samolotéw wykazata wystgpowanie analo-
gicznych zjawisk, jak dla pierwszych dwéch samolotéw, natomiast réznice polegaty jedynie

na intensywnosci omawianych efektow.

Zjawiska zauwazalne szczegdlnie na drugim samolocie wykazaly potrzebe zweryfikowa-
nia przebiegéw n, wzgledem odksztalcen skrzydta. Wykresy odksztalcen zarejestrowanych
przez kanat tensometryczny nasady skrzydta T2 w funkcji n, z rejestratora Tester U3L i n,
z SMO przedstawiono na rys. 5.361 5.36. W celu lepszego zobrazowania dodano na wykresach

linie trendu wyznaczone metoda regresji liniowej 1 ich réwnania.

Analiza korelacji wykazata znaczaco wigksza zgodnoS¢ wartoSci odksztatcen tensometru
T2 w funkcji n, z SMO niz T2 w funkcji n; z rejestratora Tester U3L, gdyz wspétczynnik
korelacji wynosit odpowiednio 0,9941 i 0,9332. Ponadto, dla danych z rejestratora SMO li-
nia trendu jest dopasowana w calym zakresie n,. Dla wykresu T2 w funkcji n, z rejestratora
Tester U3L proste te sa wyraznie niedopasowane w analogicznych zakresach przecigzenia pio-
nowego n, , jak dla wykresu n, z rejestratora Tester U3L w funkcji n, z SMO. Potwierdza
to tym samym lepsze funkcjonowanie nowego czujnika przeciazen. Dodatkowo na rys. 5.36 wi-
da¢ wspomniane wczes$niej efekty zwiazane z mniejsza rozdzielczoscia zapisu i prébkowaniem.
Natomiast narys. 5.37 wida¢ ciekawy efekt rozszerzania si¢ chmury punktéw wraz ze wzrostem
n,. Efekt ten jest spowodowany uwzglednieniem na wykresie kilku lotéw, w ktérych wystgpo-

wata nieznaczna réznica w kacie skosu krawedzi natarcia ruchomej czgsci skrzydta (43°-47°).
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Rysunek 5.36. Odksztalcenia zarejestrowane przez tensometr T2 w funkcji n, z rejestratora

Tester U3L z naniesiong linig trendu i rOwnaniem regresji dla samolotu nr 2

1800

2) y =289,15x + 26,226

¢ T2
R?7=0,9941

— Liniowy (T

1600

1400

1200

Odksztatcenia tensometru nasady skrzydta
str

0 1 2 3 4 5 6
Przecigzenie pionowe n, z SMO [-]

Rysunek 5.37. Odksztalcenia zarejestrowane przez tensometr T2 w funkcji n, z rejestratora

SMO z naniesiona linig trendu i réwnaniem regresji dla samolotu nr 2
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Ze wzgledu na opisane powyzej réznice w zarejestrowanych przebiegach przeciazen piono-
wych postanowiono przeprowadzié analiz¢ ich wptywu na wyznaczane profile obciazen samo-

lotu.

W tym celu przeprowadzono ekstrakcje i eksport przebiegéw wartoSci wybranych parame-
trow w formie pozwalajacej na wczytanie i przeliczenie ich przez program zliczajacy cykle.
Analiza numeryczna zliczania cykli zostata wykonana z wykorzystaniem programu MS Excel

oraz w oparciu 0 wewngtrzne oprogramowanie i procedury ITWL.

Zliczanie cykli metoda Rainflow zrealizowano dla nastgpujacych parametrow:

* n, z rejestratora Tester U3L,;

* n, z systemu monitorowania obciazen (SMO).

Zastosowane metody i procedury byly zgodne z wykorzystywanymi do wyznaczenia widma
obciazen na potrzeby préby zmgczeniowej i w obowigzujacym programie monitorowania zuzy-
cia zmeczeniowego.

Nastepnie zliczone cykle przeksztatcono z postaci warto$¢ min — max do postaci amplituda-
wartos¢ Srednia. Ze wzgledu na réznice w rozdzielczoSci zapiséw pomigdzy rejestratorami
oraz w celu lepszej wizualizacji wynikow konieczne byto wykonanie przyporzadkowania cy-
kli do okreslonych przedzialéw kwantyzacji. Rozmiar przedzialu kwantyzacji cykli n, wynosit
0,25 i1 byl zgodny z zastosowanym w widmie proby zmegczeniowej i programie indywidual-
nego Sledzenia zuzycia zmgczeniowego (IAT). W tabelach 5.8 1 5.9 przedstawiono macierze
amplitudy i wartosci Sredniej cykli wraz z liczba ich wystapienn dla danych z rejestratoréw
Tester U3L 1 SMO dla jednego z samolotéw. Dodatkowo, w celu czytelniejszej wizualizacji
otrzymanych wynikéw i lepszej analizy, sporzadzono wykresy przedstawiajace liczby wysta-
pien cykli w zalezno$ci od wartos$ci Sredniej cyklu dla kolejnych pozioméw amplitudy cykli
od 0,25-2,50, co zostalo przedstawione na rys. 5.38-5.47.

Analiza wykreséw wyraznie wykazuje, ze najwigksze réznice w liczbie cykli wystepuja
dla cykli o matej amplitudzie, co jest zgodne z wynikami poréwnania przebiegéw przeciazenia
pionowego n, opisanymi wczesniej. Wraz ze wzrostem wartosci amplitudy cykli n, réznica wy-
raznie maleje, jednakze nie uzyskuje petnej zgodnoSci. Jest to spowodowane zaréwno wystepu-
jacymi pomigdzy rejestratorami réznicami w wartosciach szczytowych n., jak i potencjalnymi
btedami zaokraglenia, wynikajacymi z przeprowadzonej kwantyzacji cykli’. Ostatnim czynni-
kiem, mogacym mie¢ wptyw na niezgodnosci, jest stosunkowo mata liczba cykli ze znaczna

amplituda, co utrudnia jej analiz¢ statystyczna.

SKwantyzacja polega na przypisaniu danej wartosci cyklu do okreslonego przedziatu, co oznacza ograniczenie

rozdzielczosci cykli.
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Tabela 5.8. Macierz liczby cykli w zaleznoSci od amplitudy 7, i wartoSci Sredniej n, dla danych

z rejestratora Tester U3L

Wartosé Amplituda n,
Srednia n; 0,25 0,5 0,75 1 1,25 1,5 1,75 2 225 25 275

(O8]

-0,75 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
-0,5 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
-0,25 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
0,25 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
0,5 2 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
0,75 266 11 1 0 0 0 0 O 0 O 0 0
1 4079 409 24 0 0 0 0 O 0 O 0 0
1,25 1326 365 96 13 1 0 0 O 0 O 0 0
1,5 451 165 83 41 3 0 0 O 0 O 0 0
1,75 209 58 28 39 31 6 I 0 0 O 0 0
2 153 19 14 25 31 42 16 2 0 O 0 0
2,25 70 11 7 7 20 48 43 16 3 1 0 0
2,5 65 5 4 2 8§ 14 25 25 10 O 0 0
2,75 29 4 3 5 6 8 6 7 2 0 0 0
3 25 5 3 3 7 1 5 0 0 1 0 0
3,25 37 3 0 2 0 0 0 O 0 O 0 0
3,5 22 4 1 0 0 0 0 O 0 O 0 0
3,75 4 1 1 0 0 0 0 O 0 O 0 0
4 6 2 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
4,25 5 1 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
4,5 1 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
4,75 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
5 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
5,25 1 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
5.5 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
5,75 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
6 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
6,25 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
Sumy 6751 1063 265 137 107 119 96 50 15 2 0 0
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Tabela 5.9. Macierz liczby cykli w zaleznoSci od amplitudy 7, i wartoSci Sredniej n, dla danych

Z rejestratora systemu monitorowania obciazen

Wartosé Amplituda n,
Srednia n, 025 0,5 0,75 1,25 1,5 1,75 2 225 25 275

[S—
W

-0,75 0 0 0 0 0 0 0 O 0 0 0 0
-0,5 0 0 0 0 0 0 0 O 0 0 0 0
-0,25 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
0,25 1 0 0 0 0 0 0 O 0 0 0 0
0,5 16 0 0 0 0 0 0 O 0 0 0 0
0,75 373 16 1 0 0 0 0 O 0 O 0 0
1 9918 659 52 1 0 0 0 O 0 O 0 0
1,25 2463 499 111 21 4 0 0 O 0 0 0 0
1,5 936 189 114 51 5 1 0 O 0 O 0 0
1,75 372 80 37 38 21 6 I 1 0 O 0 0
2 327 35 22 13 36 45 12 2 0 O 0 0
2,25 154 31 7 14 13 41 47 20 5 0 0 0
2,5 146 18 3 2 7 17 25 33 14 2 0 0
2,75 89 6 2 2 3 8 8 14 15 3 1 0
3 72 10 3 3 5 9 4 2 0 2 0 0
3,25 88 6 3 1 3 1 0 1 0 0 0 0
3,5 101 8 2 0 0 0 0 O 0 0 0 0
3,75 65 6 2 1 0 0 0 O 0 O 0 0
4 42 3 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
4,25 34 2 0 0 0 0 0 O 0 0 0 0
4,5 14 1 0 0 0 0 0 O 0 0 0 0
4,75 2 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
5 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
5,25 1 0 0 0 0 0 0 O 0 0 0 0
5,5 0 0 0 0 0 0 0 O 0 0 0 0
5,75 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
6 0 0 0 0 0 0 0 O 0 O 0 0
6,25 0 0 0 0 0 0 0 O 0 0 0 0
Sumy 15214 1569 359 147 97 128 97 73 34 7 I 0
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Kolejnym krokiem bylo wykonanie analizy zuzycia zmgczeniowego. Prace te przeprowa-
dzono w celu okreslenia, w jaki sposéb zaobserwowane réznice we wskazaniach czujnikow
przeciazefi i wynikajace z tego réznice w profilach obcigzen, wptywaja na wyznaczane warto-
Sci zuzycia zmeczeniowego samolotow.

W zwiazku z tym dane z rejestratorow poddano obrébce zgodnie z opisang w rozdziale 3.5
metoda zliczania cykli i wyliczania zuzycia zmgczeniowego dla programu monitorowania sa-
molotéw Su-22. Ze wzgledu na wykorzystanie danych z rzeczywistej eksploatacji wystepuja
znaczne réznice w liczbie i charakterze lotéw, co implikuje rozbieznosci w warto$ciach zuzy-
cia zmgczeniowego wyznaczonego dla poszczegdlnych samolotéw, co pokazano w tabeli 5.10

inarys. 5.48.

Tabela 5.10. Wartosci zuzycia zmegczeniowego D; wyznaczonego dla poszczegdlnych samolo-

tow na podstawie przeciazenia pionowego n, z rejestratoréw Tester U3L i SMO

Nr samolotu
1 2 3 4

n; z SMO 0,017613648 0,005213 0,007855  0,01427
n; z Tester U3L  0,012704741 0,004417 0,006566 0,008486

Z powodu omawianych czynnikéw, dla utatwienia analizy poréwnawczej pomigdzy po-
szczegOlnymi samolotami, wyniki przedstawiono réwniez w postaci wzglednej, przy czym
za 100% przyjeto warto$¢ zuzycia zmeczeniowego wyznaczona na podstawie danych z reje-

stratora Tester U3L. Zostato to zobrazowane w tabeli 5.11 i na rys. 5.49.

Tabela 5.11. Wzgledne zuzycie zmgczeniowe dla poszczegdlnych samolotoéw wyrazone w pro-
centach (za 100% przyjeto wartoS¢ zuzycia zmeczeniowego wyznaczong na podstawie n, po-

chodzacych z rejestratora Tester U3L.)

Nr samolotu
1 2 3 4

n,zSMO 138,64 118,03 119,63 168,15

Analiza otrzymanych wynikéw wykazala znaczne réznice obliczonych wartoSci zuzycia
zmegczeniowego w zaleznosci od pochodzenia danych wejsciowych. Wyniki uzyskane na pod-
stawie danych o n, z SMO byly, w zaleznosci od samolotu, wigksze od 18% do 68% wzglgdem

wyznaczonych na podstawie danych z rejestratora Tester U3L.
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W celu lepszej analizy Zrédet zaobserwowanych réznic, przeprowadzono analize wptywu
cykli n; o r6znej amplitudzie na catkowite zuzycie zmegczeniowe. W tym celu sporzadzono wy-
kresy zestawiajace liczbe cykli 1 zuzycia zmeczeniowego z nich wynikajacego, w zaleznoSci
od amplitudy n, cyklu. Dodatkowo, aby czytelniej zobrazowa¢ omawiane réznice wyznaczo-
nego zuzycia zmg¢czeniowego, dodano wykresy kumulatywne pokazujace zuzycie zmeczeniowe
pochodzace od wszystkich cykli mniejszych, badZ réwnych danej warto$ci amplitudy. Wykresy
te przedstawiono na rys. 5.50-5.57.

Pomimo zastosowania skali logarytmicznej, wyraZnie wida¢ réznice w liczbie cykli o mate;j
amplitudzie (n; do 0,5), przy czym ich wzajemna proporcja pomiedzy rejestratorami rézni si¢
w zaleznoSci od samolotu. W zakresie cykli o §rednich amplitudach (0,5 < n; < 1,5) widac
wyraznie wigksza zbiezno$¢ liczby cykli i wartosci zuzycia zmgczeniowego, z kolei dla cykli
o duzej amplitudzie (n, > 1,5) wida¢ ponowne zwigkszenie réznic. Warto przy tym zaznaczyc,
ze zuzycie zmeczeniowe wynikajace z cykli o matych amplitudach, cho¢ w zaleznosci od Zrédta
sygnatu n, r6zni si¢ nawet kilkukrotnie, stanowi jedynie nieznaczna czg$¢ catkowitego zuzycia
zmeczeniowego. Widac to szczegdlnie na wykresach kumulacyjnych, gdzie najwigksze réznice
W zuzyciu zmeczeniowym pojawiaja si¢ dopiero w obszarze cykli o duzej amplitudzie.

Wystapienie takich rozbieznosci jest spowodowane réznicami w profilach obciazen, wyzna-
czonych na podstawie danych z poszczegdlnych typdw rejestratoréw, przy czym jest to zagad-
nienie zlozone. Pierwszym czynnikiem wplywajacym na otrzymane wyniki jest opisana powy-
zej niezgodno$¢ wskazan przeciazeniomierzy. Znaczenie tego czynnika mozna zauwazy¢ po po-
rOwnaniu wynikéw obliczen zuzycia zmgczeniowego z rOwnaniami regresji liniowej funkcji ko-
relacji pomigdzy wskazaniami n, z rejestratora Tester U3L. 1 n, z SMO. Dla samolotu nr 4 wyste-
puje najwigksza réznica pomigedzy zuzyciem zmeczeniowym otrzymanym z réznych rejestrato-
row i wiasnie dla tego samolotu wspéiczynnik kierunkowy prostej regresji przyjmuje najmniej-
sza wartoS¢ (0,935). Analogiczna zaleznoS¢ wystepuje dla samolotu nr 1. Dla samolotéw nr 2
i nr 3 widoczna jest natomiast zgodnoS$¢ przebiegdw przeciazen dla Srednich i duzych wartosci
n, z obydwu rejestratoréw i znaczaco mniejsza roznica w wyznaczonym zuzyciu zmeczenio-

wym.
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Kolejnym czynnikiem mogacym powodowac obserwowane réznice w wyznaczonym zuzy-
ciu zmgczeniowym jest czgstotliwo$¢ prébkowania danych w poszczegdlnych rejestratorach.
W zwiazku z powyzszym, konieczne byto przeprowadzenie analizy sktadowych zuzycia zme-
czeniowego dla danych z tych samych Zrédet ale o réznej czestotliwosci probkowania. W tym
celu przeanalizowano dane z rejestratora parametrow lotu Tester U3t probkowane z czgsto-
tliwoscia 1 1 10 Hz oraz dane z SMO prébkowane z czgstotliwosciami 1 i1 16 Hz. Taki dobér

parametréw do analizy podyktowany byt wtasciwos$ciami zapiséw n;:

* sygnal n, w archiwizowanych danych eksploatacyjnych z rejestratora Tester U3L prob-

kowany jest z czestotliwoscia 1 Hz;

* sygnatl n, w danych nieprzetworzonych (tryb wypadkowy) z rejestratora Tester U3L préob-

kowany jest z czestotliwoscia 10 Hz;

* sygnatl n, w danych z rejestratora SMO prébkowany jest z czgstotliwoscia 16 Hz.

Do przeprowadzenia tych analiz wykorzystano migdzy innymi czg¢$¢ danych z opracowa-
nia [79]. Ze wzgledu na ograniczona liczbg danych o czgstotliwosci 10 Hz uzytych do analizy,
zaobserwowane roznice nie moga by¢ wprost przeniesione na catkowite wyniki zuzycia zmeg-

czeniowego, jednakze dobrze pokazuja znaczenie probkowania na otrzymane wyniki.

Narys. 5.5815.59 przedstawiono zestawienie liczby cykli N 1 wyznaczonego na ich podsta-
wie zuzycia zmegczeniowego D;, a ponadto pokazano kumulatywny wykres zuzycia zmeczenio-
wego w zaleznoSci od amplitudy n, cykli dla danych z rejestratora parametréw lotu Tester U3L
probkowanych z czestotliwosciami 11 10 Hz. Analogiczne zobrazowanie dla danych z rejestra-
tora SMO przedstawiono na rys. 5.60 1 5.61. Przyjecie takich warunkéw poréwnania pozwolito

na wyeliminowanie r6znic we wskazaniach czujnikéw przeciazen pomigdzy rejestratorami.

Wyniki pokazuja bardzo wyrazny wptyw czgstotliwosci prébkowania nie tylko na liczbe
zliczonych cykli, szczeg6lnie o matych amplitudach, ale réwniez na warto$ci maksymalne,
co przektada si¢ na amplitude Srednich 1 duzych cykli. Zjawisko to jest analogiczne do poréwna-
nia profili obciazen i sktadowych zuzycia zmgczeniowego opisanych wczesniej, jednakze jego
skala jest zauwazalnie mniejsza, co potwierdza, ze jest to jedynie skladowa réznic pomigdzy
rejestratorami. Istotnym zjawiskiem jest rowniez znaczaca réznica we wptywie czestotliwosci
probkowania, w zaleznoSci od rodzaju rejestratora, gdyz dla danych z SMO réznica w wyzna-
czonym zuzyciu zmeczeniowym wynosi 25%, natomiast dla danych z rejestratora parametrow
lotu Tester U3LE ok. 50%.
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Rysunek 5.59. Kumulatywny wykres zuzycia zmgczeniowego D; w zaleznosci od amplitudy

cykli n, dla poszczegdlnych czestotliwosci probkowania danych n, z rejestratora Tester U3L
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Rysunek 5.61. Kumulatywny wykres zuzycia zmgczeniowego D; w zaleznosci od amplitudy

cykli n, dla poszczegdlnych czestotliwosci prébkowania danych n, z rejestratora SMO
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Ze wzgledu na wspomniane powyzej réznice w profilach obcigzen oraz sktadowych zuzy-
cia zmegczeniowego wyznaczonych w zaleznosci od czgstotliwosci probkowania danych, zde-
cydowano o przeprowadzeniu dodatkowej analizy. Polegala ona na poréwnaniu przebiegéw
przeciazenia pionowego n, dla tych samych zestawéw danych, ale prébkowanych z r6zna cze-
stotliwos$cia. Do analizy wybrano dane z rejestratora parametréw lotu Tester U3L prébkowane
z czestotliwo$ciami 11 10 Hz. Ze wzgledu na lepsza czytelno$¢, zrezygnowano z pokazania pet-

nych przebiegéw lotow na rzecz wybranych fragmentéw przedstawionych na rys. 5.62—-5.64.

Na przedstawionych wykresach jest wyraznie widoczne, ze w zwiazku ze znaczna dyna-
mika zmian przeciazenia pionowego n;, ograniczenie czestotliwosci zapisu do 1 Hz powoduje
pominigcie czgSci cykli obciazen oraz wystgpowanie w niektérych fragmentach lotu obnizenia
wartoSci zapisywanych ekstreméw lokalnych. To drugie zjawisko powoduje obnizenie wartosci
wyznaczanych cykli zmgczeniowych, niezaleznie od amplitudy, i ma charakter stochastyczny.
Efektem tego zjawiska sa obserwowane réznice w analizowanych wczesniej profilach obciazen
i sktadowych zuzycia zmeczeniowego. Ze wzgledu na charakter tego procesu, réznice we wpty-
wie czgstotliwosci probkowania, w zalezno$ci od typu rejestratora, wynikaja najprawdopodob-

niej z relatywnie matej probki dostepnych danych dla rejestratora Tester U3L.

—_— 1Hz 10Hz

w N

N

Przeciazenie pionowe n, [-]
S}

Czas [s]

Rysunek 5.62. Poréwnanie przebiegéw przeciazenia pionowego n, w zaleznosci

od czgstotliwosci probkowania danych (fragment lotu nr 1)
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Rysunek 5.63. Poréwnanie przebiegéw przeciazenia pionowego n, w zaleznosci

od czgstotliwosci probkowania danych (fragment lotu nr 2)
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Rysunek 5.64. Poréwnanie przebiegéw przeciazenia pionowego n, w zaleznosci

od czestotliwoSci prébkowania danych (fragment lotu nr 3)
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Przeprowadzone analizy wyraZnie wskazuja na liczne i powazne problemy oraz ograniczenia
zaréwno Zrodia danych z ktérego pobierane sa wartosSci przeciazenia pionowego n., jak réwniez
samego rejestratora parametréw lotu Tester U3L. Problemy te wptywaja na doktadnos$¢ obecnie
wykorzystywanego systemu monitorowania zuzycia zmgczeniowego oraz potencjalnego, do-
ktadniejszego, modelu obciazen konstrukcji samolotu opartego o parametry lotu. Z tego powodu
zwigkszenie doktadnoSci monitorowania zuzycia zmegczeniowego wymaga wymiany czujnika
przeciazen oraz rejestracji jego zapiséw z wigksza czgstotliwoscia i rozdzielczoscia.

Dodatkowym czynnikiem wptywajacym na doktadno$¢ wyznaczenia zuzycia zmeczenio-
wego jest kwantyzacja cykli obcigzen. Zastosowanie takiego rozwigzania jest szczegdlnie po-
wszechne przy realizacji préb zmegczeniowych, pozwalajac znaczaco zredukowaé liczbe przy-
padkéw obciazenia. Proces ten jest rOwniez szeroko wykorzystywany w systemach monitoro-
wania zuzycia zmegczeniowego, pozwalajac znaczaco przyspieszy¢ proces obliczen. W celu wy-
znaczenia wptywu tego czynnika przeprowadzono seri¢ obliczen dla takiej samej partii danych,
zmieniajac jedynie wielkoSci przedziatu kwantyzacji cykli przeciazenia pionowego n, wykorzy-
stujac czes$¢ danych z opracowania [133]. Kwantyzacja objeta dane o przeciazeniu pionowym
n;, poniewaz na tej podstawie wyznaczane sa obciazenie struktury samolotu. Przyjete wartosci
kwantyzacji n, wynosity 0,05; 0,1; 025 1 0,5. Wyniki zaprezentowano
narys. 5.65, na ktérym poréwnano liczby cykli przeciazenia pionowego n, dla przyjetych prze-
dziatéw kwantyzacji cykli i warto$¢ zuzycia zmgczeniowego wyznaczong na ich podstawie. Do-
datkowo na rys. 5.66 zamieszczono wykres pokazujacy procentowq zalezno$¢ wartosci obliczo-
nego zuzycia zmg¢czeniowego od wielkosci kwantyzacji cykli. Jako punkt odniesienia postuzyta
kwantyzacja o wartosci 0,25, ktéra jest przyjety w obowigzujacym systemie monitorowania zu-
zycia zmgczeniowego konstrukcji samolotow Su-22. Na zaprezentowanych wynikach wyraznie
widaé, ze warto§¢ wyznaczonego zuzycia zmgczeniowego konstrukcji wzrasta wraz ze wzro-
stem wartoSci kwantyzacji. Zjawisko to w takim samym stopniu dotyczy danych, zaréwno z re-
jestratora parametréw lotu Tester U3L., jak réwniez z systemu monitorowania obcigzen. Efekt

ten wynika wprost ze statystycznego rozktadu wystapienia cykli o danej amplitudzie.

Na rys. 5.67 przedstawiono wykres liczby wystapien cykli przeciazenia pionowego n, w za-
leznosci od amplitudy. WyraZnie na nim wida¢ bardzo gwattowny spadek liczby cykli wraz
ze wzrostem amplitudy cykli. W zwiazku z powyzszym, kwantyfikacja danych, polegajaca
na przypisaniu wszystkim cyklom z danego przedziatu, Sredniej wartosSci amplitudy tego prze-
dziatu, powoduje efektywnie zwigkszenie amplitudy cyklom od dolnej granicy do wartosci Sred-
niej poziomu kwantyzacji oraz obnizenie amplitudy dla cykli od wartoSci Sredniej do goérne;j
granicy przedziatu. Poniewaz statystyczny rozktad wystgpowania cykli nie jest proporcjonalny,
powoduje to zwigkszenie amplitudy znacznie wigkszej liczby cykli. Efekt ten dziata tym moc-
niej im mniejsza jest rozdzielczos¢, co widac na rys. 5.66, gdzie réznice w wyznaczonym zuzy-

ciu zmeczeniowym wynosza +30 % wzgledem wynikow uzyskanych dla punktu odniesienia.
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Rysunek 5.67. Zestawienie liczby cykli N w zalezno$ci od amplitudy cykli n, (czgstotliwos$¢

prébkowania zapiséw 16 Hz)

5.3.5. Analiza pozostalych sygnatow

Kolejnym sygnalem, ktéry nie jest zapisywany przez pokladowy rejestrator parametréw lotu
Tester U3L jest czas absolutny, np. z systemu GPS. Brak takich danych nie wptywa w zaden
sposOb na wyznaczanie obcigzen wystepujacych w locie. Znaczenie tego parametru ogranicza
si¢ jedynie do uproszczenia identyfikacji zapiséw z lotéw oraz wykrywania ewentualnych ubyt-
kéw w zarejestrowanych danych. Pierwszy z wymienionych czynnikéw wynika z mozliwosci
wystapienia zwielokrotnienia zapisow lotow. Rejestrator parametréw lotu Tester U3L realizuje
zapis ciagly do 4h lotu, a nastgpnie nastgpuje nadpisywanie wczesniejszych danych. W wigk-
szoSci przypadkéw zapis jest ograniczany jedynie do biezacego lotu, jednakze mozliwe jest
ponowne zarchiwizowanie danych z lotéw poprzednich, a wigc zwielokrotnienie tych zapiséw.
W zwiazku z powyzszym, w trakcie analizy danych, konieczna jest weryfikacja, czy dany zapis
nie wystgpuje juz w bazie, natomiast sprawdzenie ciaglosci danych jest mozliwe na podsta-
wie analizy przebiegu poszczegdlnych parametréw, a szczegdlnie ich ciagtosci i wykrywania
gwattownych zmian.

Dodanie rejestracji czasu absolutnego uproscitoby proces weryfikacji poprawnosci zapiséw

i zwiekszylo jego wiarygodno$é. Zrédlem takich danych mégtby byé system GPS.
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Ostatnimi parametrami, ktérych zapisy maja wptyw na obciazenia struktury samolotu, a ktére
nie sg zapisywane przez rejestrator Tester U3L, sa predkosci katowe. Sa one szczegdlnie istotne
w stanach nieustalonych lotu oraz w przypadku obciagzen niesymetrycznych. Sposréd nich naj-
wigksze znaczenie dla obcigzen skrzydia ma predkoS¢ przechylenia, gdyz ma istotny wplyw na
katy natarcia poszczegdlnych skrzydet, a wigc na sity aerodynamiczne. Teoretycznie mozliwe
jest wyznaczenie warto$ci predkosci katowych poprzez rézniczkowanie zapisOw odpowiada-
jacych im katow, ale niestety, w zwiazku z opisanymi we wczesniejszej czgSci pracy ograni-
czeniami rozdzielczosci 1 czestotliwos$ci probkowania, dane takie bylyby, na biezacym etapie,

catkowicie niewiarygodne.

5.4. Analiza danych z systemu monitorowania obciazen SMO

W przesztoSci obawy zwigzane z niemoznoSciag monitorowania naprgzen w poblizu nasady
skrzydta wytacznie za pomoca akcelerometréw zliczajacych doprowadzity do opracowania urza-
dzen do pomiaru odksztatcen, ktére reagowatyby przede wszystkim na moment gnacy nasady
skrzydta (Wing Root Bending Moment - WRBM). Tensometry byly umieszczone w poblizu
nasady skrzydta, aby umozliwi¢ uwzglednienie wpltywu zmian masy zwiazanych z wypraco-
waniem paliwa i wykorzystywaniem uzbrojenia podczas lotu.

Obecnie wlasciwe umiejscowienie tensometrow moze uwzgledniaé te efekty w réznych
punktach misji stanowiacych obwiedni¢ lotu. Umiejscowienie kazdego tensometru musi by¢
takie, aby na jego odpowiedz wptywalo przede wszystkim gtéwne obciazenie wywolujace zu-
zycie zmgczeniowe w rozwazanych obszarach krytycznych. W szczegdélnosci nalezy zadbac

o0 to, by polozenie tensometru spetniato nastgpujace warunki:

* mogto by¢ skalibrowane w stosunku do obcigzenia powodujacego zuzycie zmeczeniowe;

* bylo determinowane przez obciazenie gtéwne (np. WRBM) i niewrazliwe na inne oddzia-
tujace obciazenia;

* znajdowato si¢ w obszarze o niskim gradiencie naprezen;

* moglto by¢ bezposrednio zwigzane z naprezeniem w krytycznych miejscach konstrukeji,
najlepiej poprzez liniowa zaleznos$¢ zaréwno dla obcigzen dodatnich, jak i ujemnych;

* nie bylo podatne na dryf pomiarowy (zmienna reakcja na obcigzenie nominalne w czasie);

* nie podlegato redystrybucji obcigzen ze wzgledu na poboczne Sciezki przenoszenia ob-
ciazenia;

* bylo dostgpne w celu tatwej kontroli lub wymiany;

* bylo umieszczone jak najblizej zapasowego tensometru na wypadek, gdyby tensometr

gtéwny zawiddt lub podlegat dryfowi;
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* bylo powielone w lustrzanej lokalizacji w celu oszacowania asymetrycznego sktadnika
obcigzenia;

* bylo odwzorowane na elemencie statku powietrznego poddanego badaniom zmegczenio-
wym tak, aby mozna byto dokona¢ bezposrednich poréwnan, co jest czgsto pomijane
w wielu programach indywidualnych monitorowania zuzycia zmegczeniowego statkow
powietrznych;

* bylo doktadnie umiejscowione oraz zabezpieczone przed wptywem Srodowiska oraz zu-

zyciem eksploatacyjnym.

Czujniki tensometryczne mierza odksztatcenia konstrukcji, a wigc rowniez wszystkie obcia-
zenia je wywolujace, takie jak np. zjawiska aerodynamiczne. Wptyw efektow, takich jak buf-
feting, czy obciazenia od podmuchéw, moze by¢ doktadnie mierzona tylko za pomoca tenso-
metréw [24]. Instalacja przyrzadu pomiarowego musi by¢ wykonana precyzyjnie przy uzyciu
odpowiedniego wzorca (potozenie 1 orientacja maja zasadnicze znaczenie), a czujnik nie moze
by¢ kruchy lub nieregularny. Wprowadza si¢ procedury czestego sprawdzania stanu przyrzadow
pomiarowych, a uszkodzone czujniki nalezny szybko wykrywac i wymieniac.

Wskazane jest, aby monitorowane byly elementy struktury symetrycznie, po obu stronach
(zwtlaszcza u nasady skrzydet) [118]. Dane eksploatacyjne wykazaty, ze akumulacja uszko-
dzen zmeczeniowych po obu stronach samolotu moze nie by¢ réwnomierna, o czym §wiadcza
np. rézne odksztatcenia nasady lewego i prawego skrzydia F/A-18, w zaleznosci od wykony-

wanego manewru, jak pokazano na rys. 5.68.
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Rysunek 5.68. Odksztalcenia tensometréw nasady prawego i lewego skrzydta podczas

manewrdw niesymetrycznych [118]
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Liczba kanaléw dostgpnych w systemie rejestracji danych moze ograniczac liczbg czujnikéw

tensometrycznych, ktére mozna rozmiesci¢ na badanej strukturze.

Tensometryczny pomiar odksztalcenia w punktach krytycznych jest nadal powszechnie sto-
sowany [188], ale nie jest zalecany dla IAT [7, 120]. Gtéwnym problemem zwiazanym z po-
miarami w punktach krytycznych jest to, ze sa one umieszczane w strefach nieréwnomiernego
odksztalcenia, co utrudnia ich kalibracj¢ i wymiang. Ponadto wysoki gradient odksztalcenia
i stosunkowo duza dtugos¢ urzadzenia pomiarowego oznaczaja, ze maksymalne odksztatcenie

nie jest rejestrowane 1 nie wystgpuje rownomierne odksztalcenie w calym tensometrze.

Pomiary powinny by¢ wykonywane z czestotliwoscia okoto 10 razy wigksza od czestotli-
woSci naturalnej podstawowego trybu pracy konstrukcji dla obszaréw, ktére podejrzewa sig
o podleganie zjawiskom dynamicznym. Zapewnia to uchwycenie maksimum i minimum war-

toSci podczas kazdego cyklu.

W tabeli 5.12 przedstawiono systemy monitorowania obcigzen wykorzystujacych czujniki

tensometryczne, stosowane na réznych wspétczesnych samolotach wysokomanewrowych.

Tabela 5.12. Liczba i lokalizacja czujnikéw tensometrycznych w systemy monitorowania ob-

cigzen [121]

Aircraft  Operator Catos¢ CR WR OW FF CF RF HTR VTR Inne
A-3 USN 1 — 1

AMX Italian AF 12 — 3 1 1 2 2

AV-8B  Royal AF82 16 — 1 2 3 1
Hawk  Royal AF 14! — 3 2 3

B-1B USAF 5 — 2 3

EF2000 RAF 16 3 1 1 1 4 1 — 1 4
F-16 RNLAF 5 — 1 1 1

F-16 USAF 1 — 1

F/A-18 USN, RAAF-MSDRS 7 — 1 1 1 2 2
F/A-18 RAAF-AFDAS 11 — 1 1 1 3 2 2 1
F/A-18  Swiss AF-MSDRS83 7 — 1 1 1 1 1 1 1

F-111 RAAF 11 — 6 1 2 1 1
JAS-39  Swedish AF 5 2 2 1

\9}

Tornado German AF and Navy 2 —

CR — nasada usterzenia przedniego; FF — kadlub przedni; HTR — nasada usterzenia pozio-
mego; WR — nasada skrzydta; CF — kadtub srodkowy; VTR — nasada usterzenia pionowego;
OW — skrzydlo zewnetrzne; RF — kadtub tylny.

! Czujniki tensometryczne byly uzywane tylko podczas programu OLM.
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Waznym aspektem systemOw monitorowania zuzycia zmeczeniowego wykorzystujacego
czujniki tensometryczne jest ich niepowtarzalno$¢. Dwa urzadzenia pomiarowe umieszczone
w nominalnie identycznych miejscach, ale na r6znych ptatowcach (tego samego typu samolotu),
moga nie reagowac jednakowo na nominalnie jednakowe obciazenie globalne z powodu nie-
wielkich réznic w jakoSci wykonania ptatowca, utozenia tensometréw, grubosci kleju lub czu-
toSci urzadzenia pomiarowego/wzmacniacza. Ponadto, wiele $ciezek przenoszenia obciazen
w strukturze moze réwniez powodowaé zmienng odpowiedZ przyrzadu pomiarowego wyni-
kajaca z réznic, ktore sa niejako ,,wbudowane” w konstrukcje samolotu i uktadu pomiarowego.
Przyktadowo, rozrzut uzyskiwanych wynikéw zaobserwowany na statecznikach pionowych sa-

molotéw F/A-18, wykorzystywanych przez RAAF, wynosi az 50% [6].

5.4.1. Wyniki monitorowania zuzycia zmeczeniowego uzyskane na podsta-
wie danych z SMO

Podczas prowadzonych prac i analiz nad wykorzystaniem zapiséw z SMO do monitorowa-
nia przeciazen eksploatacyjnych, a w pdzniejszych etapach do monitorowania zuzycia zmeg-
czeniowego, stwierdzono wystgpowanie znaczacych réznic we wskazaniach czujnikéw ten-
sometrycznych zamontowanych na réznych egzemplarzach samolotéw Su-22 oraz pomi¢dzy
réznymi stronami tego samego samolotu. Istotnym aspektem jest to, ze nie poréwnywano bez-
wzglednych wartosci odksztalceni, a jedynie odpowiedZ czujnika na analogiczne wymuszenie.
W przypadku tensometréw u nasady skrzydta r6znice wynosity do 30%, a dla czujnikéw za-
montowanych na wezlach podwozia do 50%. Poréwnywanie globalnych wskazan obarczone
bytoby dodatkowym btedem zwiazanym z napre¢zeniami konstrukcji w chwili instalacji czujnika
tensometrycznego. Ze wzgledu na fakt, ze instalacja tensometréw nie odbywata si¢ na etapie
produkcji statku powietrznego, a w trakcie jego eksploatacji, nie byto mozliwosci zapewnienia

w petni powtarzalnych warunkéw obciazenia konstrukcji w chwili instalacji czujnikdw.

Roéznice we wskazaniach tensometréw sa opisane w literaturze, a ich wystgpowanie wy-
nika z nalozenia si¢ wielu czynnikéw, co zostato nakreslone juz uprzednio. Dla potwierdzenia
tych informacji przeprowadzono poréwnanie zuzycia zmgczeniowego wyznaczonego zgodnie
z metodyka opisana w rozdziale trzecim. Jako Zrédta danych do wyznaczenia cykli obcigzen
wykorzystano dane o przeciazeniu pionowym z rejestratora parametrow lotu Tester U3L 1 sys-
temu monitorowania obciazen SMO oraz dane z czujnikéw tensometrycznych nasady skrzydta
T2 i T6 poddanych jedynie kalibracji elektrycznej. Lokalizacja czujnikéw tensometrycznych
na elementach konstrukcji samolotu zostala przedstawiona na rys 5.4 1 5.6 w punkcie 5.1.2.
Ze wzgledu na wykorzystywanie danych z rzeczywistej eksploatacji, wystgpuja znaczne réznice
w liczbie i charakterze lotéw, co implikuje rozbieznoSci w wartosciach zuzycia zmegczeniowego

wyznaczonego dla poszczegdlnych samolotéw, co pokazano w tabeli 5.13 i na rys. 5.69.
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Tabela 5.13. WartoSci zuzycia zmgczeniowego D; wyznaczonego dla poszczegdlnych samolo-
tow na podstawie przecigzenia pionowego n, z rejestratorow Tester U3L i SMO oraz danych

z tensometréw nasady lewego i prawego skrzydta T2 1 T6

Nr samolotu
1 2 3

n; Tester UL 0,004930 0,002471 0,005860
n; SMO 0,006774 0,002971 0,006917
Tensometr T2  0,011939 0,006954 0,012618
Tensometr T6  0,010278 0,005396 0,008819

0,014
m n, Tester ™ n, SMO  ®Tensometr T2 Tensometr T6
0,012

0,01

0,008

0,006
0,004
0,002 I I
| 2 3

Samoloty uwzglednione w analizie

Warto$¢ obliczonego zuzycia zmgczeniowego
D
1

(=]

Rysunek 5.69. Wartosci zuzycia zmeczeniowego D; wyznaczonego dla poszczegdlnych
samolotéw na podstawie przecigzenia pionowego n. z rejestratoréw Tester U3L 1 SMO

oraz danych z tensometréw nasady lewego i prawego skrzydta T2 i T6

W zwiazku z powyzszym, w celu zwigkszenia czytelnoSci, wyniki przedstawiono w ta-
beli 5.14 i narys. 5.70 w postaci wzglednej, gdzie jako 100% procent zuzycia zmg¢czeniowego

przyjeto jego warto$¢ wyznaczona na podstawie n, z SMO.
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Tabela 5.14. Wzgledne zuzycie zmeczeniowe w zaleznoSci od Zrédia danych dla poszczegdl-

nych samolotéw (za 100% przyjeto warto$¢ zuzycia zmgczeniowego wyznaczong na podstawie

n; pochodzacych z rejestratora SMO)

Nr samolotu
1 2 3

n, Tester U3L. 72,79 83,16 84,73
n, SMO 100,00 100,00 100,00
Tensometr T2 176,26 234,05 182,43
Tensometr T6 151,73 181,61 127,50

Wzgledne zuzycie zmegczeniowe za 100%
przyjeto warto$¢ wyznaczong na podstawie n,

250

200

150

z SMO

100

5

(=)

(=)

m 7, Tester

1 2 3

mn, SMO  mTensometr T2 Tensometr T6

Samoloty uwzglednione w analizie

Rysunek 5.70. Wzgledne zuzycie zmeczeniowe w zaleznosci od Zrédta danych

dla poszczegdlnych samolotéw (za 100% przyjeto warto$¢ zuzycia zmgczeniowego

wyznaczong na podstawie n, pochodzacych z rejestratora SMO

Analiza otrzymanych wynikéw wykazata znaczne réznice w zaleznoS$ci od pochodzenia da-

nych wejsciowych. We wszystkich przypadkach najmniejsze zuzycie zmgczeniowe byto wyzna-

czone na podstawie danych z rejestratora Tester U3L,, co jest zgodne z wnioskami z poprzednich

punktow tego rozdziatu. Wyniki uzyskane na podstawie danych z czujnikow tensometrycznych

byly natomiast wigksze od 30% do 135%.
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Na podstawie przeprowadzonych analiz, zaréwno literatury przedmiotu, jak réwniez zgro-
madzonych danych, stwierdzono, ze wykorzystanie zapiséw tensometréw z SMO w podsta-
wowej formie nie pozwala na weryfikacje przekroczen eksploatacyjnych oraz monitorowanie
zuzycia zmgczeniowego. W celu uzyskania wiarygodnych wynikéw konieczne jest przeprowa-

dzenie skalowan kanatéw tensometrycznych zamontowanych na samolotach Su-22 UM3K.

5.4.2. Skalowanie czujnikéw tensometrycznych

Zuzycie zmgczeniowe wojskowego statku powietrznego jest zwykle odnoszone do uszko-
dzen nagromadzonych na elemencie poddawanym probie zmeczeniowej, wigc skalowanie ten-
sometréw umieszczonych w nominalnie identycznych miejscach, jak te na elemencie podda-
wanym prébie zmgczeniowej, jest niezbgdne w celu uzyskania doktadnego oszacowania trwa-
tosci zmegczeniowej. Musza by¢ one skalibrowane tak, aby obcigzenia uzyskane z nich mogly
by¢ bezposrednio odniesione do obciazen uzyskanych z r6wnowaznego tensometru na elemen-
cie poddawanym badaniu zmgczeniowemu. Dla weryfikacji obciazen w probie zmegczeniowej,
czujniki na badanym obiekcie moga by¢ réwniez skalibrowane wzgledem odpowiedzi samolotu

badawczego podczas obcigzenia.

Okresowe przeprowadzanie skalowan jest takze konieczne dla uwzglednienia ewentualnego
dryfu w odczytach tensometréw. Przyktadowo, w przypadku F/A-18 wiadomo, ze tensometr
u nasady skrzydta dryfuje w wyniku tego, ze tuleje mocujace sworzen skrzydta powoduja
redystrybucj¢ naprezen w poblizu tensometru [123]. Tensometr ten jest kalibrowany poprzez
poréwnanie danych operacyjnych z danymi uzyskanymi przez referencyjny moment zgina-
jacy nasady skrzydta (WRBM) przytozony do odpowiedniego elementu w prébie zmeczenio-
wej [119, 118, 123]. Powaznym problemem jest sposéb przeprowadzenia skalowania, ponie-
waz przeprowadzenie naziemnej fizycznej kalibracji kazdego samolotu jest bardzo kosztowne.
W zwiazku z tym, opracowano metody analityczne, obejmujace identyfikacj¢ podobnych sta-
now lotnych i ich konfiguracji, a nastgpnie przeprowadzono ich weryfikacje przez skalowanie

fizyczne 10 samolotéw z réznych eskadr [6, 159, 122].

Skalowanie fizyczne na ziemi polegalo na przytozeniu do danej konstrukcji obciazenia rozto-
zonego lub punktowego 1 jednoczesnym zarejestrowaniu odksztatcenia, jakie wystapito na ten-
sometrze. Procedura ta zostala wykorzystana do okreslenia odksztalcenia odpowiadajacego
gtéwnemu momentowi zginajacemu (na podstawie analizy regresji) dla skrzydet, statecznikow

pionowych i poziomych, w celu zatwierdzenia metod analitycznych.

Alternatywnie, przyrzady pomiarowe moga by¢ kalibrowane w trakcie lotu, w okreS§lonych
konfiguracjach i1 warunkach, w ktoérych czgsto wykonuje si¢ operacje lotnicze. Na przyktad
mozna wykorzysta¢ stan lotu ustalonego z przeciazeniem pionowym n, = 1 w powszechnie

stosowanej konfiguracji podwieszen. Przyktadowo na JAS-39 stosuje si¢ mostki tensometryczne
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kalibrowane w locie [181], jednak w badaniach nad ta metoda na F/A-18 stwierdzono, zZe jest
ona kosztowna z operacyjnego punktu widzenia [25]. Gléwna zaleta tej metody jest natomiast
mozliwo$¢ automatycznej kalibracji w celu zmniejszenia czynnosci zwigzanych z pdZniejszym

przetwarzaniem.

5.4.2.1. Skalowanie czujnikéw tensometrycznych podwozia gléwnego

Analiza literatury oraz, wspomniane w poprzednich punktach, r6znice we wskazaniach ka-
natéw tensometrycznych pomigdzy poszczegdlnymi samolotami skutkuja koniecznoScia prze-
prowadzenia skalowania opisywanych czujnikéw, gdyz dane w formie bazowej nie pozwalaja
na kontrolg obciazen konstrukcji oraz monitorowanie przekroczen eksploatacyjnych.
Ze wzgledu na charakter sit oddzialywujacych na podwozie, jedyna mozliwoscia kalibracji
czujnikéw byto skalowanie fizyczne, czyli ustalenie zaleznosSci pomigdzy wskazaniami tenso-

metréw, a wartoSciami obcigzen dziatajacych na elementy, na ktérych zamontowano czujniki.

Pomiary wykonane na samolocie Su-22 UM3K mialy na celu wyznaczenie réwnan dla sit

podwozia gtéwnego w kierunku pionowym (rozmieszczenie czujnikow pokazano na rys.5.6):

a) sita pionowa lewego podwozia gtéwnego — dla kanatoéw tensometrycznych T3 i T4,

b) sifa pionowa prawego podwozia gldéwnego — dla kanatléw tensometrycznych T7 1 T8.

Pomiary wykonano zgodnie z metodyka [197], a schemat wprowadzania obciazen przed-
stawiono na rys. 5.71. W oparciu o zapisy sit i odksztalcenn czujnikéw w trakcie pomiaréw,
wyznaczono metoda regresji liniowej wspotczynniki kierunkowe dla kazdego z badanych kana-
t6w tensometrycznych. Dane te pozwalaja na proste 1 wygodne przeliczanie zarejestrowanych

w SMO odksztatcen na rzeczywiste obciazenia.

Ponadto, na podstawie wyznaczonych wspétczynnikow kierunkowych dla podwozia gtow-
nego, wyznaczano maksymalne dopuszczalne odksztalcenia konstrukcji odpowiadajace dopusz-
czalnym obciazeniom podwozia. Pozwala to na tatwe wykrywanie wystapien przekroczen eks-

ploatacyjnych.

Przeprowadzenie skalowania fizycznego podwozia jest relatywnie prostym zadaniem niewy-
magajacym wykorzystania duzej liczby specjalistycznego wyposazenia. Niezbgdne jest jedynie
wykorzystanie zestawu wagowego 1 podiaczenie si¢ do rejestratora SMO. Ponadto, sam proces
zmiany wymuszen na podwoziu ogranicza si¢ do unoszenia i opuszczania samolotu za pomoca
podnos$nikéw hydraulicznych, co jest powszechng procedura eksploatacyjng i nie wymaga do-
datkowych dtugotrwatych przygotowan. W zwiazku z powyzszym skalowanie kanatéw tenso-
metrycznych podwozia jest mozliwe do wykonania przy okazji kazdej obstugi okresowej SMO
tzn. co ok. 100 godzin lotu samolotu. Kolejng zaleta takiej formy skalowania jest realizacja

pomiaréw w zakresie ok. 75% eksploatacyjnego zakresu pracy czujnikow tensometrycznych.
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Uzyskanie tak wysokiego pokrycia zakresu pracy istotnie wpltywa na ograniczenie btedéw po-

miarowych.

Rysunek 5.71. Schemat wprowadzania obciazen podczas skalowania fizycznego podwozia
gtéwnego
A — Ustawienie samolotu na podwoziu z pomiarem obcigzenia

B — Ustawienie samolotu na podnosnikach (podwozie nie obcigzone)

5.4.2.2. Skalowanie czujnikéw tensometrycznych skrzydia

Zagadnienie skalowania fizycznego czujnikéw tensometrycznych zamontowanych u nasady
skrzydet jest znacznie bardziej skomplikowane, niz w przypadku czujnikéw podwozia. W ana-
lizie tego zagadnienia bardzo wazne sa do§wiadczenia wyniesione z przeprowadzenia takiego
skalowania po lotach badawczych, majacych na celu okreSlenie obciazen do realizacji proby

zmgczeniowej samolotu Su-22.
Realizacja skalowania fizycznego czujnikéw tensometrycznych nasady skrzydta zwiazana

jest z koniecznoScia wielokrotnej zmiany konfiguracji masowej i sposobu podparcia samolotu

oraz zastosowania dodatkowego oprzyrzadowania pozwalajacego na wprowadzanie doktadnie
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okreSlonych warto$ci obciazenh w konkretne lokalizacje na strukturze samolotu. Oznacza to za-
angazowanie duzej liczby personelu i wyposazenia, w ciagu dlugiego czasu przeprowadzania
badan. Wspomniane czynniki oznaczaja wygenerowanie znacznych kosztéw takich prac, co jest
szczegoblnie istotne z punktu widzenia konieczno$ci okresowej realizacji takich badan na kaz-
dym samolocie. Ponadto, kolejnym istotnym czynnikiem jest zakres warto$ci realizowanych ob-
ciazen. Podczas skalowania fizycznego przeprowadzonego przed proba zmegczeniowa samolotu
Su-22UM3K udalo sig¢ uzyskaé zaledwie ok. 15% pokrycia eksploatacyjnego zakresu pomiaro-
wego czujnikow. Dalsze prace nad udoskonaleniem procesu skalowania pozwolity, podczas do-
datkowych badafi weryfikacyjnych na pojedynczym egzemplarzu samolotu, na odwzorowanie
ok. 20% warto$ci maksymalnych obciazen skrzydet w locie. Warto$¢ ta mozna uznaé za mak-

symalng mozliwa do uzyskania na ziemi, w toku normalnej eksploatacji tego typu samolotu.

Uwzgledniajac powyzsze czynniki uznano, iz okresowe przeprowadzanie skalowan fizycz-
nych na wszystkich samolotach wyposazonych w SMO jest problematyczne w realizacji,

w zwiazku z czym przystapiono do poszukiwan alternatywnych metod skalowania.

Stwierdzono réwniez, ze monitorowanie zuzycia zmeczeniowego jedynie w oparciu o dane
zapisywane przez rejestrator SMO, bez wykonania dodatkowego skalowania czujnikéw, nie po-

zwala na uzyskanie wiarygodnych wynikow.

5.4.3. Koncepcja skalowania w oparciu o dane z rejestratora parametrow
lotu Tester i SMO

W zwiazku z opisanymi w poprzednich punktach ré6znicami we wskazaniach czujnikéw ten-
sometrycznych zamontowanych na poszczegdlnych samolotach oraz trudnoSciach i ogranicze-
niach skalowania fizycznego tensometréw zamontowanych u nasady skrzydta, konieczne byty
poszukiwania alternatywnych metod kalibracji wskazan czujnikéw wzgledem obciazen dziata-
jacych na strukturg samolotu. Literatura przedmiotu wskazuje, ze alternatywa moze by¢ skalo-
wanie w oparciu o doktadnie sprecyzowane stany lotne w okreslonej konfiguracji. Realizacja
takiego podejScia nie jest niestety mozliwa jedynie w oparciu o dane gromadzone przez SMO,
gdyz system ten zapisuje, poza danymi z czujnikéw tensometrycznych, jedynie bardzo ogra-
niczona liczbg podstawowych parametréw lotu samolotu. Konieczne jest zatem wykorzystanie
rOwniez zapisOw z rejestratora parametrow lotu Tester. Ogolny schemat takiej koncepcji zostat

przedstawiony na rys. 5.72.
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Czujniki tensometryczne
nasady skrzydta:

T1, T2, T5, T6 :
Dane z Tester Konfiguracja

U3L: podwieszen
h

e Kat skosu zewn@trznyf:
na podstawie:

skrzydta Skalowanie kanaléw

e Pozostatosé »' tensometryczmyel *KKSP
paliwa w warunkach *KSB

e Wychylenie odpowiadajacych probie
organow zmeczeniowej
sterowania

e Inne

Dane z SMO:

Przecigzenie pionowe #;,

Rysunek 5.72. Schemat koncepcji skalowania czujnikéw tensometrycznych z wykorzystaniem
kombinacji danych z rejestratoréw parametréw lotu Tester 1 SMO (Lokalizacja czujnikéw
tensometrycznych zostata przedstawiona na rys 5.4 i 5.6, KKSP—karta konfiguracji statku

powietrznego KSB—karta srodkéw bojowych)

W celu wykonania skalowania w oparciu o parametry lotu, konieczne byto opracowanie me-
tod obrébki danych i synchronizacji zapiséw z obydwu systeméw rejestracji zabudowanych
na samolotach Su-22UM3K. Ponadto watpliwo$ci budzito, opisane w literaturze, oparcie si¢
w skalowaniu jedynie o konkretne punkty ze stanéw lotnych. W miejsce takiego podejscia
za bardziej adekwatne uznano wykorzystanie przebiegéw fragmentéw zapiséw z kilku lotow
w konkretnie sprecyzowanej konfiguracji. Wykorzystanie danych w takiej postaci zapewnia ta-
twiejsza analiz¢ korelacji pomigdzy obciazeniem i odksztatlceniem tensometréw oraz ograni-
czenie wplywu czynnikéw losowych takich jak podmuchy, czy inne nierejestrowane parametry
lotu, np. kat Slizgu.

Za optymalne przyjeto przeprowadzenie skalowania w warunkach odpowiadajacych etapowi
drugiemu przeprowadzonej proby zmeczeniowej, w ktérym realizowano obciazenia z lotow

(zostal on szerzej opisany w rozdziale trzecim).
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Ze wzgledu na fakt, iz wystepuja pewne réznice w podejsciu do skalowania, w zaleznoSci
od tego, czy celem jest monitorowanie przekroczen eksploatacyjnych samolotu, czy monitoro-
wanie zuzycia zmegczeniowego danego statku powietrznego, metodyki skalowan dla kazdego

z omawianych celow zostaty opisane oddzielnie.

5.4.3.1. Skalowanie obciazen skrzydla na potrzeby monitorowania przekroczen

Metodyka skalowania tensometrow nasady skrzydta na potrzeby monitorowania przekroczen
eksploatacyjnych opiera si¢ na wyznaczeniu dopuszczalnych odksztatceni konstrukcji w miej-

scach lokalizacji czujnikéw i sktada si¢ z nastgpujacych dziatan:

* wybranie lotow w konfiguracji gtadkiej;

* skorelowanie migdzy soba zapiséw danych z rejestratoréow Tester U3t 1 SMO, zabudo-
wanych na samolotach;

* wybranie lotéw wysokomanewrowych (o duzym zakresie zmian przecigzen pionowych
n;) w celu maksymalizacji doktadnoSci skalowania;

* wybranie fragmentéw lotéw odpowiadajacych parametrom przyjetym podczas realizacji
proby zmeczeniowe;;

* wyznaczenie réwnan regresji linowej wiazacych ze soba odksztalcenia konstrukcji
w miejscach lokalizacji czujnikéw z przeciazeniem pionowym n, dla konfiguracji od-
powiadajacej parametrom proby zmeczeniowej;

* wyznaczenie indywidualnych wartosci dopuszczalnych odksztatcenn konstrukcji w miej-
scach lokalizacji czujnikéw tensometrycznych na podstawie rownan regresji linowej i do-

puszczalnych obciazen eksploatacyjnych samolotu Su-22UM3K.

Waznym elementem jest wykorzystanie do skalowania przeciazenia pionowego n, z SMO,
w zwiazku z ograniczeniami doktadnoSci wskazan n, z rejestratora Tester U3L (aspekt ten

zostal szerzej opisany w poprzednich punktach niniejszego rozdziatu).

5.4.3.2. Skalowanie obciazen skrzydla na potrzeby monitorowania zuzycia zmeczeniowego

Metodyka skalowania tensometrow nasady skrzydta na potrzeby monitorowania zuzycia
zmeczeniowego konstrukcji opiera si¢ na wyznaczeniu funkcji przejScia pomigedzy zapisami
z czujnikéw odksztalcen, a obciazeniami zrealizowanymi w trakcie przeprowadzonej proby
zmeczeniowe] samolotu. Poczatkowe etapy sa analogiczne do skalowania na potrzeby moni-

torowania przekroczen eksploatacyjnych i sktadajq si¢ z:

* wybrania lotdw w konfiguracji gtadkiej;
* skorelowania migdzy soba zapiséw danych z rejestratoréw Tester U3L. i SMO, zabudo-

wanych na samolotach;
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* wybrania lotéw wysokomanewrowych (o duzym zakresie zmian przecigzen pionowych

n;) w celu maksymalizacji doktadnoSci skalowania;

* wybranie fragmentéw lotu odpowiadajacych parametrom przyjetym podczas realizacji
proby zmeczeniowe;;

* wyznaczenia réwnan regresji linowej wiazacych ze soba odksztalcenia konstrukcji
w miejscach lokalizacji czujnikow z przeciazeniem pionowym n, dla konfiguracji od-

powiadajacej parametrom proby zmgczeniowe;.

Ostatnim etapem tego skalowania jest odniesienie wyznaczonych réwnan regresji do wyni-
kéw proby zmeczeniowej. Realizacja tego zadania jest mozliwa na wiele sposobdw,

np. poprzez:
* przeliczenie odksztatcen na ekwiwalentne przeciazenia pionowe n;;
* przeliczenie odksztalcen na momenty gnace nasady skrzydta i poréwnanie ich z realizo-
wanymi w prébie zmegczeniowe;j;
* przeskalowanie odksztalcen na naprezenia analogiczne do uzyskanych w prébie zmecze-

niowej dla odpowiednich obcigzen.

Za najwygodniejsza form¢ uznano pierwszy z przytoczonych sposobow, poniewaz pozwala
to ograniczy¢ do minimum liczbg wykonywanych operacji przygotowania danych w celu wy-

korzystania istniejacego modelu zuzycia zmeczeniowego.

5.4.4. Synchronizacja zapiso6w

Podstawa do wzajemnej synchronizacji zapiséw z rejestratora parametréw lotu Tester U3t
1 systemu monitorowania obcigzen SMO jest odpowiednie przygotowanie danych wejSciowych.
Pliki z obydwu Zrédet sa zapisywane w formatach typowych dla danych rejestratoréw i wspot-
dziatajacych z nimi programéw, w zwiazku z powyzszym, pierwszym krokiem jest wyekspor-
towanie danych w formacie pozwalajacym na dalsza obrobke tych danych. Ponadto, w przy-
padku zapisow z SMO, konieczne jest przeprowadzenie kalibracji elektrycznej czujnikow ten-
sometrycznych pozwalajacej na zamiang¢ bitowych zapiséw napigcia na odksztatcenia (proces

ten zostat opisany w punkcie 5.1.2).

Analiza danych z rejestratora Tester U3L wykazata wystgpowanie w zapisach brakéw poje-
dynczych rekordéw. Konieczne byto uzupelnienie tych ubytkéw w zapisach tak, aby mozliwa
byta poprawna synchronizacja danych pochodzacych z r6znych rejestratoréw. Zapisy uzupet-
niajace brakujace rekordy zostaty specjalnie oznaczone, aby po synchronizacji nie wykorzy-
stywacC ich w péZniejszej analizie. Konieczno$¢ wyeliminowania ich w toku dalszych prac jest
spowodowana utworzeniem brakujacych rekordéw poprzez liniowa interpolacj¢ wartoSci para-

metréw na podstawie wskazan przed i po brakujacym fragmencie zapisu.
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Dodatkowym problemem wymagajacym rozwiazania byty rézne czgstotliwosci probkowa-
nia obu rejestratoréw. Dane z Testera U3L sa archiwizowane z czgstotliwoscia probkowania
wynoszaca 1 Hz, a zapisy z SMO sa prébkowane z czgstotliwos$cia 16 Hz. W zwiazku z powyz-
szym przetworzono zapisy rejestratora Tester U3L poprzez multiplikacje rekordéw, aby uzyskac
wspdllng podstawg czasu.

Dopiero po przeprowadzeniu opisanych powyzej operacji przygotowawczych mozliwe
jest przestapienie do procesu synchronizacji zapisow.

Synchronizacj¢ przeprowadzono w sposéb zautomatyzowany za pomoca skryptu w progra-
mie Matlab. Jako czynnik korelujacy zapisy wykorzystano przebieg zarejestrowanego przecia-
zenia pionowego n, z obydwu rejestratorow. W celu doktadniejszej weryfikacji poprawnosci
synchronizacji zbadano ponadto korelacje pomigdzy przeciazeniem wzdluznym n,, wysoko-
Scia 1 predkoscig lotu.

Analiza korelacji wykazata poprawnos¢ synchronizacji czasowej danych nawet wéwczas,
gdy wspétczynnik korelacji n, przyjmowat wartoSci zblizone do 0,4. Niskie wspoétczynniki ko-
relacji dotyczyty lotéw, podczas ktérych nie wykonywano zadnych gwattownych manewrdéw,
natomiast dla lotow wysokomanewrowych korelacje przyspieszenia pionowego wynosilty po-
wyzej 0,9.

Zakres uzyskanych wspoétczynnikéw korelacji ma bezposredni zwiazek z wrazliwoScia czuj-
nika przeciazen bedacego Zrédtem sygnatu dla rejestratora Tester U3L (zagadnienie to bylo
szerzej omOwione w poprzednich punktach), co powodowalo wystgpowanie niskich warto-
Sci wspotczynnika korelacji dla zapiséw o matym zakresie zmian przeciazenia pionowego n,
w trakcie lotu. Ponadto pewne réznice w korelacjach wysokosci i predkosci wynikaja z ré6znych
metod pomiaru tych parametrow pomiedzy poszczegdlnymi rejestratorami. Tester U3L dane
te uzyskuje z odbiornikéw ciSniefi powietrza (OCP), natomiast w rejestratorze SMO
sa to dane z odbiornika GPS. Uwzgledniajac powyzsze czynniki, korelacje tych parametréw

maja charakter pomocniczy do weryfikacji poprawnosci synchronizacji.

W tabeli 5.15 przedstawiono warto$ci wspdtczynnikéw korelacji poszczeg6lnych parame-
trow dla przyktadowego zestawu lotow, ponadto na rysunkach 5.73-5.80 przedstawiono przy-
ktadowe przebiegi parametréw n;, n,, V i H dla danych z obydwu rejestratoréw, z lotow

o wspoélczynnikach korelacji wynoszacych 0,4 1 0,97.
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Tabela 5.15. Analiza wspétczynnikéw korelacji wybranych parametréw lotéw po synchroniza-

cji danych z rejestratorow Tester U3L i SMO

Nr lotu Korelacjan, Korelacjan, KorelacjaV Korelacja H

1 0,8775 0,9319 0,9427 0,9989
2 0,9405 0,9208 0,8007 0,9996
3 0,8957 0,914 0,9637 0,9916
4 0,9667 0,9331 0,9569 0,9862
5 0,9388 0,9201 0,8305 0,9995
6 0,8733 0,9412 0,8252 0,9994
7 0,884 0,8913 0,9576 0,9952
8 0,9419 0,9371 0,9373 0,9976
9 0,8786 0,9452 0,9484 0,9992
10 0,9844 0,9578 0,9803 0,9767
11 0,9807 0,9554 0,9791 0,9769
12 0,9816 0,9451 0,9802 0,9788
13 0,7731 0,9652 0,9494 0,9996
14 0,9605 0,9631 0,973 0,9988
15 0,7395 0,8604 0,9687 0,9982
16 0,9173 0,9227 0,9283 0,999

17 0,9397 0,9282 0,9636 0,9971
18 0,9408 0,9336 0,9672 0,9984
19 0,9452 0,9057 0,9799 0,991
20 0,9687 0,9404 0,9624 0,9987
21 0,8852 0,9151 0,9361 0,9987
22 0,7661 0,9339 0,6717 0,9995
23 0,5643 0,9373 0,7793 0,9996
24 0,9732 0,9441 0,9156 0,999
25 0,9697 0,9676 0,8219 0,9959
26 0,9011 0,9401 0,9757 0,9983
27 0,9171 0,9369 0,9591 0,9988
28 0,9036 0,9401 0,9654 0,9985
29 0,9363 0,9276 0,9622 0,9983
30 0,9471 0,9072 0,9398 0,996
31 0,4666 0,9317 0,9025 0,9991
32 0,4833 0,9589 0,9664 0,9943
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Rysunek 5.73. Poréwnanie przebiegéw przeciazenia pionowego n, po przeprowadzeniu

synchronizacji zapiséw z rejestratoréw (lot o wzglednej korelacji n, = 0,41)

0,8
— SMO —— Tester

0,6 Jl
0,4 I ) |

0,2

-0,2

Przecigzenie wzdtuzne n, [-]

04

-0,6
Czas [s]

Rysunek 5.74. Poréwnanie przebiegéw przeciazenia wzdtuznego n, po przeprowadzeniu

synchronizacji zapisOw z rejestratoréw (lot o wzglednej korelacji n, = 0,41)
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1 wysokosSci wzgledem ziemi Hgps z SMO, po przeprowadzeniu synchronizacji zapiséw

z rejestratoréw (lot o wzglednej korelacji n, = 0,41)
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Rysunek 5.77. Poréwnanie przebiegéw przeciazenia pionowego n, po przeprowadzeniu

synchronizacji zapiséw z rejestratoréw (lot o wzglednej korelacji n, = 0,97)
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Rysunek 5.78. Poréwnanie przebiegéw przeciazenia wzdtuznego n, po przeprowadzeniu

synchronizacji zapiséw z rejestratoréw (lot o wzglednej korelacji n, = 0,97)
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Rysunek 5.79. Poréwnanie przebiegéw predkosci przyrzadowej V), z Tester U3L i predkosci
wzgledem ziemi Vg ps z SMO, po przeprowadzeniu synchronizacji zapisow z rejestratoréw
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Rysunek 5.80. Poréwnanie przebiegéw wysokosSci barometrycznej Hp,, z Tester UL
1 wysokosSci wzgledem ziemi Hgps z SMO, po przeprowadzeniu synchronizacji zapiséw

z rejestratoréw (lot o wzglednej korelacji n, = 0, 97)
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5.4.5. Wyniki skalowania kanalow tensometrycznych z wykorzystaniem da-

nych z rejestratoréw Tester U3L. i SMO

Dysponujac zsynchronizowanymi zapisami z rejestratora parametréw lotu Tester U3L i sys-
temu monitorowania obciazen SMO przystapiono do realizacji zasadniczej cz¢Sci skalowania

kanatéw tensometrycznych.

W pierwszej kolejnoSci dokonano wyboru lotéw w konfiguracji bez podwieszen zewngtrz-
nych. Zadanie to zrealizowano na podstawie kart konfiguracji statku powietrznego (KKSP)
i kart $rodkéw bojowych (KSB), dodatkowo weryfikujac te informacje w oparciu o startowa
pozostato$¢ paliwa. Ze wzgledu na wystgpowanie pewnych ograniczern w wiedzy dotyczace;j
konfiguracji masowej samolotéw (opisanych w punkcie 5.3.1), wybrano jedynie te loty, dla kt6-

rych mozliwe bylo catkowite zweryfikowanie i potwierdzenie konfiguracji.

Kolejnym krokiem byto wybranie lotéw wysokomanewrowych, tzn. o mozliwie najwigk-
szym zakresie zmian przeciazenia pionowego n,. Celem tej operacji byto wybranie lotéw po-
krywajacych mozliwie najwigkszy zakres przeciazen eksploatacyjnych, w celu maksymalizacji
doktadnosci skalowania.

Nastgpnym etapem byto wybranie z nich fragmentéw odpowiadajacych warunkom przepro-
wadzonej proby zmeczeniowej pod wzgledem kata skosu skrzydta oraz masy (na podstawie po-
zostatosci paliwa). Dodatkowo usunigto fragmenty zapiséw, dla ktérych stwierdzono wystgpo-
wanie czynnikéw mogacych znaczaco wptywac na odksztalcenia u nasady skrzydet. Za najwaz-
niejsze z takich czynnikéw uznano znaczace wychylenia lotek oraz liczbe Macha. W zwiazku
z brakiem bezposredniej rejestracji tego ostatniego parametru na samolotach
Su-22UM3K wyznaczono przyblizona warto$¢ tego parametru w oparciu o dane na temat pred-
koSci i migdzynarodowej atmosfery wzorcowej. W zwiazku z ograniczeniami takiej metody
oraz znaczeniem liczby Macha dla momentu gnacego nasady skrzydta (co opisano w rozdziale

5.3.3) ograniczono dopuszczalng warto$¢ liczby Macha do 0,8.

Nastgpnie wyznaczono rownania wigzace ze soba odksztatcenia konstrukcji w miejscach
lokalizacji czujnikéw tensometrycznych T2 i T6 z przeciazeniem pionowym 7, dla konfigura-
cji odpowiadajacej warunkom proby zmeczeniowej. Rozmieszczenie czujnikéw tensometrycz-
nych na elementach konstrukcji samolotu zostala przedstawiona na rys 5.4 1 5.6 w punkcie
5.1.2. Dziatania te wykonano w Srodowisku Matlab wykorzystujac metode regresji liniowe;.
Na rys. 5.81 przedstawiono przyktadowe zobrazowanie danych, na podstawie ktérych wyzna-
czono wspotczynniki regresji (kolorem niebieskim) oraz przebieg funkcji regresji liniowej (ko-

lorem czerwonym).
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Odksztalcenia tensometru nasady skrzydta T2 [ustr]

Przeciazenie pionowe 7. z rejestratora SMO [-]

Rysunek 5.81. Odksztatcenia lewego tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji n,

z rejestratora SMO z naniesiong kolorem czerwonym linig trendu

Istotnym problemem, na ktéry natrafiono podczas realizacji etapow filtrowania danych i wy-
znaczania rownan regresji liniowej odksztatcenia czujnikéw tensometrycznych nasady skrzydta
w funkcji przeciazenia pionowego, byla bardzo ograniczona liczba fragmentéw lotéw z ka-
tem skosu krawedzi natarcia skrzydta wynoszacym 45+0,5°, co wiaze si¢ z ptynna regulacja
tego parametru w trakcie lotu. Powoduje to, ze dla skrajnych potozen kata skosu wynosza-
cych 30° 1 63° tatwo jest uzyska¢ doktadna wartos$¢ tego parametru, gdyz jest ona determino-
wana ograniczeniami mechanicznymi, natomiast dla ustawienia poSredniego (teoretyczne 45°)
w praktyce krawedzie natarcia skrzydfa ustawiane sa na katy od 44° do nawet 52°, co pokazano

narys. 5.82.

W zwiazku z powyzszym, dla danych, gdzie nie wystgpuje wystarczajaca liczba fragmentéw
lotu z katem skosu krawedzi natarcia skrzydta wynoszacym 45+0,5°, opracowano alternatywna
metod¢ wyznaczania wspdtczynnika kierunkowego odksztatcen tensometréw nasady skrzydta
w funkcji przeciazenia pionowego n,. Metoda ta opiera si¢ na wyznaczeniu wspotczynnikow
kierunkowych dla wszystkich pozostatych katéw z przedziatu 44-50°, a nastepnie, w zalezno-
Sci od koniecznosci, interpolowaniu lub ekstrapolowaniu omawianego wspoétczynnika dla kata

skosu réwnego 45°. Sposéb realizacji tej metody przedstawiono na rys. 5.83.
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odksztalcen tensometréw w funkcji przeciazenia pionowego
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Dodatkowa zaleta opisywanej metody jest wizualizacja wptywu kata skosu krawedzi natar-
cia skrzydtla na rejestrowane odksztatcenia, a co za tym idzie obcigzenia oraz wartosci wyzna-
czanego zuzycia zmgczeniowego. Na podstawie przedstawionego przyktadu widaé, ze kazdy

stopien roznicy w ustawieniu skrzydta wplywa na zmiang¢ obciazen o ok. 2%.

Warto jednak zaznaczyC, ze metod¢ t¢ mozna stosowaé jedynie w ograniczonym zakresie
katéw skosu krawedzi natarcia ruchomej czgsci skrzydta, dla ktérej dopuszczalne jest zastoso-
wanie liniowego uproszczenia. Ograniczenie to wynika, zarowno z ruchu zewngtrznej czgsci
skrzydta po tuku, jak rowniez w wyniku dodatkowej zmiany w konfiguracji skrzydta, np. neu-

tralnego ustawienia lotek.

W tabeli 5.16 przedstawiono przyktadowe wartoSci parametréw rownan regresji liniowej od-
ksztalcenia tensometréw nasady skrzydet T2 i T6 w funkcji przeciazenia pionowego n, dla jed-

nego z samolotow.

Tabela 5.16. Przyktadowe parametry rownania regresji liniowej kanatléw tensometrycznych na-

sady skrzydta T2 i T6 dla jednego z samolotéw

a b r

T2 29491 16,49 0,9979
T6 284,74 22,33 0,9976

Wyznaczenie wspétczynnikéw kierunkowych umozliwia przystapienie do dalszych etapéw
skalowania, przy czym, w zaleznosci od jego celu skalowania, bgdzie to wyznaczenie dopusz-
czalnych odksztalcen w miejscach lokalizacji czujnikéw dla monitorowania przekroczen eks-
ploatacyjnych lub wyznaczenie modelu przejScia pomigdzy odksztalceniami a obcigzeniami
lub naprezeniami realizowanymi w trakcie proby zmeczeniowej dla monitorowania zuzycia

zmgczeniowego samolotu.

Po wykonaniu skalowania czujnikow tensometrycznych nasady skrzydta przystapiono do we-
ryfikacji wptywu kalibracji na wyznaczane wartoSci zuzycia zmeczeniowego konstrukcji.
W tym celu wyznaczono wartosci zuzycia zmgczeniowego z wybranych lotéw réznych samo-
lotéw, zaréwno w oparciu o bazowe wartosci wskazan tensometréw, jak rowniez na podstawie

zapisOw poddanych skalowaniu.

W pierwszej kolejnoSci wyznaczono zuzycie zmgczeniowe w oparciu o bazowe dane. Biorac
jednak pod uwage, ze wystepuja réznice w liczbie i charakterze lotow dla kazdego z samolo-
tow poddanych analizie, co z kolei powoduje znaczne réznice w wyznaczonych warto$ciach
zuzycia zmeczeniowego dla poszczegdlnych samolotéw, dla utatwienia analizy poréwnawczej
pomigdzy samolotami, wyniki przedstawiono w postaci wzglednej (za 100% przyjgto wartosci

wyznaczone na podstawie n, z SMO). Zostalo to zobrazowane w tabeli 5.17 1 narys. 5.84.
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Tabela 5.17. Wzgledne zuzycie zmgczeniowe dla poszczegdlnych samolotéw (za 100% przyjeto

warto$ci wyznaczone na podstawie n, z SMO)

Nr samolotu

305 308 508

n, Tester U3L. 72,27 99,88 92,34
n, SMO 100 100 100

Tensometr T2 176,77 218,15 179,36
Tensometr T6 152,49 168,44 127,19

Wzgledne zuzycie zmgczeniowe za 100%
przyjeto warto§¢ wyznaczong na podstawie 7,

z SMO
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Samoloty uwzglednione w analizie

Rysunek 5.84. Wzgledne zuzycie zmegczeniowe w zaleznosSci od Zrédta danych

dla poszczegdlnych samolotéw (za 100% przyjeto warto$¢ zuzycia zmgczeniowego

wyznaczong na podstawie n, pochodzacych z rejestratora SMO)

Wyraznie widaé, ze wyniki otrzymane na podstawie czujnikow tensometrycznych stanowia

pomigdzy 125% a 220% wartoSci uzyskanych na podstawie czujnika przeciazeni, a ponadto

wystepuja bardzo znaczace roznice pomigedzy poszczegdlnymi samolotami, a nawet stronami

tego samego samolotu.

Po wyznaczeniu wspotczynnikéw kierunkowych mozliwe bylo przeliczenie zuzycia zmecze-

niowego uzyskanego na podstawie czujnikéw tensometrycznych, wzgledem obciazen z proby

zmeczeniowej. Oznacza to, ze obliczenia na podstawie danych z tensometréw odpowiadaja

185



ROZDZIAE 5. PRZEBIEG BADAN I ANALIZA WYNIKOW

warunkom obliczania zuzycia zmegczeniowego na podstawie danych z czujnikéw przecigzen.
W tym celu amplitudy i wartosci $Srednie cykli odksztalcen przeliczono na ekwiwalentne prze-
ciazenia pionowe w warunkach préby zmeczeniowej, a nastgpnie na ich podstawie wyznaczono

zuzycie zmgczeniowe analogicznie jak dla n; z rejestratoréw Tester U3L 1 SMO.

Wyniki obliczen zuzycia zmgczeniowego po przeskalowaniu przedstawione zostaty w tabeli
5.18 oraz na rys. 5.85. Ponownie, w celu lepszego poréwnania otrzymanych wynikéw pomig-
dzy samolotami, zostaly przedstawione w postaci wzglednej (za 100% przyjeto wartoSci wy-

znaczone na podstawie n, z SMO).

Tabela 5.18. Wzgledne zuzycie zmgczeniowe dla poszczegdlnych samolotéw po skalowaniu

kanatéw T2 1 T6 (za 100% przyjeto wartosci wyznaczone na podstawie n, z SMO)

Nr samolotu

305 308 508

n, Tester U3L 72,27 99,88 92,34

n, SMO 100 100 100
Tensometr T2 Skal. 75,52 80,70 84,46
Tensometr T6 Skal. 74,71 83,54 91,40
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Rysunek 5.85. Wzgledne zuzycie zmeczeniowe w zaleznosci od Zrédta danych
dla poszczegdlnych samolotéw po skalowaniu (za 100% przyjeto warto$¢ zuzycia

zmgczeniowego wyznaczong na podstawie n, pochodzacych z rejestratora SMO)
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Analiza wynikéw w takiej formie wykazuje znaczaco wigksza zgodno$¢ zuzycia zmecze-
niowego wyznaczonego na podstawie przeciazenia pionowego n, i czujnikow tensometrycz-
nych. Ponadto, wyeliminowane zostaly bardzo znaczace r6znice pomigdzy zuzyciem zmegcze-
niowym dla poszczegdlnych samolotéw i skrzydet tego samego samolotu. Wyniki, na podsta-
wie przeskalowanych danych z czujnikéw tensometrycznych, przyjmuja wartosci na poziomie

od 75% do 92% wartosSci obliczonych na podstawie zapisow n, z SMO.

5.4.6. Analiza zgodnosSci i wrazliwosci zaproponowanego podejScia na czyn-

niki powodujace zmiane obciazen i zuzycia zmeczeniowego skrzydel

Kolejnym krokiem byto przeprowadzenie analizy wptywu poszczeg6lnych czynnikéw na ob-
cigzenia konstrukcji 1 wartoSci zuzycia zmeczeniowego samolotu. Analiza ta miata za zadanie,
zaréwno zweryfikowaé wrazliwos¢ zaproponowanego podejscia, jak réwniez okresli¢ czynniki
o istotnym wplywie na obciazenia wystgpujace u nasady skrzydet. Drugi ze wspomnianych
aspektow jest szczegdlnie istotny w przypadku ewentualnego opracowania doktadniejszego mo-
delu obciazen konstrukcji, w oparciu o dane z poktadowego rejestratora parametrow lotu Tester
U3L, co zostalo szerzej opisane w punkcie 5.2. Ponadto, analiza ta ma pozwoli¢ na weryfi-
kacje przyjetego podejScia wzgledem aktualnie wykorzystywanej na samolocie Su-22 metody

monitorowania zuzycia zmgczeniowego opisanej w rozdziale 3.

5.4.6.1. Analiza wplywu operacji naziemnych na obciazenia i zuzycie zmeczeniowe skrzy-
del

Pierwszym aspektem poddanym analizie byl wptyw operacji naziemnych na wyznaczane
obciazenia 1 wartoSci zuzycia zmeczeniowego skrzydel. Uwzglednienie tego czynnika zostato
podyktowane obserwacja zaleznos$ci pomigdzy wskazaniami odksztatcein w kanatach tensome-
trycznych, wzgledem przeciazenia pionowego n, z SMO. Na rys. 5.86 przedstawiono odksztat-
cenia tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji n, z SMO z naniesionym kolorami odksztalce-

niami tensometru podwoziowego T4.

Na omawianym wykresie wyraznie wida¢ zaznaczony na niebiesko i zielono obszar duzego
obciazenia goleni podwozia, mocno odbiegajacy od fazy lotu, zaznaczonej kolorem z6ttym.
Z tego powodu wybrano fragmenty zapiséw odpowiadajace operacjom naziemnym (starty, 13-
dowania i kotowania) oraz wyliczono korespondujace z nimi wartoSci zuzycia zmeczeniowego.
Wyniki przedstawiono w tabeli 5.19 oraz na rys. 5.87 w postaci wzglednej (za 100% przyjeto
warto$ci wyznaczone na podstawie n, z SMO). Ze wzgledu na opisany powyzej wplyw ska-
lowania na warto$ci wyznaczanego zuzycia zmg¢czeniowego wyniki wyznaczone na podstawie

tensometrow nasady skrzydet T2 1 T6 uwzgledniaja juz proces kalibracji. Dodatkowo, aby le-
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piej pokaza¢ wptyw zmian obciazenia podwozia na charakter pracy skrzydta, na rys. 5.88 po-

kazano odksztatcenia tensometru nasady skrzydta w funkcji n, z SMO z naniesionym kolorami

odksztalceniami tensometru wezta podwozia dla wybranych z danych operacji naziemnych.
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Odksztatcenia tensometru nasady skrzydta T2 [pstr]
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2 3 4

Przecigzenie pionowe #; [-]

Rysunek 5.86. Odksztalcenia tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji n, z SMO

z naniesionym kolorami odksztalceniami tensometru wezta podwozia T4

- 200

Odksztatcenia tensometru wezta podwozia T4 [pstr]

Tabela 5.19. Wzgledne zuzycie zmeczeniowe dla poszczegdlnych samolotow zrealizowane

w trakcie operacji naziemnych (za 100% przyjeto wartoSci wyznaczone na podstawie n, z SMO)

Loty bez podwieszen - operacje naziemne

Nr samolotu

1 2 3

n; Tester U3L 28,78 1,29 8,14
n, SMO 100 100 100
Tensometr T2 Skal. 46,31 78,81 59,49
Tensometr T6 Skal. 45,30 87,88 60,81
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Rysunek 5.87. Wartos¢ wzglednego zuzycia zmegczeniowego dla poszczegdlnych samolotéw
zrealizowane w trakcie operacji naziemnych (za 100% przyjeto wartoSci wyznaczone

na podstawie n; z SMO)
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Rysunek 5.88. Odksztalcenia tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji n, z SMO
z naniesionym kolorami odksztalceniami tensometru wezta podwozia T4 dla operacji

naziemnych
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Na rys. 5.87 wida¢ znaczaco wigksze réznice pomigdzy warto§ciami zuzycia zmegczenio-
wego obliczonymi na podstawie danych n, z SMO i kanatéw tensometrycznych, co spowodo-
wane jest wprowadzaniem obcigzenn punktowo, przez golenie podwozia umieszczone stosun-
kowo blisko weztéw mocowania skrzydet do kadtuba, a co za tym idzie generujace mniejszy
moment gnacy nasady skrzydel, niz w warunkach lotu. Ponadto wyraznie wida¢ brak czuto-
Sci zapisOw n, z rejestratora Tester U3L przy matych wartos$ciach tego parametru, co zostato

szerzej opisane w punkcie 5.3.4.

Udzial zuzycia zmeczeniowego wyznaczonego dla operacji naziemnych zostal pokazany
w tabeli 5.20 i stanowi od 0,1 do 0,5% catkowitego zmgczenia dla analizowanych lotéw bez pod-
wieszen, w zwiazku z czym dalszej analizie poddano jedynie stany lotne. Tak maty udziat wy-
nika, zaréwno z nieznacznego udziatu czasowego operacji naziemnych (przedstawionego w ta-
beli 5.21 ), jak rowniez z matej amplitudy cykli zmegczeniowych rejestrowanych w tej fazie

1 nie wptywa on znaczaco na catkowite wyniki.

Tabela 5.20. Udziat zuzycia zmegczeniowego uzyskanego dla operacji naziemnych wzgledem
catkowitego zuzycia zmeczeniowego z analizowanych lotéw dla poszczegdlnych samolotow

i Zrédet danych wyrazony w %

Loty bez podwieszeri - operacje naziemne

Nr samolotu

1 2 3
n; Tester U3L 0,120 0,005 0,017
n; SMO 0,301 0,386 0,196

Tensometr T2 Skal. 0,185 0,376 0,138
Tensometr T6 Skal. 0,183 0,406 0,130

Tabela 5.21. Czasowy udziat operacji naziemnych i stanéw lotnych w analizowanych zapisach

z lotéw wyrazony w %

Nr samolotu

1 2 3

Operacje naziemne 2,42 14,38 2,28
Stany lotne 97,58 85,62 97,72

190



ROZDZIAE 5. PRZEBIEG BADAN I ANALIZA WYNIKOW

5.4.6.2. Analiza wplywu kata skosu krawedzi natarcia skrzydla na obciazenia i zuzycie

zmeczeniowe konstrukcji

Kolejnym etapem pracy byla ocena wptywu kata skosu krawedzi natarcia ruchomej czesci
skrzydet y na wzajemne relacje zuzycia zmegczeniowego wyznaczanego na podstawie przecia-
zenia pionowego n;, i odksztalcen czujnikéw tensometrycznych nasady skrzydet T2 i T6. Pierw-
szym rozwazanym aspektem bylo okreSlenie procentowego udziatu czasu lotéw z poszcze-
g6lnymi ustawieniami katéw skosu krawedzi natarcia skrzydia y, co zostato przedstawione
w tabeli 5.22. Na rys. 5.89 oraz, w celu lepszej wizualizacji, na wykresie tréjwymiarowym
na rys. 5.90, przedstawiono relacje pomigedzy odksztalceniami czujnika tensometrycznego na-
sady lewego skrzydta T2 w zaleznoSci od przecigzenia pionowego n. i kata skosu krawedzi

natarcia skrzydta y.

Tabela 5.22. Procentowy udziat czasOw lotow w poszczegélnych przedziatach kata skosu kra-

wedzi natarcia skrzydta y dla poszczegdlnych samolotéw

Nr samolotu

X 1 2 3

30° 70,63 59,40 70,97
31°-44° 047 1,01 044
45°-50° 28,33 39,52 28,01
51°-62° 0,05 0,04 0,04

63° 0,51 0,03 0,54

Analiza wynikéw udziatu czasu lotow z poszczeg6lnymi ustawieniami katow skosu krawe-
dzi natarcia skrzydta y wyraZnie pokazuje, iz istotne z punktu wyznaczania zuzycia zmegcze-
niowego sa jedynie ustawienia kata skosu skrzydet 30° oraz przedziat 44°-50°. Pozostate usta-
wienia mozna pominaé, zaréwno ze wzgledu na zaledwie 2% udziat w czasie lotéw, jak réwniez
na wyraznie mniejsze wartoS§ci zmian n, i odksztalcen w stosunku do katéw 30°
1 44°-50°. Ustawienia skosu krawedzi natarcia w przedziatach 31°-44° 1 51°-62° sa jedynie
stanami przejSciowymi, podczas ktérych nie wykonuje si¢ istotnych manewréw, natomiast usta-
wienie 63° jest wykorzystywane jedynie przy lotach z predkos$cia naddZzwigkowa i manewro-
wania na ziemi. Przedstawiony udzial procentowy czaséw lotdw zostal wyznaczony jedynie
na podstawie analizowanej grupy lotéw i nie odzwierciedla doktadnie Sredniego profilu eks-
ploatacji wszystkich samolotéw Su-22. Wnioski z tej analizy znajduja jednak potwierdzenie

w analizach przeprowadzonych na potrzeby realizacji proby zmgczeniowe;.

191



ROZDZIAE 5. PRZEBIEG BADAN I ANALIZA WYNIKOW

1600 —

1400

1200

1000

600

400

200

1 1 1 1 | 30
0 1 2 3 4 5 6

Odksztatcenia tensometru nasady skrzydta T2 [pstr]
g

Przeciazenie pionowe n; [-]

Rysunek 5.89. Odksztatcenia tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji n, z rejestratora SMO

z naniesionym kolorami katem skosu krawedzi natarcia ruchomej czgsci skrzydta y
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Rysunek 5.90. Odksztalcenia tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji n, z rejestratora SMO

i kata skosu krawedzi natarcia ruchomej czgsci skrzydta y

Kat skosu krawedzi natarcia skrzydta y [°]

Kat skosu krawedzi natarcia skrzydta y [°]
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Do szczegétowej analizy zostaly zakwalifikowane ustawienia kata skosu krawedzi natar-
cia skrzydta y = 30° oraz przedziat katéw 44°-50°, reprezentujacy ptynny charakter operacji
zmiany kata skosu dla nominalnego ustawienia 45°. O ile w przypadku y = 30° jest to stan
krancowy, a przez to tatwy do ustawienia, to w przypadku kata skosu 45° bezstopniowa regu-
lacja, monitorowana jedynie za pomoca wskaznika w kabinie pilota, implikuje wigksza réznice
w ustawieniu kata skosu ruchomej czgsci skrzydta, co jest wyraznie widoczne na wykresie
rys. 5.90.

Kolejnym etapem prac byto pordwnanie warto§ci wyznaczonego zuzycia Zzmeczeniowego
dla stanéw lotnych z katem skosu krawedzi natarcia skrzydta 30°. W tym celu w tabeli 5.23
przedstawiono wyniki wyznaczonego zuzycia zmegczeniowego dla tej fazy lotéw w formie
wzglednej (za 100% przyjeto wartosci obliczone na podstawie przeciazenia pionowego n,

z SMO). Dodatkowo, w celu lepszej wizualizacji, wyniki te zostaty przedstawione na rys. 5.91.

Tabela 5.23. Wzgledne zuzycie zmgczeniowe dla poszczegdlnych samolotow zrealizowane
w trakcie stanow lotu z katem skosu krawedzi natarcia skrzydta y = 30° (za 100% przyjeto

warto$ci wyznaczone na podstawie n, z SMO )

Loty bez podwieszen y = 30°

Nr samolotu

1 2 3
n, z Tester U3L 64,35 4,08 25,21
n, z SMO 100 100 100

Tensometr T2 Skal. 151,38 178,24 190,67
Tensometr T6 Skal. 166,83 207,52 197,31

Dla omawianego kata skosu krawedzi natarcia wyraznie widaé znaczaco wigksze warto-
Sci zuzycia zmegczeniowego wyznaczonego na podstawie danych kanaléw tensometrycznych
nasady skrzydia T2 i T6, wzgledem wynikéw obliczonych na podstawie n, z SMO. Réznice
mieszcza si¢ w zakresie od 50 do 110%. Podstawa do wyjasnienia takich réznic jest wykres od-
ksztalcen tensometru nasady skrzydta w funkcji przeciazenia pionowego n, z naniesiona linia
trendu dla warunkow odpowiadajacych probie zmeczeniowe], przedstawiony na rys. 5.92. Wi-
da¢ réwniez wyraZnie, ze wartosci uzyskane dla zapiséw n, z rejestratora Tester U3L stanowia

zaledwie od 4 do 64% wartoSci otrzymanych na podstawie danych z SMO.
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Rysunek 5.91. Wzgledne zuzycie zmegczeniowe dla poszczegdlnych samolotéw zrealizowane
w trakcie standw lotnych z katem skosu krawedzi natarcia skrzydta y = 30° (za 100% przyjeto

warto$ci wyznaczone na podstawie n, z SMO)
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Rysunek 5.92. Odksztalcenia tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji n, z SMO z naniesiong

kolorem czerwonym linig trendu dla warunkéw préby zmeczeniowej
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Analiza powyzszych danych jednoznacznie pokazuje wyraZnie wyzsza wartoS¢ wspolczyn-
nika nachylenia krzywej odksztalcenia tensometru T2 w funkcji n, z SMO dla kata skosu kra-
wedzi natarcia skrzydta y=30°, wzgledem warto$ci wyznaczonych w warunkach odpowiada-
jacych probie zmeczeniowe]j 1 przeprowadzonemu skalowaniu. Spowodowane jest to zwigksze-
niem rozpigtosci skrzydet i innym rozktadem sity nosnej wzdtuz ich rozpigtosci. Dodatkowym
czynnikiem jest zwigkszenie powierzchni plata oraz poprawa charakterystyk aerodynamicz-
nych zewngetrznych czgSci skrzydta dla mniejszych katéw skosu (patrz rys. 5.13). Wszystkie
te czynniki implikuja powstawanie wigkszego momentu gnacego w rejonie nasady skrzydet,
gdzie zamontowane s3 czujniki tensometryczne, a co za tym idzie wystgpowanie wigkszych
wartoSci odksztalcen dla analogicznych wartosci przeciazen pionowych n,. Wymienione czyn-
niki determinuja znaczaco wigksze warto$ci wyznaczonego zuzycia zmegczeniowego uzyska-
nego na podstawie danych z tensometrow nasady skrzydet T2 1 T6 w pordwnaniu z wartoSciami

obliczonymi na podstawie ..

Analiza wykreséw pozwala réwniez na wyjasnienie wynikéw uzyskanych na podstawie da-
nych n, z rejestratora Tester U3L.. Na wykresie wida¢ zmiany wartosci przecigzenia pionowego
n; jedynie do wartosci do 3,3, przy czym sa to pojedyncze cykle, a wigkszo§¢ danych mie-
Sci sig¢ w zakresie n, < 2, co stanowi analogi¢ do przypadku operacji naziemnych, dotyczaca
charakterystyk czujnika przeciazen bgdacego Zrodiem sygnatu dla rejestratora parametréw lotu
Tester U3L i wystgpujacych ograniczen w czuloSci tego czujnika w tym zakresie przeciazef,
co zostato juz wykazane w rozdziale 5.3.4.

Kolejna implikacja, wynikajaca z matych amplitud cykli obciazen dla kata skosu 30°,
jest udzial zuzycia zmgczeniowego obliczonego dla tej konfiguracji kata skosu wzgledem catko-
witego zuzycia zmeczeniowego ze standw lotnych. Wyniki te zostaly przedstawione
w tabeli 5.24 i narys. 5.93.

Tabela 5.24. Udzial zuzycia zmeczeniowego w zaleznosci od Zrédta danych dla poszczeg6lnych
samolotéw zrealizowane w trakcie stanéw lotnych y = 30° w calkowitym zuzyciu zmegczenio-

wych dla analizowanych lotéw wyrazone w %

Loty bez podwieszen y = 30°

Nr samolotu

1 2 3

n, z Tester U3L 2,78 0,0696 0,591
n, z SMO 3,14 1,71 2,17
Tensometr T2 Skal. 6,34 3,85 4,96
Tensometr T6 Skal. 7,06 4,31 475
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Rysunek 5.93. Udziat zuzycia zmeczeniowego w zaleznosci od Zrédia danych
dla poszczegdlnych samolotéw zrealizowane w trakcie stanéw lotnych y = 30° w catkowitym

zuzyciu zmeczeniowych dla analizowanych lotéw wyrazone w %

Otrzymane wyniki pokazuja, ze nawet dwukrotnie wigksze wartoSci wyznaczonego zuzy-
cia zmgczeniowego, uzyskanego na podstawie danych z czujnikéw tensometrycznych wzgle-
dem danych n, z SMO, w ujeciu globalnym, odpowiadaja jedynie za maksymalnie 4% roznicy
w wynikach catkowitego zuzycia zmgczeniowego z analizowanych lotéw. Dodatkowym wnio-
skiem plynacym z analizy rys. 5.92, jest natomiast wyrazny rozrzut wynikéw, za co odpowiada
czgSciowo wplyw klap i pozostatosci paliwa, opisany w dalszej czgsci rozprawy.

Ponadto, wyznaczony udziat zuzycia zmegczeniowego dla ustawienia skrzydia y =30° wzgle-
dem wszystkich stanéw w locie, dotyczy jedynie analizowanej partii danych i nie nalezy
nim obejmowac wszystkich samolotéw Su-22 1 okreséw ich eksploatacji. Ograniczenie to wy-
nika, zaréwno z dopuszczalnych przeciazen eksploatacyjnych dla tej konfiguracji wynoszacych

n, =5, jak réwniez z wykorzystania w biezacej analizie jedynie lotow wysokomanewrowych.

Nastgpnym etapem prac byto poréwnanie wartosci zuzycia zmgczeniowego dla stanéw lot-
nych z katem skosu krawedzi natarcia skrzydia y = 45°, przy czym jest to wartos¢ nominalna,
w praktyce jest to przedziat od 44° do 50°. W tym celu, w tabeli 5.25 przedstawiono wyniki wy-
znaczonego wzglednego zuzycia zmegczeniowego dla tej fazy lotéw (za 100% przyjeto wartosci

wyznaczone na podstawie n, z SMO). Dodatkowo, w celu lepszej wizualizacji, wyniki te przed-
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stawiono na rys. 5.94. Analiz¢ danych dla omawianych stanéw przeprowadzono analogicznie

jak dla stanu y = 30°.

Tabela 5.25. Wzgledne zuzycie zmegczeniowe dla poszczegdlnych samolotow zrealizowane
w trakcie stanéw lotnych z katem skosu krawedzi natarcia skrzydta y = 45° (za 100% przy-

jeto warto$ci wyznaczone na podstawie n, z SMO)

Loty bez podwieszen y = 45°

Nr samolotu

1 2 3

n, z Tester U3L 72,72 102,03 93,83
n, z SMO 100 100 100

Tensometr T2 Skal. 72,02 76,91 80,51
Tensometr T6 Skal. 70,72 79,76 87,14
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Rysunek 5.94. Wzgledne zuzycie zmegczeniowe dla poszczegdlnych samolotéw zrealizowane
w trakcie stanéw lotnych z katem skosu krawedzi natarcia skrzydta y = 45° (za 100% przyjeto

warto$ci wyznaczone na podstawie n, z SMO)
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Dla omawianego przypadku wida¢ mniejsze wartoSci zuzycia zmeczeniowego wyznaczone
na podstawie danych z kanatéw tensometrycznych nasady skrzydet T2 i T6, stanowiace
od 71 do 87% zuzycia zmgczeniowego obliczonego na podstawie wartos$ci n, z rejestratora
SMO. Widoczne jest rOwniez, ze wyniki wyznaczone na podstawie zapisOw n, z rejestratora
Tester U3L sa zblizone tych obliczonych w oparciu o n, z SMO. Podstawa do wyjasnienia
tego zjawiska jest wykres odksztalcen tensometru zlokalizowanego w rejonie nasady skrzydta
w funkcji przeciazenia pionowego n, z SMO (rys. 5.95). Na wykresie tym naniesiono rOwniez
lini¢ trendu dla warunkéw odpowiadajacych probie zmeczeniowej. Dodatkowo, zamieszczono
wykres tréjwymiarowy odksztatcen tensometrow w funkcji n, z SMO 1 kata skosu krawedzi

natarcia skrzydta y (rys. 5.96).

Na podstawie przedstawionych danych wyraznie widaé, ze wigkszo$¢ lotéw odbywa sig¢
z katem skosu wigkszym, niz w wypadku warunkéw odpowiadajacych przeprowadzonej pro-
bie zmeczeniowej. Wplyw tego czynnika na warto$¢ obciazen zostal omowiony podczas opisu
procesu skalowania i wynosi on w tym przedziale katow skosu krawedzi natarcia ok. 2%
na kazdy stopien. Oznacza to, ze obciazenia struktury i odksztalcenia tensometréw na po-
czatku i konicu przedziatu moga si¢ r6znic¢ o ok. 10%. Taka réznica we wskazaniach obcigzen,
a co za tym idzie w amplitudach cykli, generuje r6znice w wyznaczonej wartoSci zuzycia zme-
czeniowego dochodzace do ok. 50%. Dodatkowym czynnikiem wptywajacym na rozrzut da-
nych widocznych na rys. 5.95 jest praca lotek, ktérych wptyw na obcigzenia skrzydta zostat

opisany w dalszej czgSci pracy.
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Rysunek 5.95. Odksztatcenia tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji n, z SMO
z zaznaczonym kolorami katem skosu skrzydla y i naniesiona kolorem czerwonym linig

trendu dla warunkéw proby zmeczeniowej dla stanéw lotnych y = 45°
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Rysunek 5.96. Odksztalcenia tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji n, z rejestratora SMO

i kata skosu krawedzi natarcia ruchomej czgsci skrzydta y dla stanéw lotnych y =45°

Zaobserwowano rowniez, ze dla omawianych stanéw lotnych wystepuje znaczna liczba cykli
obciazen o §rednich i duzych amplitudach. Implikuje to najwigkszy udzial omawianej konfigu-
racji skosu skrzydel y w catkowitej wartosci zuzycia zmgczeniowego. Wynika z tego przenie-
sienie réznic w zZuzyciu zmeczeniowym, wyznaczonym na podstawie réznych zrédet danych,

z analizowanego ustawienia, na zapisy z catych lotéw, a nie tylko ich fragmentow.

Udzial zuzycia zmeczeniowego obliczonego dla omawianego ustawienia skrzydet, wzgle-

dem wynikéw catkowitych ze stanéw lotnych, zostat przedstawiony w tabeli 5.26 i na rys. 5.97.

Tabela 5.26. Udzial zuzycia zmeczeniowego w zaleznosci od Zrédia danych dla poszczeg6lnych
samolotéw zrealizowane w trakcie stanéw lotnych y = 45° w catkowitym zuzyciu zmeczenio-

wych dla analizowanych lotéw wyrazone w %

Nr samolotu

1 2 3

n, z Tester U3L 96,18 98,80 98,67
n, z SMO 95,89 97,10 97,33
Tensometr T2 Skal. 92,30 94,28 93,96
Tensometr T6 Skal. 91,5 94,03 94,16
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Rysunek 5.97. Udzial zuzycia zmeczeniowego w zaleznosci od Zrddta danych
dla poszczegdlnych samolotéw zrealizowane w trakcie stanéw lotnych y = 45° w catkowitym

zuzyciu zmeczeniowych dla analizowanych lotéw wyrazone w %

Wyznaczony udziat zuzycia zmeczeniowego dla ustawienia skrzydia w przedziale 44°-50°,
wzgledem wszystkich stanéw lotnych, dotyczy jedynie analizowanej partii danych i nie nalezy
go rozciggaé na wszystkie samoloty Su-22 i caly okres ich eksploatacji. Ograniczenie to wy-
nika z wykorzystania w analizie przede wszystkim lotéw wysokomanewrowych. Dobér lotéw
do analizy podyktowany byl, zaréwno wysokim wspéiczynnikiem korelacji zapiséw z reje-
stratora Tester U3L. i SMO, jak réwniez mozliwosciami lepszego zobrazowania wptywu po-
szczegblnych parametréw, np. kata skosu krawedzi natarcia skrzydta na obciazenia w rejonie

lokalizacji czujnikéw tensometrycznych.

5.4.6.3. Analiza wplywu mechanizacji skrzydla na obciazenia i zuzycie zmeczeniowe kon-

strukcji

Kolejnym zadaniem bylo okreslenie wptywu uzycia mechanizacji skrzydta na zgodnos¢é war-
toSci obciazen i zuzycia zmgczeniowego wyznaczonego na podstawie danych z réznych Zrodet.
Analizg przeprowadzono na podstawie wybranych fragmentéw zapiséw dla kata skosu y=30°.
Podstawa do przyjecia takiego kryterium byt fakt, ze klapy zewnetrzne sa mozliwe do wychyle-

nia jedynie w takim potozeniu skrzydet oraz, ze dopuszczalna prgdkos¢ lotu z wypuszczonymi
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klapami jest ograniczona do V,, = 600 km/h. W samolocie Su-22 mechanizacja skrzydta wyko-
rzystywana jest jedynie do startu i ladowania, a nie do zwigkszenia mozliwoSci manewrowych
samolotu. W warunkach startu wychylane sa sloty 1 klapy przykadlubowe, natomiast do lado-
wania dodatkowo klapy zewnetrzne [42]. Rejestrator Tester U3L zapisuje jedynie informacje
o potozeniu klap wewngtrznych i slotéw, jednakze na podstawie dodatkowych informacji z re-
jestratora Tester U3L, np. o pozostalosci paliwa, mozliwe jest analizowanie obu wariantow
ustawienia mechanizacji skrzydta. Na rys. 5.98 przedstawiono odksztatcenia tensometru skrzy-
dlowego w funkcji n, z rejestratora SMO dla kata skosu krawedzi natarcia ruchomej czesci
skrzydta y=30° kolorem czarnym bez uzycia mechanizacji, kolorem niebieskim dla warunkéw
startowych, natomiast kolorem czerwonym dla konfiguracji do ladowania. Na wykresie wyraz-
nie wida¢, ze najmniejsze odksztalcenia uzyskano na zakresie startowym, co jest spowodowane
zmiang rozktadu sily nosnej na skrzydle i powstawaniem znacznej sily noSnej bezposrednio
przy kadlubie, co implikuje spadek momentu gnacego, a wigc réwniez odksztalcen, przy tym
samym n,, wzgledem wariantu bez mechanizacji. Rozklad uzyskany dla warunkéw ladowa-
nia jest stanem posrednim, natomiast stan bez mechanizacji wykazuje najwyzsze odksztalcenia

i amplitudy cykli.
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Rysunek 5.98. Odksztatcenia tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji n, z SMO dla stanéw
lotnych z katem skosu krawgdzi natarcia skrzydta y = 30° z zaznaczeniem kolorami

konfiguracji wychylenia mechanizacji skrzydta

Powaznym problemem w doktadniejszej analizie wplywu omawianego czynnika jest pozo-

stato$¢ paliwa, ktéra wywotuje réznice w obciagzeniu skrzydta dla tej samej wartoSci przeciaze-
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nia pionowego n,. Ponadto udziat czasu lotéw z wykorzystaniem mechanizacji skrzydta wynosi
30% catkowitego czasu dla ustawienia skrzydel na kat 30°. WyrazZnie widoczne jest rowniez
wystgpowanie w konfiguracji z klapami jedynie matych wartosci przecigzenia pionowego n,
i amplitud cykli obciazen.

Uwzgledniajac powyzsze czynniki i ograniczenia, postanowiono zrezygnowaé z przepro-
wadzenia analizy poréwnawczej zuzycia zmegczeniowego konstrukeji, gdyz otrzymane wyniki
bylyby catkowicie niemiarodajne. Ponadto, uwzgledniajac zakres zmiany przeciazen i odksztat-
cen oraz liczbe obserwowanych cykli i fazy lotu, w jakich wykorzystywana jest mechanizacja
skrzydta, nalezy domniemywac, ze jej wptyw na catkowite wyniki zuzycia zmeczeniowego jest
nieznaczny. Nalezy jednak zaznaczy¢, ze pomimo braku mozliwosci okreSlenia doktadnego
wplywu omawianych czynnikéw na wyniki zuzycia zmgczeniowego, analiza odksztatcen poka-
zuje wyraznie wrazliwo$¢ czujnikdw tensometrycznych nasady skrzydta T2 i T6 na wszystkie

czynniki wplywajace na obciazenia skrzydta.

5.4.6.4. Analiza wplywu wychylenia lotek na obciazenia i zuzycie zmeczeniowe konstrukcji

Analiz¢ wptywu wychylenia lotek na wartosci obciazen i zuzycia zmgczeniowego wyzna-
czanego na podstawie danych z czujnikéw tensometrycznych i przeciazenia pionowego n, prze-
prowadzono dla danych z katami skosu krawedzi natarcia skrzydet y od 44° do 50°. Przyjecie
do analizy tego zakresu y bylo podyktowane jego udzialem w catkowitym zuzyciu zmeczenio-
wym oraz wystgpowaniem duzych obciazen. Ponadto, jedynie dla tego ustawienia kata skosu
krawedzi natarcia skrzydet potozenie neutralne lotek wynosi 0°. Na rysunku 5.99 przedstawiono
odksztalcenia tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji n, z rejestratora SMO dla stanéw lot-
nych y 44°-50°, z zaznaczona linig trendu odpowiadajaca warunkom préby zme¢czeniowej oraz,
naniesionym kolorami, katami wychylenia lotki, natomiast na rysunku 5.100 pokazano wybrane
zapisy dla lotek wychylonych powyzej £3° wzgledem potozenia neutralnego.

Na rys. 5.99 1 5.100 wida¢ nieznaczny wplyw lotek na pochylenie krzywej odksztalcen
tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji n, z SMO, ktéry objawia si¢ jedynie zwigksze-
niem rozrzutu danych w zakresie malych wartosci przeciazenia pionowego n,. Nalezy jed-
nak nadmienié, ze obserwowane kierunki wywoltywanych zmian sg zgodne z fizyka zjawisk
powodowanych przez wychylenie lotek. Dla wigkszych zakreséw przeciazen wystepuja tylko
pojedyncze zapisy wykorzystania lotek, a ponadto ich wptyw na wyniki jest zdominowany
przez znaczenie kata skosu krawedzi natarcia skrzydla, co zostato opisane w punkcie 5.4.6.2.
Ponadto zmiana momentu gnacego skrzydta od sit aerodynamicznych zwiazana z wychyleniem
lotek jest czgSciowo kompensowana przez pojawiajace si¢ rOwnoczesnie obciazenia bezwiad-
nosciowe zwiazane z przyspieszeniami katowymi oraz ze zmiana efektywnego kata natarcia

zwiazanego ze sktadowa predkosci od ruchu obrotowego samolotu.
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Rysunek 5.99. Odksztatcenia tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji n, z SMO dla katow
skosu krawedzi natarcia skrzydta y 45-50° z zaznaczonym kolorami katem wychylenia lewe;j
lotki 6gr;
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Rysunek 5.100. Odksztalcenia tensometru nasady skrzydia T2 w funkcji n, z SMO dla katéw
skosu krawedzi natarcia skrzydta y 45-50° z zaznaczonym kolorami katem wychylenia lewej

lotki g1 po filtracji matych wartoSci wychylen

203



ROZDZIAE 5. PRZEBIEG BADAN I ANALIZA WYNIKOW

Obserwowalny wptyw lotek jest dodatkowo utrudniony przez niewielki udziat takich stanéw
w czasie lotow z katami skosu krawedzi natarcia skrzydetl y 44°-50°, wynoszacy jedynie 3%.
Ponadto najwigksze wychylenia wystgpuja przede wszystkim w zakresie matych wartosci prze-
cigzen. W zwiazku z powyzszym, analogicznie, jak dla analizy wptywu mechanizacji skrzydta,
zrezygnowano z przeprowadzenia badania zgodnos$ci zuzycia zmegczeniowego.

Warte jest jednak odnotowania, ze zarowno analiza wptywu uzycia mechanizacji skrzydta,
jak i wychylenia lotek, wykazata bardzo dobra czuto$¢ tensometrow na wszelkie zmiany konfi-
guracji wptywajace na moment gnacy skrzydta. Pozwala to wnioskowad, iz analogicznie bedzie
rowniez dla wptywu liczby Macha, ktérego analiza jest niemozliwa, ze wzgledu na brak reje-

stracji tego parametru na samolotach Su-22 UM3K.

5.4.6.5. Analiza wplywu podwieszen na obciazenia i zuzycie zmeczeniowe konstrukcji

Weczesniejsze analizy czynnikéw majacych wplyw na obciazenia konstrukcji skrzydta i jego
zuzycie zmegczeniowe wykazaty bardzo duzy wptyw kata skosu krawedzi natarcia skrzydia y.
Dodatkowo analiza dokumentacji i zapiséw w kwestii podwieszen zewngtrznych wykazala,
iz najlepiej skupic si¢ na zbiornikach podwieszanych, ze wzgledu na duzy zakres obciazen, r6z-
norodno$¢ w konfiguracji oraz znaczna czg¢stotliwo$¢ wystgpowania lotéw z tego typu podwie-
szeniami. Uwzgledniajac powyzsze czynniki uznano, ze optymalnymi warunkami do przepro-
wadzenia analizy wptywu podwieszen bedzie konfiguracja kata skosu krawedzi natarcia skrzy-
det y = 30°. Przyjecie takich warunkéw pozwala wyeliminowa¢ wplyw kata skosu skrzydta,
gdyz omawiana konfiguracja jest stanem granicznym dla ustawienia skrzydia i nie wystepuja
tu réznice w rzeczywistym kacie skosu stwierdzone dla nominalnego ustawienia y = 45°. Po-
nadto przyjecie tej konfiguracji pozwala na monitorowanie stanu zaraz po starcie, gdy zbiorniki

podwieszane sa petne i najmocniej wptywaja na obcigzenia konstrukcji.

Samga analiz¢ podzielono na 2 etapy. Pierwszy polega na okreSleniu wptywu podwieszen
na obciazenia konstrukcji, co pozwala lepiej zrozumie¢ czynniki decydujace o powodach réz-
nic w zuzyciu zmeczeniowym, natomiast drugi etap stanowi poréwnanie wartosci zuzycia zme-
czeniowego wyznaczonego dla lotow z powieszeniami i bez. Dodatkowa trudnoScia w prze-
prowadzaniu analizy jest niedostateczna informacja o konfiguracji podwieszen, co ma bardzo
istotne znaczenie dla generowanych obcigzen. Karta konfiguracji statku powietrznego (KKSP)
zazwyczaj nie definiuje, pod ktérymi weztami znajduja si¢ podwieszenia, a ponadto informuje
jedynie o zalozeniu lub zdjgciu zbiornikéw w danym dniu, bez informacji, przed ktérym wylo-
tem. Dodatkowo nie informuje o stopniu napelnienia zbiornikow podwieszanych. Ze wzgledu
na powyzsze, do doktadnej analizy wplywu podwieszen na obcigzenia wykorzystano dane
z lotéw badawczych wykonanych na potrzeby okreSlenia obcigzen do préby zmeczeniowej,

gdyz dla tych zapiséw nie ma zadnych niejasnosci dotyczacej konfiguracji. Ponadto, na podsta-
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wie danych z eksploatacji, przeprowadzono analiz¢ jakoSciowa w celu weryfikacji zaobserwo-
wanych zjawisk na wigkszej prébie danych z lotow.

W pierwszej kolejnosci przeprowadzono wyboér danych do opisanej konfiguracji i w tym
celu usunigto z zapisOw operacje naziemne. Nastgpnie wybrano loty z katem skosu krawedzi
natarcia skrzydet y = 30° 1 usunigto fragmenty lotu z wysunigtymi klapami, aby wyelimino-
waé wplyw tego czynnika na wyniki analizy. Dodatkowo, aby pomina¢ czynniki wypracowania
paliwa ze zbiornikéw skrzydtowych, dokonano filtracji danych o pozostatoSci paliwa, pozosta-

wiajac tylko dane z petnymi zbiornikami skrzydtowymi.

W dalszej kolejnosci wyznaczono relacj¢ pomigdzy odksztalceniem czujnikéw tensome-
trycznych nasady skrzydta T2 i T6, a przeciazeniem pionowym n, dla lotéw bez podwieszen
zewngetrznych, w oméwionej powyzej konfiguracji, bedacej punktem odniesienia. Ze wzgledu
na opieranie si¢ w analizie na zapisach z lotow badawczych wskazania n, pochodza z orygi-
nalnego czujnika przecigzen ale probkowanego z czestotliwoscia 20 Hz. Wykresy zaleznosci
odksztalcen tensometréw skrzydtowych T2 i T6 w funkcji przeciazenia pionowego n, z nanie-
siong na czerwono funkcja regresji liniowej przedstawiono na rys. 5.101 1 5.102. Analogicznie
operacje wykonano dla lotu z podwieszonymi pod kadlubem dwoma zbiornikami o pojemno-
Sci 850 litréw 1 lotu z podwieszonymi pod skrzydtami dwoma zbiornikami o pojemnosci 850
litréw. W celu lepszej wizualizacji i tatwiejszej analizy, na rys. 5.103 przedstawiono zbiorczy
wykres zaleznoSci odksztalcen tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji n, dla wszystkich

omawianych konfiguracji podwieszen zewngtrznych.
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Rysunek 5.101. Wykres zaleznoSci odksztatcen tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji

przeciazenia pionowego n, dla lotéw bez podwieszen z naniesiong na czerwono linig trendu
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Rysunek 5.102. Wykres zaleznoSci odksztatcen tensometru nasady skrzydta T6 w funkcji

przeciazenia pionowego n, dla lotéw bez podwieszen z naniesiong na czerwono linig trendu
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Rysunek 5.103. Zbiorczy wykres zaleznosSci odksztatcen tensometru nasady skrzydta T2

w funkcji przeciazenia pionowego n, dla analizowanych konfiguracji podwieszen
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Narys. 5.103 wyraznie widac, ze zbiorniki podwieszone pod skrzydtami nie wptywaja w za-
uwazalny sposéb na odksztatcenia tensometréw nasady skrzydta, a co za tym idzie, na obcia-
zenia. Wynika to z faktu, ze moment gnacy od dodatkowej sity no$nej potrzebnej do zréwno-
wazenia wzrostu masy jest kompensowany przez moment gnacy generowany przez obcigzenia
bezwtadnosciowe podwieszonego pod skrzydtem zbiornika. Ponadto, analiza wspétczynnikéw
regresji liniowej pokazuje, ze réznica wspdlczynnika kierunkowego dla danych bez podwieszen
i danych z lotéw ze zbiornikiem pod skrzydtami nie przekracza 0,5%. Z kolei warto$¢ wyrazu
wolnego rownania regresji waha si¢ w zakresie 2%—4% wartosci odksztalcen dla lotu z prze-
ciazeniem n, = 1. Sytuacja wyglada odmiennie dla podwieszen pod kadtubem — o ile warto$¢
wyrazu wolnego réwnania regresji utrzymuje si¢ na podobnym poziomie, to r6znica w wartosci
wspotczynnika kierunkowego wynosi juz 13%, co przeklada si¢ na wyraznie wigksze obcia-
zenia struktury, co dobrze wida¢ na rys. 5.103. Ponadto, wzrost wspétczynnika kierunkowego
dobrze odpowiada wzrostowi masy samolotu (o 12%). Nalezy jednak wspomnie¢, ze wplyw
ten w trakcie lotu zanika wraz z wypracowaniem paliwa i po opréznieniu zbiornikéw wynosi

juz jedynie okoto 1%.

Dla danych z eksploatacji przeprowadzono jedynie analiz¢ jakoSciowa. W tym celu wybrano
loty z czterema zbiornikami podwieszanymi i przedstawiono zalezno$¢ odksztalcenia tenso-
metru nasady lewego skrzydta T2 w funkcji n, z pozostatoscia paliwa naniesiong kolorami
narys. 5.104.
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Rysunek 5.104. Wykres zaleznoSci odksztatcen tensometru nasady skrzydta T2 w funkcji

przeciazenia pionowego n, z naniesiong kolorami pozostatoscia paliwa Q,
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Na wykresie tym wyraznie wida¢ zaznaczony kolorem z6tty obszar z pelnymi zbiornikami
pod kadlubem oraz niebieski obszar po wypracowaniu paliwa z omawianych zbiornikow.
Niebieski obszar nalezy uzna¢ za odpowiednik konfiguracji bez podwieszen, poniewaz masa
pustych zbiornikéw pod kadtubem wynosi jedynie ok. 1% normalnej masy startowej samolotu.
Natomiast znaczna liczba danych dla pelnej masy podwieszenia pod kadtubem wynika z kolej-
nosci wypracowywania paliwa, gdzie najpierw sa oprézniane zbiorniki pod skrzydtami, a do-
piero nastgpnie pod kadtubem. WyraZnie wida¢ analogiczny charakter relacji odksztalcen reje-

strowanych przez tensometry nasady skrzydta wzgledem n_, jak przedstawiono na rys. 5.103.

Na podstawie lotow uwzglednionych w analizie wyznaczono zuzycie zme¢czeniowe dla po-
szczegblnych konfiguracji samolotu. Celem tych prac byto okreSlenie wptywu podwieszen
na warto$¢ wyznaczanego zuzycia zmgczeniowego samolotu. W tym celu dane z rejestratorow
poddano obrébce w sposdb analogiczny, jak w poprzednich punktach. Ze wzgledu na réznice
w liczbach i charakterze lotow, wystepuja znaczne réznice w wyznaczonym zZuzyciu zmeczenio-
wym dla poszczegdlnych konfiguracji. W zwiazku z tym, dla ulatwienia analizy wptywu kon-
figuracji, wyniki przedstawiono w postaci wzglednej (za 100% przyjeto wartosci wyznaczone
z n;). Wyznaczone wartoSci zuzycia zmgczeniowego przedstawiono w tabeli 5.27

inarys. 5.105.

Dla zwigkszenia czytelnoSci danych, wyznaczenie obcigzen na podstawie przeciazenia pio-
nowego n, zrealizowano z wykorzystaniem wspétczynnika kierunkowego regresji liniowej czuj-
nikéw tensometrycznych nasady skrzydta T2 1 T6 w funkcji n, dla ustawienia kata skosu kra-
wedzi natarcia skrzydet y = 30° bez podwieszen zewnetrznych. Decyzja taka zostala podjeta,
aby wyeliminowa¢ znaczny wptyw kata skosu krawedzi natarcia skrzydta na obciazenia i reje-
strowane odksztatcenia (aspekt ten zostat szeroko opisany wczes$niej). Pozwala to na analizo-
wanie czystego wplywu obciazen zwiazanych ze zmiang konfiguracji podwieszen na zuzycie

zmeczeniowe skrzydta.

Tabela 5.27. Wzgledne zuzycie zmgczeniowe dla poszczegdlnych konfiguracji samolotu

(za 100% przyjeto wartoSci wyznaczone na podstawie 7;)

Konfiguracja

Bez podwieszen 2x850 pod kadtubem 2x850 pod skrzydtami

n; 100 100 100
T2 93,90 157,57 92,11
T6 88,50 147,45 95,69
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Rysunek 5.105. Wzgledne zuzycie zmgczeniowe dla poszczegdlnych konfiguracji samolotu

(za 100% przyjeto wartoSci wyznaczone na podstawie n;)

Analiza wynikéw wyraZnie pokazuje zgodno$¢ pomigedzy zuzyciem zmgczeniowym dla kon-
figuracji bez podwieszen i z podwieszeniami pod skrzydtami. Nieznaczne réznice wynikaja
z doktadnosci wskazan czujnika n, (dane z lotéw badawczych bazuja na czujniku z rejestratora
Tester U3L), co zostalo juz opisane w punkcie 5.3.4. Nie wystepuja natomiast problemy zwia-
zane z rozdzielczoScia i czgstotliwoScia probkowania, gdyz zapisy tego parametru pochodza
z rejestratora KAM-500 (por. rozdziat 3). WyraZznie wigksze wartoSci przyjmuje zuzycie zme-
czeniowe otrzymane na podstawie czujnikéw tensometrycznych nasady skrzydta dla konfigura-
cji z podwieszeniem pod kadtubem. R6znica wynosi okoto 50%, co jest zgodne z oczekiwanym
wplywem zwigkszonych obcigzen. Otrzymane wyniki zuzycia zmeczeniowego dotycza jedynie
krétkiego fragmentu lotu, zaraz po starcie, gdy podwieszane zbiorniki paliwa sa petne. Efekt

ten zanika po ich wypracowaniu, co nastgpuje w pierwszej kolejnosci zaraz na poczatku lotu.

Doktadne wyznaczenie wplywu zbiornikdw na catkowite zuzycie zmeczeniowe jest na pod-
stawie posiadanych danych niemozliwe. Wynika to z braku doktadnych danych o konfigu-
racji podwieszen w trakcie eksploatacji, co zostato oméwione w punkcie 5.3.1. Ze wzgledu
na powyzsze mozna jedynie prébowaé oszacowaé¢ maksymalny potencjalny wpltyw zbiornikéw
na catkowite zuzycie zmeczeniowe konstrukcji. Na rys. 5.106 przedstawiono przebiegi prze-

cigzenia pionowego n, dla lotéw ze zbiornikami podwieszanymi napetnionymi powyzej 30%,
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anarys. 5.107 dla napetnienia zbiornikéw ponizej tej wartosci i po opréznieniu zbiornikéw.

Przecigzenie pionowe 7; [-]

| | | | | | | |
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9

Czas [s]

Rysunek 5.106. Przebieg przeciazenia pionowego n, dla lotéw ze zbiornikami podwieszanymi

napetnionymi powyzej 30%

Przecigzenie pionowe #; [-]

| | | | | | |
0 0.5 1 15 2 25 3 35 4

x108

Czas [s]

Rysunek 5.107. Przebieg przeciazenia pionowego n, dla lotéw ze zbiornikami podwieszanymi

napetnionymi ponizej 30% 1 po ich oproznieniu
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Na wykresach wida¢ wyraznie, ze pierwszy etap lotu do wypracowania paliwa ze zbiorni-
kéw podwieszanych jest zdecydowanie mniej intensywny i dominuja cykle o matych ampli-
tudach. Dopiero po wypracowaniu wigkszosci paliwa ze zbiornikéw podwieszanych manewry
staja si¢ intensywniejsze 1 wystepuja cykle zmgczeniowe o Srednich i duzych amplitudach, jed-
nakze dla tego obszaru wptyw zbiornikéw na wartoSci obciazen jest juz pomijalny. Aby lepie;j
zobrazowaé wplyw zbiornikow podwieszanych na wartoSci zuzycie zmgczeniowe z catych lo-
tow postuzono sig¢, analogicznie, jak w punkcie 5.3.1, analiza wptywu cykli o r6znej amplitudzie
na zuzycie zme¢czeniowe. Na rys. 5.108 przedstawiono wykres obrazujacy liczbe cykli zmecze-
niowych N i wyznaczane na ich podstawie zuzycie zmegczeniowe D; w zaleznoSci od amplitudy
cykli. Dla lepszego pokazania udzialu poszczegdlnych cykli w catkowitym zuzyciu zmeczenio-
wym z analizowanych lotéw, na rys. 5.109 przedstawiono wartoSci zuzycia zmg¢czeniowego D;
w zaleznoS$ci amplitudy cykli n, w formie kumulatywnej. Na wykresach tych wyraznie widac,
ze najistotniejsze z punktu zmeczenia konstrukcji sa czgsto wystepujace cykle o Srednich am-
plitudach oraz pojedyncze cykle o bardzo duzej amplitudzie. Dla danych z pelnymi zbiornikami
wystepuja jedynie pojedyncze cykle z przedzialu amplitud 1,25-2, a wszystkie pozostale mozna
zaliczy¢ do grupy cykli o matych amplitudach.
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Rysunek 5.108. Zestawienie liczby cykli N i zuzycia zmgczeniowego D; w zaleznosci

od amplitudy cykli n,
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Rysunek 5.109. Kumulatywny wykres zuzycia zmeczeniowego D; w zaleznoSci od amplitudy

cykli n, z zaznaczonym obszarem wptywu zbiornikéw podwieszanych

Powyzsze czynniki oznaczaja, ze fragmenty lotéw z pelnymi zbiornikami powoduja po-
wstanie cykli o amplitudach odpowiadajacych zuzyciu zmgczeniowemu stanowiagcym ok. 20%
jego catkowitej warto$ci w lotach bez podwieszen, co zaznaczono na rys. 5.109. Uwzgled-
niajac powyzsze czynniki, przy zatozeniu, ze zbiorniki sa zawsze podwieszone pod kadlubem
i w analizowanych fazach lotu sa catkowicie napetnione ich wplyw na catkowite zuzycie zme-
czeniowe wzrostby o 10%. Nalezy jednak pamigtaé, ze udziat lotéw z podwieszeniami stanowi
ok. 50% wszystkich lotéw, co ogranicza przyrost globalnego zuzycia zmeczeniowego do 5%.
Ponadto, nalezy uwzglednic, ze efekt zbiornikdw zanika po maksymalnie potowie lotu (wy-
pracowane paliwa) oraz zbiorniki nie zawsze sa podwieszane pod kadlubem. Powyzsze czyn-
niki wskazuja, ze uwzglednianie zbiornikéw i innych podwieszen ma szczegdlnie znaczenie
w przypadku analizy przekroczen eksploatacyjnych. Ponadto, pomimo przedstawionych wy-
nikéw analizy statystycznego wplywu podwieszen, nalezy uwzglednié, ze dopuszczalne za-
kresy lotéw z podwieszeniami mieszcza si¢ w zakresie przeciazen o Srednich wartoSciach,
co —uwzgledniajac mozliwe konfiguracje samolotu — moze powodowaé wystapienie cykli zmeg-
czeniowych o duzych amplitudach. Z tego powodu wskazane jest jednak uwzglednianie

tego czynnika w analizach zuzycia zmgczeniowego.
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6. Mozliwosci zwiekszenia dokladnos$ci mo-
nitorowania zuzycia zmeczeniowego sa-

molotow Su-22

Na podstawie prowadzonych badan i analiz mozna wskaza¢ metody zwigkszenia doktad-
nosci monitorowania zuzycia zmeczeniowego konstrukcji samolotu Su-22 z wykorzystaniem
zabudowanych systemow rejestracji. W zaleznoS$ci od wersji, samolot jest wyposazony jedynie
w pokladowy rejestrator parametréw lotu Tester U3L (dla wersji bojowej Su-22M4) lub systemy
Tester U3k 1 SMO (dla samolotéw szkolno-bojowych Su-22UM3K). Podziat ten determinuje

mozliwe do zastosowania sposoby monitorowania zuzycia zmg¢czeniowego konstrukcji.

Poktadowe rejestratory paramentéw lotu znajduja si¢ na wyposazeniu wszystkich samolo-
tow Su-22, co potencjalnie umozliwia wykorzystanie ich jako Zrédta danych dla wszystkich sa-
molotéw tego typu. Przeprowadzona analiza literatury oraz weryfikacja danych zapisywanych
w poktadowym rejestratorze parametréw lotu Tester U3E wykazata jednak liczne 1 powazne
przeszkody w wyznaczeniu na ich podstawie obcigzen struktury samolotu oraz jej zuzycia zmeg-
czeniowego. Brak jest migdzy innymi rejestracji czg$ci parametrow lotu, wykazanych w litera-
turze jako waznych dla wyznaczania obciazen konstrukcji a co za tym idzie jej zuzycia zme-
czeniowego, np. kata $lizgu, predkosci katowych, czy liczby Macha (na samolotach w wersji
UM3K).

Najpowazniejszym ze zidentyfikowanych probleméw jest zbyt mata doktadnos¢ zapisywa-
nych wartosci przeciazenia pionowego n.. Czynnik ten wptywa, zaréwno na doktadnos$¢ ewen-
tualnego modelu obciazen, jak réwniez na wyniki biezacych analiz zuzycia zmegczeniowego
przedstawionych w rozdziale 3. Problemy z doktadnoS$cig rejestracji wartoSci przeciazenia pio-
nowego n, wynikaja z kilku przyczyn:

* zbyt malej doktadnosci wskazan zabudowanego czujnika bedacego Zrédiem sygnatu,
* czestotliwosci probkowania parametrow wynoszacej tylko 1 Hz,

* niewystarczajacej rozdzielczoSci rejestrowanych danych, wynikajacych z zapisu

8-bitowego.
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Wymienione czynniki, szerzej opisane w punkcie 5.3.4, powoduja wystgpowanie bledow
o charakterze stochastycznym, przez co nie jest mozliwe skompensowanie ich wptywu w spo-

sOb numeryczny.

Ponadto ostatnie dwa czynniki wptywaja na doktadnosc¢ rejestracji wszystkich parametréw
szybkozmiennych oraz brak mozliwoSci wyznaczenia wiarygodnych wartosci predkosci kato-

wych samolotu na podstawie danych o katach pochylenia, czy przechylenia.

Powaznym ograniczeniem jest takze sposob ewidencjonowania danych o podwieszeniach,
co jest realizowane tylko za pomoca papierowych kart konfiguracji statku powietrznego 1 kart
Srodkéw bojowych, a dodatkowo zawartoS¢ pierwszej z tych kart nie pozwala na doktadng
identyfikacje¢ konfiguracji podwieszen i obliczenia masy samolotu w poszczegdlnych lotach

jedynie na tej podstawie.

W zwiazku z powyzszym opracowanie doktadniejszego sposobu wyznaczania zuzycia zme-
czeniowego struktury wylacznie na podstawie danych z pokladowego rejestratora lotow

Tester U3L jest bezzasadne, gdyz otrzymane wyniki nie bytyby wiarygodne.

Monitorowanie zuzycia zme¢czeniowego samolotu jest natomiast mozliwe na podstawie da-
nych z czujnikéw tensometrycznych systemu monitorowania obcigzen. System ten pozwala
na wyznaczenie obcigzen konstrukcji poprzez pomiar wywolywanych przez nie odksztatcen
struktury samolotu. Jest to najpowazniejsza zaleta wzgledem poprzedniego sposobu (wykorzy-
stania danych z rejestratora), w ktérym obcigzenia nie sa obliczane na podstawie mierzonych

odksztalcen, a wyznaczane na podstawie opracowanego modelu.

Metodg t¢ mozna zastosowac jedynie na samolotach Su-22UM3K, na ktérych sa zamonto-
wane czujniki tensometryczne systemu monitorowania obcigzen. Metoda ta bazuje na doswiad-
czeniach z lotéw badawczych, przeprowadzonych w ramach programu wydtuzenia resursu. Na-
lezy jednak zauwazy¢ ze, zgodnie z danymi z literatury oraz z wynikami przeprowadzonych
analiz, réznice wskazan czujnikéw tensometrycznych pomigedzy samolotami lub wskazaniami
czujnikéw zlokalizowanych symetrycznie na tym samym samolocie, moga wynosi¢ nawet 50%.

Zjawisko to zostalo zaobserwowane w toku eksploatacji SMO.

Dla wykorzystania wynikéw pomiaru odksztatcen skrzydet w miejscach instalacji czujnikéw
tensometrycznych do pomiaru rzeczywistych obcigzefi, a tym samym do obliczenia zuzycia
zmegczeniowego, konieczne jest wykonywanie okresowych skalowan tensometrow na kazdym
z samolotow. Najprostsza teoretycznie metoda kalibracji czujnikow jest przeprowadzenie skalo-
wania fizycznego tensometrow. Skalowanie takie w odniesieniu do skrzydta jest jednak skom-
plikowanym i czasochlonnym procesem, wymagajacym zaangazowania znacznej liczby os6b
oraz duzej iloSci wyposazenia, co powoduje wysokie koszty realizacji. Ponadto, na podstawie
przeprowadzonych prac tego typu w trakcie realizacji lotdéw badawczych Su-22, mozna stwier-

dzi¢, iz proces skalowania fizycznego skrzydet pozwala na pokrycie jedynie 15-20% eksplo-
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atacyjnego zakresu pracy czujnikéw tensometrycznych samolotéw tego typu. W zwiazku z po-
wyzszym konieczna jest ekstrapolacja wynikéw skalowania ktéra multiplikuje wpltyw wszyst-
kich ewentualnych btedéw i niedoktadnosci pomiarowych, ograniczajac tym samym doktad-
nos¢ uzyskiwanych danych o obciazeniach, co przeklada si¢ na wyniki obliczen zuzycia zme-

czeniowego.

6.1. Monitorowanie zuzycia zmeczeniowego na podstawie kom-
binacji danych z pokladowego rejestratora parametrow

lotu i systemu monitorowania obciazen

Zwigkszenie dokltadno$ci wyznaczenia zuzycia zmgczeniowego samolotu Su-22 mozliwe
jest poprzez wykorzystanie kombinacji danych z poktadowego rejestratora parametrow lotu

1 systemu monitorowania obcigzen.

Przy zastosowaniu takiej metody, podobnie jak poprzednio, warto$¢ obcigzen konstrukcji ob-
licza si¢ na podstawie wynikow pomiaréw wartoSci odksztalcen struktury, mierzonych za po-
moca czujnikéw tensometrycznych, jednak czujniki te sa kalibrowane w inny sposéb. Zrezy-
gnowano z pracochtonnej i kosztownej procedury okresowego skalowania fizycznego, a zapro-
ponowano skalowanie na podstawie kombinacji danych z rejestratora parametrow Tester U3L
1 systemu monitorowania obciazen, uzupetnionych o informacje na temat konfiguracji podwie-
szefi pozyskiwane z KKSP i KSB. Schemat omawianej metody monitorowania zuzycia zme-

czeniowego zostat przedstawiony na rys. 6.1

Sama koncepcja skalowania czujnikéw tensometrycznych w oparciu o dane z poktadowego
rejestratora parametréw lotu jest znana i opisana w literaturze przedmiotu [121, 118], jednak
sposob jej realizacji zostat oparty o nowa metodyke, uwzgledniajaca zmienny kat skosu krawe-
dzi natarcia skrzydetl analizowanego samolotu, jak i specyfik¢ wykorzystanych rejestratoréw,
co zostato szeroko opisane w rozdziale 5. Zasadnicza r6znica w stosunku do istniejacych spo-

sobow skalowania dotyczy dwoéch aspektow:
* wykorzystania ciaglych fragmentéw zapiséw z grupy lotéw w miejsce danych punkto-
wych,
* uwzglednienia wptywu zmiany kata skosu krawedzi natarcia skrzydta na obciazenia kon-

strukcji.
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Dane z czujnikow tensometrycznych systemu monitorowania obcigzen u nasady
skrzydet.

¥

Przeprowadzenie skalowania czujnikdéw tensometrycznych.
Wyznaczenie zalezno$ci pomigdzy przecigzeniem pionowym 7, a odksztatceniami
tensometréow u nasady skrzydet, w warunkach odpowiadajacych przeprowadzone;j

prébie zmeczeniowe].

4

Pomiar obcigzen konstrukcji na podstawie ekwiwalentnych n_ wyznaczanych
na podstawie zapiséw z czujnikdéw tensometrycznych SMO.

L 2

Monitorowanie zuzycia zmg¢czeniowego na podstawie wyznaczonych obcigzen
w oparciu o wyniki przeprowadzonej proby zmeczeniowe;.

Rysunek 6.1. Schemat metody monitorowania zuzycia zmgczeniowego na podstawie
kombinacji danych z poktadowego rejestratora parametréw lotu i systemu monitorowania

obciazen

Metodyka ta pozwala na przeprowadzenie skalowania pokrywajacego 80%—100% eksplo-
atacyjnego zakresu pracy czujnikéw tensometrycznych oraz ograniczenie wptywu czynnikéw
losowych, takich jak, np. podmuchy, czy inne zaburzenia lub niesymetrie optywu, na otrzy-
mane wyniki, co pozwala na znaczace zwigkszenie doktadnosci skalowania, wzgledem opisa-
nego w literaturze podejs$cia opartego jedynie na konkretnych stanach w locie, a co za tym idzie
wyznaczonych warto$ci obciazen i zuzycia zmgczeniowego. Ponadto dodatkowa zaleta opisa-
nej metody jest mozliwo$¢ przeliczenia, z jej zastosowaniem, archiwalnych danych od czasu
zabudowania na samolotach Su-22UM3K systemu monitorowania obcigzen. Umozliwia to ob-

liczanie warto$ci zuzycia zmg¢czeniowego samolotu z uwzglgdnieniem danych z tego okresu.

W zastosowanej metodzie czujniki tensometryczne pelnia funkcj¢ przelicznika dowolnego
stanu obciazen i konfiguracji samolotu (ustawienia skrzydet oraz rodzaju podwieszen i ich lo-
kalizacji) na ekwiwalentne przecigzenia pionowe odpowiadajace warunkom przeprowadzone;j
proby zmeczeniowej, pozwalajac dokladnie wyznaczaé i monitorowaC zuzycie zmgczeniowe
samolotow Su-22UM3K. Zatozenie to zostato zweryfikowane i potwierdzone w trakcie badan
wplywu na wyniki, uzyskane przy zastosowaniu proponowanej metody, czynnikéw determinu-

jacych lub wptywajacych na obciazenia skrzydta, takich jak:

* ustawienie kata skosu krawedzi natarcia ruchomej czgsci skrzydet,

* wychylenia organdéw sterowania,
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» wykorzystania mechanizacja skrzydta,

* konfiguracja podwieszen zewnetrznych i pozostatosci paliwa Q.

Metodyke skalowania czujnikéw tensometrycznych stosowang w proponowanej metodzie

przedstawiono na rys. 6.2.

Wyselekcjonowanie lotow w konfiguracji gtadkiej na podstawie KKSP i KSB.

\ 4

Synchronizacja zapisow z poktadowego rejestratora parametrow lotu Tester U3L
1 systemu monitorowania obcigzen.

A 4

Eliminacja zapisow biednie zsynchronizowanych lub o matym zakresie obcigzen.

4

Analiza danych w celu znalezienia fragmentow zapisow odpowiadajacych
warunkom przeprowadzonej proby zmeczeniowe.

¥

Wyznaczenie zalezno$ci pomiedzy przecigzeniem pionowym #_ a odksztatceniami
czujnikdéw tensometrycznych u nasady skrzydet.

Rysunek 6.2. Schemat zaproponowanej metodyki skalowania czujnikéw tensometrycznych

nasady skrzydta w oparciu o dane z rejestratoréw Tester U3L i SMO

Zdaniem autora jest to najdoktadniejsza metoda wyznaczania obciazen, a co za tym idzie,
monitorowania zuzycia zmgczeniowego konstrukcji samolotu Su-22 w oparciu o zabudowane
systemy rejestracji. Zastosowanie tej metody pozwala na uzyskanie efektu synergii dla danych
z rejestratora parametréw lotu i systemu monitorowania obciazen w celu zwigkszenia doktad-

nosci monitorowania zuzycia zmeczeniowego, potwierdzajac tym samym teze dysertacji.

6.2. Wytyczne do opracowania systemu monitorowania zuzy-
cia zmeczeniowego na podstawie danych z pokladowego
rejestratora parametrow lotu dla samolotow bez zabudo-

wanego SMO

Mozliwos$¢ zastosowania metody monitorowania zuzycia zmegczeniowego w oparciu o kom-

binacj¢ danych z rejestratorow TesterU3L. 1 SMO jest dostgpna jedynie dla samolotéw
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Su-22UM3K. W zwiazku z powyzszym, wyniki przeprowadzonych badan i analiz zostaty row-
niez wykorzystane do okreslenia wytycznych pozwalajacych na budowe¢ doktadniejszego mo-

delu obciazen konstrukcji samolotéw Su-22 na wersji bojowe;.

Opracowanie doktadniejszego modelu obciazen i zuzycia zmgczeniowego konstrukcji samo-

lotu dla wersji Su-22M4 jest mozliwe po spetnieniu okreslonych warunkéw:

* wymiana czujnika przecigzen pionowych n, na nowoczesniejszy, o wigkszej czuloSci
i bardziej liniowej charakterystyce,

» ewidencjonowanie konfiguracji podwieszefi w sposéb umozliwiajacy jej identyfikacje
dla kazdego lotu,

* stworzenie bazy danych konfiguracji podwieszen zewnetrznych potaczonej z baza danych

z lotéw,
» zwigkszenie czgstotliwosci i rozdzielczosci rejestracji parametréw lotu,

* dodanie rejestracji danych z odbiornika GPS dotyczacych potozenia samolotu w prze-

strzeni.

Ostatnie dwa warunki umozliwiaja potencjalne wyznaczenie czgsci brakujacych parame-
trow, takich jak kat slizgu, czy predkosci katowe. Rejestracja czasu z systemu nawigacji sateli-
tarnej pozwolitaby réwniez na doktadniejsza weryfikacje poprawnosci zapisow.

Realizacja czgéci z wymienionych postulatéw jest spetniona w zwiazku przeprowadzanym
aktualnie procesem wymiany poktadowych rejestratoréw parametréw lotu Tester U3L na sys-
temy S2-3a. Ponadto konieczne jest wyposazenie przynajmniej jednego samolotu wersji M4
w system monitorowania obcigzen, celem weryfikacji relacji pomigdzy obcigzeniami, a po-
szczegblnymi parametrami lotu oraz wyznaczenia wplywu liczby Macha na obciazenia kon-
strukcji skrzydta co nie byto mozliwe na samolotach wersji Su-22UM3K ze wzgledu na brak

rejestracji tego parametru.
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Cel naukowy niniejszej rozprawy stanowita weryfikacja mozliwosci opracowania doktad-
niejszej metody wyznaczania obcigzen oddziatywajacych na strukturg samolotu Su-22, umozli-
wiajaca zwigkszenie doktadnoSci monitorowania zuzycia zmgczeniowego dla statkéw powietrz-

nych tego typu, na podstawie zabudowanych systemow rejestracji.

Przeprowadzona analiza dostgpnej literatury wykazala, Ze istnieja nowoczes$niejsze metody
monitorowania zuzycia zmeczeniowego statkéw powietrznych, wzgledem przyjetych w pro-
gramie przedluzenia resursu samolotéw Su-22. Teoretycznie byto wigc mozliwe dalsze zwigk-
szenie doktadno$ci monitorowania zuzycia zmegczeniowego w oparciu o doktadniejsze metody
monitorowania obcigzen struktury nosnej, bazujace na zapisach z poktadowego rejestratora pa-

rametréw lotu lub tensometrycznym systemie monitorowania obcigzen konstrukcji.

W zwiazku z powyzszym konieczne bylo przeprowadzenie oceny wpltywu poszczegélnych
czynnikow oddziatywajacych na obciazenia konstrukcji samolotu oraz wptywu zastosowanych

metod pomiarowych na doktadno$¢ wyznaczania obciazen.

W pierwszej kolejnosSci przeprowadzone zostaly badania i analizy ukierunkowane na wy-
korzystanie danych z poktadowego rejestratora parametrow lotu Tester U3L. System ten za-
budowany jest na wszystkich samolotach Su-22, przy czym wystepuja pewne réznice w zapi-
sywanych danych w zaleznoSci od wersji samolotu. W ramach przeprowadzonych prac, maja-
cych na celu weryfikacje przydatnosci tych danych do monitorowania zuzycia zmegczeniowego
konstrukcji samolotu Su-22, dokonano analizy zapiséw z rejestratora Tester U3L oraz danych
z Systemu Monitorowania Obcigzen (SMO). Na wstepie przeprowadzono analizg istniejacych
rozwiazan tego typu stosowanych przez sity zbrojne réznych panstw, a zasadnicza czg$¢ pro-
wadzonych prac w tym etapie koncentrowata si¢ na weryfikacji wptywu poszczegdélnych pa-
rametrow lotu na obciazenia i wyniki wyznaczonego zuzycia zmgczeniowego, w kontekscie
doswiadczen z praktycznych aplikacji na innych typach statkéw powietrznych opisanych w li-
teraturze. Szczegdlne znaczenie miata analiza zapisOw przecigzenia pionowego n., co podykto-
wane bylo, zaré6wno znaczeniem tego parametru w modelach obciazen, jak rowniez w aktualnie

wykorzystywanym systemie monitorowania zuzycia zmeczeniowego.
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W ramach tych prac przeprowadzono nastgpujace analizy:

* zgodnoS$ci zapisOw przeciazenia pionowego n, rejestrowanego przez system Tester U3L
1 SMO, dodatkowo uzupetnione o weryfikacj¢ zgodnosci z sygnatami z czujnikéw tenso-

metrycznych,

* profili obciazen wyznaczonych na podstawie czujnikOéw przecigzenia z obydwu systemow
rejestraciji,

* zuzycia zmgczeniowego oraz jego sktadowych wyznaczonych na podstawie danych z sys-
teméw Tester U3L 1 SMO,

* wplywu czestotliwosci probkowania zapiséw na przebieg obciazer i wartoSci wyznaczo-
nego zuzycia zmeczeniowego,

* wptywu kwantyzacji zliczanych cykli obciazen na uzyskane wyniki zuzycia zmeczenio-

wego.

Ze wzgledu na zidentyfikowane liczne problemy z poprawnoscia i doktadnoS$cia zapiséw
z poktadowego rejestratora parametréw lotu Tester U3L., dotyczacych migdzy innymi przecia-
Zenia pionowego n,, oraz brakiem rejestracji czgsci istotnych parametréw, takich jak, np. liczba
Macha w samolotach Su-22UM3K, stwierdzono, ze w oparciu o takie dane nie jest mozliwe
zbudowanie dokladnego i wiarygodnego modelu obciagzen struktury.

W zwiazku z powyzszym przystapiono do drugiego etapu badan, ktérym byla weryfikacja
mozliwo$ci wykorzystania czujnikow tensometrycznych SMO do monitorowania zuzycia zme-
czeniowego. W tym celu, w pierwszej kolejnosci, przeprowadzono analiz¢ literatury opisuja-
cej praktyczne aplikacje takiego rozwiazania. Literatura przedmiotu uznaje wykorzystanie da-
nych z czujnikéw tensometrycznych za najlepsza i najdoktadniejsza metodg pomiaru obciazen
i monitorowania zuzycia zmg¢czeniowego samolotéw, jednakze zastosowanie jej na samolotach
Su-22 jest ograniczone, ze wzgledu na zabudowg SMO jedynie na wariancie szkolno-bojowym
UM3K. Nalezy zaznaczy¢, ze samoloty tej wersji maja jednak skumulowany nalot najwigkszy
sposrdéd calej floty Su-22 i najmniejsza rezerwe pozostatej trwatoSci zmeczeniowej. Ponadto,
najpowazniejsze ograniczenie omawianej metody zwiazane jest ze znaczacym rozrzutem wyni-
kéw pomigdzy poszczegdlnymi samolotami, wymuszajacym przeprowadzanie okresowych ska-
lowan czujnikéw na kazdym z samolotow. Realizacja fizycznych skalowan tensometréw nasady
skrzydta stanowi powazne utrudnienie ze wzgledu na skomplikowanie i czasochtonnos$¢ tych
czynnoSci, co zostalo potwierdzone w trakcie badan przeprowadzonych na potrzeby realizacji
proby zmeczeniowej, a co za tym idzie, pochlania réwniez znaczne koszty. Dodatkowo skalo-
wanie fizyczne kanatéw tensometrycznych nasady skrzydta przeprowadzane na ziemi zapewnia
pokrycie jedynie 15-20% zakresu pomiarowego czujnikéw wystepujacych podczas lotow.

W zwiazku z opisanymi problemami ze skalowaniem fizycznym zaproponowano zastosowa-

nie metody, wykorzystujacej zapisy z lotow rejestrowanych przez SMO 1 poktadowy rejestrator
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parametréw lotu Tester U3L.. Analogiczna metoda jest juz stosowana na niektérych samolotach
bojowych w innych krajach, jednak jej posta¢ opisana w literaturze nie mogta by¢ zaimplemen-
towana na samolotach Su-22, ale musiata zosta¢ zmodyfikowana i odpowiednio dostosowana,
aby mozliwe bylo jej wykorzystanie na samolotach o ptynnej regulacji kata skosu krawedzi na-
tarcia skrzydta. W wyniku przeprowadzonych badan i analiz opracowano nowa metodyke ska-
lowania kanatéw tensometrycznych w oparciu o kombinacj¢ danych z poktadowego rejestratora
parametréw lotu i systemu monitorowania obcigzen, ktéra uwzglednia specyficzne uwarunko-

wania omawianego typu samolotow i systemOw rejestracji na nim zabudowanych.

W wyniku przeprowadzonych prac mozliwe bylo wykonanie skalowania czujnikéw tenso-
metrycznych skrzydia w konfiguracji doktadnie odpowiadajacej warunkom przeprowadzone;j
préby zmeczeniowej. Pozwolito to na bezposrednie odnoszenie wynikéw obliczen zuzycia zme-
czeniowego konstrukcji podczas lotu do danych z préby. Ponadto, omawiana metoda pozwala
na wyznaczanie wartosci zuzycia zmegczeniowego konstrukcji nie tylko na podstawie danych
z biezacych lotow, ale rowniez na przeliczenie wynikéw wyznaczonych od poczatku eksploata-

cji SMO, na podstawie danych archiwalnych.

W celu weryfikacji poprawnosci przyjetej metody monitorowania zuzycia zmgczeniowego
1 opracowanej metodyki skalowania, przeprowadzono analiz¢ wrazliwoSci na czynniki determi-
nujace obciagzenia skrzydta, ktérej wyniki potwierdzily stuszno$¢ przyjetych rozwiazan.

Rezultaty przeprowadzonych badan i analiz potwierdzity przyjeta tezg¢ rozprawy o mozliwo-
Sci uzyskania efektu synergii dzigki wykorzystaniu kombinacji danych z poktadowego rejestra-

tora parametrow lotu Tester U3L 1 systemu monitorowania obciazenia.

Osiagnigty zostal ponadto cel utylitarny pracy, gdyz wprowadzenie zaproponowanej metody
monitorowania zuzycia zmg¢czeniowego samolotow Su-22 pozwoli na zwigkszenie doktadnosci
wyznaczania pozostatej trwatosci zmgczeniowej konstrukcji, przez co spowoduje zwigkszenie

bezpieczenstwa eksploatacji samolotow tego typu.

Dodatkowo, w wyniku przeprowadzonych badan i analiz zostaly sformutowane wytyczne
pozwalajace na ewentualne opracowanie doktadniejszego modelu obciazen konstrukcji skrzy-
dla i nowocze$niejszego systemu monitorowania zuzycia zmeczeniowego na podstawie danych
z pokladowego rejestratora parametrow lotu dla samolotéw Su-22 w wersji M4, na ktérych
nie zostal zabudowany system monitorowania obciazen, przy czym spetnienie czesci z tych wa-
runkow jest mozliwe w zwiazku z prowadzona wymiang rejestratoréw parametrow Tester U3L
na S2-3a.

Autor zamierza kontynuowac badania celem dalszego doskonalenia zaproponowanej me-
tody monitorowania zuzycia zmegczeniowego samolotéw Su-22 poprzez dodatkowa weryfika-
cje przeprowadzonych badan na wigkszych prébkach danych z biezacej eksploatacji samolotow

Su-22, w celu okreslenia wystepowania dryfu wskazan 1 wptywu ewentualnej degradacji czuj-
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nikéw tensometrycznych. W ramach kontynuacji badan planowane jest rowniez dostosowanie
omawianej metody do wykorzystania z rejestratorem S2-3a.

Uzyskane wyniki moga réwniez pozwoli¢ na wdrozenie nowoczesnych metod monitorowa-
nia zuzycia zmegczeniowego innych typow wojskowych statkow powietrznych, np. samolotéw

szkolno-treningowych PZL-130 Orlik TC-II.
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poszczegdlnych samolotéw (za 100% przyjeto wartoS¢ zuzycia zmeczeniowego
wyznaczong na podstawie n, pochodzacych z rejestratora SMO) . . . . . . . ..
Analiza wspotczynnikéw korelacji
wybranych parametréw lotéw po synchronizacji danych z rejestratoréw Tester
UBLiSMO . . . . e
Przyktadowe parametry rownania regresji liniowej kanatéw tensometrycznych
nasady skrzydta T2 1 T6 dla jednego z samolotéw . . . . . . . ... ... ...
Wzgledne zuzycie zmgczeniowe dla poszczegdlnych samolotéw (za 100%
przyjeto warto$ci wyznaczone na podstawie n, zSMO) . . . .. ... ... ..
Wzgledne zuzycie zmeczeniowe dla poszczegdlnych samolotéw po skalowaniu
kanatéw T2 1 T6 (za 100% przyjeto wartoSci wyznaczone na podstawie n, z
SMO) . . e
Wzgledne zuzycie zmgczeniowe dla poszczegdlnych samolotéw zrealizowane
w trakcie operacji naziemnych (za 100% przyjeto wartoSci wyznaczone na
podstawie n, zSMO) . . . . . .o
Udzial zuzycia zmeczeniowego uzyskanego dla operacji naziemnych wzgledem
catkowitego zuzycia zmegczeniowego z analizowanych lotéw dla poszczegélnych
samolotéw 1 zZrodet danych wyrazonyw % . . . . . . . ... ..o,
Czasowy udzial operacji naziemnych i stanéw lotnych w analizowanych zapisach
Z1otOW WYrazony W % . . . . .. o e e e e e e e e e e e e e e e e
Procentowy udzial czaséw lotéw w poszczegdlnych przedziatach kata skosu
krawedzi natarcia skrzydta y dla poszczegélnych samolotow . . . . . . . . ..
Wzgledne zuzycie zmgczeniowe dla poszczegdlnych samolotéw zrealizowane
w trakcie stanéw lotu z katem skosu krawedzi natarcia skrzydta y = 30° (za
100% przyjeto wartosci wyznaczone na podstawie n, zSMO ). . . . . . . . ..
Udziat zuzycia Zmeczeniowego w zaleznoSci
od Zrédta danych dla poszczegdlnych samolotéw zrealizowane w trakcie stanow

lotnych y =30° w catkowitym zuzyciu zmgczeniowych dla analizowanych lotow
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WYTAZONE W 0 . o v v v v v e e e e e e e e e e e e e e e e e e e
Wzgledne zuzycie zmgczeniowe dla poszczegdlnych samolotéw zrealizowane
w trakcie standw lotnych z katem skosu krawedzi natarcia skrzydta y = 45° (za
100% przyjeto wartoSci wyznaczone na podstawie n, zSMO) . . . . . . .. ..
Udziat zuzycia zmeczeniowego w zaleznoSci
od Zrédta danych dla poszczegdlnych samolotéw zrealizowane w trakcie stanéw
lotnych y =45° w catkowitym zuzyciu zmegczeniowych dla analizowanych lotow
WYTAZONE W %0 .« v v v v v o e i e e e e e e e e e e e e e e
Wzgledne zuzycie zmgczeniowe dla poszczegdlnych konfiguracji samolotu

(za 100% przyjeto warto$ci wyznaczone na podstawie n;) . . . . . . . . . . ..
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Z.1. DANE TAKTYCZNO - TECHNICZNE SAMOLOTU SU-22UM3K

Z..1. Dane Taktyczno - Techniczne samolotu Su-22UM3K

Dane ogolne

. bez wysiggnika OCP 17,478 m
Dtugos¢ D
z wysiggnikiem OCP 19,143 m
Wysokosé 4,851 m
Rozstaw ko6t podwozia 3,830 m
Baza podwozia® 5,247 m
Wymiary ogumienia két gtéwnych goleni podwozia 880 x 230 mm
Wymiary ogumienia kota przedniego 660 x 200 mm
Kat postojowy samolotu bez obcigzenia 2°29° °
Skrzydto
Powierzchnia skrzydta przy kacie skosu y = 63° 34,5 m?
o ) bez uwzglednienia poprzecznego V 10,040 m
Rozpigtos¢ przy kacie skosu y = 63° o
z uwzglednieniem poprzecznego V =-3° 10,025 m
Powierzchnia skrzydta przy kacie skosu y = 30° 38,49 m?
o ) bez uwzglednienia poprzecznego V 13,700 m
Rozpigtos¢ przy kacie skosu y = 30° L
z uwzglednieniem poprzecznego V =-3° 13,680 m
Srednia cigciwa aerodynamiczna 4,157 m
Cigciwa nasady przy kacie skosu y = 63° 5,8558 m
o przy kacie skosu y = 63° 1,3016 m
Cigciwa koncowa )
przy kacie skosu y = 30° 0,797 m
Kat poprzecznego wzniosu skrzydta V 30
Kat zaklinowania skrzydta 1 °
rZ = 63° 2,69 -
Wydtuzenie pPrey X
przy x = 30° 4,88 -
rzy y = 63° 4,5
Zbieinosé Yy X
przy y = 30° 8,95 -
Powierzchnia slotow 1,8 m?
Powierzchnia obu lotek do osi obrotu 1,81 m?
Powierzchnia kompensacji obu lotek 0,522 m?
rz — 63° +21 o
Kat wychylenia lotek Py X ~15
przy x = 30° +22 °

4 Odlegtos¢ pomigdzy osiami obrotu két gtéwnych goleni podwozia i kota przedniego
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Z.1. DANE TAKTYCZNO - TECHNICZNE SAMOLOTU SU-22UM3K

) na nieruchomych czgsciach skrzydta wysuwane
Rodzaj klap )
na ruchomych czgsciach skrzydta wychylane

. . na nieruchomych czesciach skrzydta 1,91 m?

Powierzchnia klap )
na ruchomych czgéciach skrzydta 1,998 m?
Kat wychylenia klap mierzony w ptaszczyznie 25 °
prostopadtej do poprzecznej osi samolotu
Kadtub
Srednica maksymalna 1,550 m
Dtugos¢ do krawedzi natarcia wlotu 16,106 m
przy schowanym stozku wlotowym
Powierzchnia czterech hamulcéw aerodynamicznych 1,32 m?
Kat wychylenia hamulcéw aerodynamicznych 50 °
Usterzenie poziome
Powierzchnia 558 m?
Rozpigtos¢ 4,646 m
Kat skosu? 55 °
Wydtuzenie 1,91 -
Zbieznosé 3,6 -
Wspdétczynnik momentu statycznego 0,237 -
Kat poprzecznego wzniosu V 0 °
Kat ustawienia wedtug PPOK* S5 0°
Zakres wychylenia od potozenia neutralnego 32230, °
Usterzenie pionowe

Powierzchnia 5,535 m?
Kat skosu®? 55 °
Wydtuzenie 0,782 -
Zbieznosé 2,644 -
Powierzchnia steru kierunku do osi obrotu 0,908 m?
Powierzchnia kompensacyjna steru kierunku 0,469 m?
Wychylenie steru kierunku +25 °
Wspdiczynnik momentu statycznego 0,086 -

b do linii przechodzacej przez punkty odpowiadajace 25% cieciw profili

¢ Pozioma Ptaszczyzna Odniesienia Kadluba
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Z.2. DANE LOTNO-TECHNICZNE SAMOLOTU SU-22UM3K

Z.2. Dane lotno-techniczne samolotu Su-22UM3K

Charakterystyki samolotu w locie bez zewngtrznych podwieszen uzbrojenia

Predkos¢é maksymalna lotu poziomego przy

kacie skosu skrzydta y = 63°, silnik z

wlaczonym dopalaniem

Putap praktyczny samolotu bez podwieszen

zewnetrznych przy v, = 3 m/s; AG 4. = 850 kg

Zasigg praktyczny z catkowicie napelnionymi

zbiornikami kadtubowymi, 7% zapasem paliwa

podczas ladowania 1 zapasem paliwa do

zabezpieczenia lotu po kregu w czasie 4 min

Przelotowy zasigg? lotu na wysokosci 8 000

- 11 000 m przy v, = 520 - 540 km/h

przy ziemi 1350
na wysokosci 11 000 - g+0.1
- 12000 m o0
15,400
rzy ziemi, H=200 m,
prey ziem. 650
z y = 63°1v,=650 km/h
na wys. 10 000 - 11 000 m
. 1200
zxy =45°1v, =520 km/h
po zrzuceniu zbiornikéw podwiesza-
2340
nych w chwili zuzycia z nich paliwa
bez zrzucania zbiornikéw podwiesza-
2060

nych po wyczerpaniu z nich paliwa

km/h

km

km

Charakterystyki samolotu w locie 7 zewnetrznymi podwieszeniami uzbrojenia

Predkos¢ maksymalna lotu poziomego, przy

kacie skosu skrzydta y = 63° podczas pracy

silnika z wtaczonym dopalaniem

Zasieg praktyczny lotu? po zrzuceniu

zbiornikéw podwieszanych po wyczerpaniu z

nich paliwa i po zrzuceniu bomb w potowie

drogi

przy ziemi, H = 200 m, z bom-

) ) 1250
bami M62 o masie do 2000 kg
na wys. 11 000 - 12 000 m z 0.1
2 pociskami rakietowymi R-60 —0.05

rzy ziemi z y = 63° h
prey X 1200
iprzy v, = 650 km/h
na wys. 9 000 - 10 000 m z
2000

x =45%iv, =520-540 km/h

km/h

km

¢ przy kacie skosu skrzydta y = 45°, z catkowicie napetnionymi zbiornikami kadtubowymi, z dwoma zbior-

nikami podwieszanymi o pojemnos$ci 840 11 dwoma zbiornikami podwieszanymi o pojemnosci 11601, z 7%

zapasem paliwa zbiornikéw kadtubowych i z pozostatoscia paliwa potrzebnego do wykonania czterominu-

towego lotu po kregu przed ladowaniem
b

z catkowicie napetnionymi zbiornikami kadtubowymi i czterema zbiornikami podwieszanymi o pojemno-

Sci 840 1 kazdy, z 7% zapasem paliwa w zbiornikach kadtubowych i z pozostatoscia paliwa potrzebnego do

wykonania czterominutowego lotu po kregu, przed ladowaniem i z bombami o masie 1000 kg
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Z.2. DANE LOTNO-TECHNICZNE SAMOLOTU SU-22UM3K

Promien zastosowania bojowego na wysokosci 200 mi  przy ziemi z y = 63° h

przy predkosci v, = 600 - 900 km/h oraz y = 63° z 1przy v, = 650 km/ 540 km
catkowicie napetnionymi paliwem zbiornikami

kadtubowymi, z 7% zapasem paliwa w zbiornikach

kadtubowych i z pozostatoscia paliwa potrzebnego do na wys. 9 000 - 10 000 m z

wykonania czterominutowego lotu po kregu przed x =45°1v, =520-540 km/h 410 km

ladowaniem, z uwzglednieniem wykonania zakretu nad
celem, zrzucenia bomb nad celem oraz zrzuceniem

zbiornikéw podwieszanych po wyczerpaniu z nich paliwa

Charakterystyki startu samolotu z betonowej drogi startowej, przy xy = 30°,

z wysunietymi slotami i wychylonymi wewnegtrznymi klapami

Maksymalnie dopuszczalna masa samolotu do startu 18 800 kg
predkos¢ oderwania 365-370 km/h
Przy tym .
dtugos¢ rozbiegu 1400 - 1450 m

Charakterystyki laqdowania samolotu na betonowej drodze startowej, przy x = 30°,

z wychylonymi klapami i wysunietymi slotami

Masa samolotu do ladowania z 20% pozostatoscia paliwa predko$¢ ladowania 280 km/h
w zbiornikach kadlubowych 610 kg, z 50% zapasem dtugos¢ dobiegu z wykorzysta- 900

m
nabojéw do dziatka NR-30, z sze§cioma belkami niem spadochronu hamujacego

BD3-57MT, be. podwieszefi uzbrojenia, normalna masa  dlugo$¢ dobiegu bez
1250 - 1350 km/h

samolotu do ladowania 12 115 kg wykorzystania spadochronu

Zakres wywazen eksploatacyjnych

podczas startu 1 zwigkszania .
o ) o . 29-40 %SCA
Wywazenie eksploatacyjne samolotu ze wszystkimi ~ wysokoSci lotu X ,.

wariantami podwieszeri zewnetrznych oscyluje w podczas lotu X ,. 28-38 %SCA
zakresie Sredniej cigciwy aerodynamicznej podczas zajscia do ladowania

_ _ 32-37 %SCA
1 podczas ladowania X ,,.
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Z.3. ALTERNATYWNE METODY ZLICZANIA CYKLI

Z7.3. Alternatywne metody zliczania cykli

Nazwa

Przyktad

Opis

Ekstrema lokalne - Peak

Ekstrema lokalne po
przekroczeniu  wartosci
Sredniej - Mean crossing

peak

Przekroczenia  pozio-

mow - Level crossing

Metoda

zliczajacego - Fatigue-

akcelerometru

meter

Zakres - Range

Zakres - warto$¢ Srednia

- Range-Mean

Stress or strain

Stress or strain

Stress or strain

Stress or strain

Stress or strain

Stress or strain

V/\W/\\/

Mean /\/\NW\/
Mean M\/\/

- /\/\/\V/\W/\V

Mean V/\W/\\/

Time

Time

Time

Time

Time

Time

Zliczane sa wszystkie war-
tosSci maksymalne powyzej
Sredniej i wszystkie wartosci
minimalne ponizej Srednie;j.
Uwzgledniana jest tylko naj-
wigksza warto$¢ maksymalna
lub najmniejsze minimum
pomigdzy kolejnymi przej-
Sciami przez wartoS¢ Srednig.
Zliczane sa wszystkie dodat-
nie przekroczenia zadanych
poziomOw powyzej wartosci
Sredniej 1 ujemne przekrocze-
nia poziomOéw ponizej warto-
Sci Sredniej.

Podobnie jak w metodzie Le-
vel crossing, zliczanie cyklu
jest dokonywane dopiero po
osiagnigciu  odpowiedniego
poziomu.

Zliczany jest kazdy przedziat,
czyli r6znica pomigdzy kolej-
nymi punktami zwrotnymi.
Przedziaty liczone sa jak
opisano powyzej, a ponadto
uwzgledniana jest Srednia

warto$¢ kazdego zakresu.
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Z.4. LISTA OSTRZEZEN PRZEKROCZENIU DOPUSZCZALNYCH REZIMOW
EKSPLOATACIJI

Z.4. Lista ostrzezen przekroczeniu dopuszczalnych reziméw eks-

ploatacji
Lp Skrot Nazwa ostrzezenia
1 Predkosé (1) Predkosé powyzej 900 km/h, kat skosu skrzydet 30°
2 Predkos¢ (2) Predkosé powyzej 1000 km/h, kat skosu skrzydet 45°
3 Predkosc (3) Predkos¢ powyzej 1250 km/h, kat skosu skrzydet 63°
4 Dopalacz (4) Wiaczenie dopalacza, Predkos$¢ ponizej 350 km/h, Wy-
sokos$¢ ponizej 5000 m.
5 Dopalacz (5) Wiaczenie dopalacza, Predkos¢ ponizej 450 km/h, Wy-
sokos¢ powyzej 5000 m.
6 Predkos¢ - podwozie (6) Predkos¢ powyzej 550 km/h, wypuszczone podwozie
7 Predkos¢ - klapy (7) Predkos¢ powyzej 600 km/h, wysunigte klapy i sloty
8 Przeciazenie (8) Przeciazenie powyzej 4.0, kat skosu skrzydet 30°
9 Przeciazenie (9) Przeciazenie powyzej 5.5, kat skosu skrzydet 45°
10 Przeciazenie (10) Przeciazenie powyzej 6.0, kat skosu skrzydet 63°
11 Czas przeciazenia (11) Wiaczony dopalacz, ujemne przeciazenie pionowe
dtuzsze niz 3 sek.
12 Czas przeciazenia (12) Ujemne przeciazenie pionowe dtuzsze niz 15 sek.

13 Nastgpne przecigzenie (13)  Czas od ujemnego przecigzenia krétszy niz 60 sek.

14 Nastgpne przeciazenie (14) Czas od ujemnego przeciazenia krétszy niz 20 sek.

15 Dopalacz (15) Wiaczony dopalacz, pozostato$¢ paliwa mniejsza niz
850 kg.

16 Obroty (16) Obroty silnika ponizej 60%

17 Predkos¢ (17) Katapultowanie, Predkos$¢ powyzej 900 km/h

18 Uruchomienie silnika (18)  Uruchomienie silnika w powietrzu, Wysokos$¢ ponizej
2000 m.

19 Uruchomienie silnika (19)  Uruchomienie silnika w powietrzu, Wysokos$¢ powyzej
8000 m.

20 Uruchomienie silnika (20)  Uruchomienie silnika w powietrzu, Predko$¢ ponizej
400 km/h

21 Uruchomienie silnika (21)  Uruchomienie silnika w powietrzu, Predkos$¢ obrotowa
silnika ponizej 10%

22 Wiaczenie SAU (22) Wiaczenie automatycznego sterowania po sygnale
awarii SAU
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Z.4. LISTA OSTRZEZEN PRZEKROCZENIU DOPUSZCZALNYCH REZIMOW

EKSPLOATACIJI

Lp Skrét Nazwa ostrzezenia

23 Kat natarcia (23) Kat natarcia powyzej 20°, kat skosu skrzydta 30°

24 Kat natarcia (24) Kat natarcia powyzej 22°, kat skosu skrzydta 45°

25 Kat natarcia (25) Kat natarcia powyzej 24°, kat skosu skrzydta 63°

26 Podwozie (26) Niejednoczesne chowanie lub wypuszczanie podwozia

27 Temperatura (27) Sygnal: KONTROLUJ TEMPERATURE

28 Podpompowanie (28) Sygnal: BRAK PODPOMPOWANIA

29 Zmniejsz obroty (29) Sygnat: ZMNIEJSZ OBROTY

30 Paliwo (30) Sygnat: AWARYJNA POZOSTALOSC PALIWA

31 SAU (31) Sygnal: USZKODZENIE SAU

32 Katapultowanie (32) Sygnat:  WLACZENIE URZADZEN RATUNKO-
WYCH 1 KABINY

33 Katapultowanie (33) Sygnat: WLACZENIE URZADZEN RATUNKO-
WYCH 2 KABINY

34  Pozar (34) Sygnat: POZAR

35 Pozar (35) Sygnat: POZAR SILNIKA

36 Cisnienie I (36) Sygnat: CISNIENIE W I INSTALACJI HYDRAU-
LICZNE]

37 Ci$nienie II (37) Sygnal: CISNIENIE W II INSTALACJI HYDRAU-
LICZNE]

38 Klapy (38) Niejednoczesne chowanie lub wypuszczanie klap

39 Sloty (39) Niejednoczesne chowanie lub wypuszczanie slotow

40 Zastonki (40) Potozenie zastonki kabiny

41 Predkos¢ obrotowa (41) Za mata Predko$¢ obrotowa w zakresie MALY GAZ

42  Predkos$¢ obrotowa (42) Za duza Predkos¢ obrotowa w zakresie MALY GAZ

43  Chlodzenie turbiny (43) Uktad chiodzenia turbiny nie wszedt do pracy

44 Predkos¢ obrotowa (44) Nadmierny zarzut predkosci obrotowej w zakresie
MAKSYMALNE

45 Predkos$¢ obrotowa (45) Za mata Predkos¢ obrotowa w zakresie DOPALANIE

46 Predkos¢ obrotowa (46) Za duza Predkos$¢ obrotowa w zakresie DOPALANIE

47 Dopalacz (47) Dopalacz nie wszedl do pracy na ziemi

48 Dopalacz (48) Dopalacz nie wszedt do pracy w powietrzu

49 Dopalacz (49) Dopalacz nie wyszedt z pracy

50 Aparaty kierujace (50) Niewtasciwa wspotpraca aparatow kierujacych

51 Dysza (51) Niewtasciwa praca dyszy

52 Podgrzewanie silnika (52)  Brak podgrzewania silnika
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Z.4. LISTA OSTRZEZEN PRZEKROCZENIU DOPUSZCZALNYCH REZIMOW

EKSPLOATACIJI
Lp Skrét Nazwa ostrzezenia
53 Chtodzenie turbiny (53) Brak chtodzenia silnika
54 Zarzut temperatury T4 (54) Podwyzszony zarzut temperatury T4 podczas rozruchu
55 Zarzut temperatury T4 (55) Nadmierny zarzut temperatury T4 podczas I fazy roz-
ruchu
56 Zarzut temperatury T4 (56) Nadmierny zarzut temperatury T4 podczas Il fazy roz-
ruchu
Wysoka temperatura T4
57 57) Za wysoka temperatura T4 podczas rozruchu
Wysoka temperatura T4 )
58 (58) Za wysoka temperatura T4 w zakresie MALY GAZ
59 Zarzut temperatury T4 (59) Nadmierny zarzut temperatury T4 w zakresie MAKSY-
MALNE
60 Zarzut temperatury T4 (60) Nadmierny zarzut temperatury T4 w zakresie DOPA-
LANIE
Wysoka temperatura T4 )
61 1) Za wysoka temperatura T4 w zakresie DOPALANIE
62 Predkosé obrotowa (62) Niewlasciwa Predkos$¢ obrotowa otwarcia dyszy
63 Dysza (63) Niewlasciwa praca dyszy w zakresie 95%-
MAKSYMALNE
64 Dysza (64) Niewtasciwa praca dyszy w zakresie DOPALANIE
65 Dysza (65) Rozwarcie dyszy na gérng opore hydrauliczng
66 Aparaty kierujace (66) Niewlasciwe ustawienie AK podczas rozruchu
67 Aparaty kierujace (67) Niewlasciwe blokowanie AK na ’(’
68 Aparaty kierujace (68) Niewtasciwe ustawienie AK na zakresie *+10’
69 Cisnienie pl (69) Za wysokie CiSnienie pl podczas rozruchu
70  Predkos¢ obrotowa (70) Za dhugi czas pracy na zakresie MAKSYMALNE
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