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Streszczenie. Celem pracy bylo oszacowanie trwatos$ci zmgczeniowej weztow sitowych skrzydta
samolotu Su-22. Powyzszy cel zrealizowano, wykonujac kompleksowe badania obejmujace migdzy
innymi analiz¢ profilu eksploatacji samolotow, pomiary tensometryczne podczas lotow oraz mode-
lowanie numeryczne. W niniejszej pracy przedstawiono zarys dziatan realizowanych w poszcze-
golnych fazach badan. Opisano zaré6wno stosowane metody obliczeniowe, jak i sprzgt pomiarowy.
Obliczenia trwatosci wykonano metoda krzywej S-N na podstawie rzeczywistego widma obciazen,
stanu napr¢zenia wyznaczonego podczas obliczen numerycznych.
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1. Wstep

Przedmiotem badan przedstawionych w opracowaniu jest gtowny wezet
mocowania skrzydta (GWMS) samolotu mysliwsko-bombowego Su-22. Samolot
ten jest eksploatowany przez polskie lotnictwo wojskowe od lat osiemdziesiatych
ubiegtego wieku w liczbie ponad 100 egzemplarzy. Z uwagi na wiek floty i wysokie
koszty zakupu nowych samolotdéw, niezbgdne jest prowadzenie prac badawczych
majacych na celu oceng dalszej, bezpiecznej eksploatacji tych samolotow w Pol-
skich Sitach Powietrznych.

Skrzydto samolotu Su-22 jest wolnonos$ne, catkowicie metalowe, ze zmiennym
skosem podczas lotu. Sktada si¢ ono z dwoch odejmowanych czgsci, z ktdrych
kazda potaczona jest z kadlubem na czterech wrggach za pomoca $rub. Kazde
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odejmowane skrzydto podzielone jest dodatkowo na czg$¢ nieruchoma i ruchoma.
Czesci skrzydta potaczono na dzwigarach za pomoca przegubu gtownego, a takze
za pomoca drugiej podpory wozka. Kat skosu skrzydta jest ptynnie regulowany
przez pilota podczas lotu w zakresie od 30 do 63°.

Wezet gtowny taczy skrzydto z wrega kadtuba nr 23. Stanowia go dwa ucha na
czole belki gtdwnej potaczone taczowka 1 wspotpracujace z odpowiednim, wgte-
bionym we wrgge weztem, w ktory wechodza ucha [1]. W niniejszym opracowaniu
zostal zademonstrowany sposob pozyskania modelu obliczeniowego oraz analiza
wytrzymalosciowa gtéwnego wezta mocowania skrzydta.

Trwato$¢ zmeczeniowa GWMS uzalezniona jest od sposobu eksploatacji
samolotu. Badanie wptywu uzytkowania samolotu umozliwia wykonanie szacun-
kowych obliczen trwaloéci zmgczeniowej GWMS.

2. Sredni profil eksploatacji samolotu i widma obcigzen

Trwatos¢ zmeczeniowa konstrukcji ptatowca statku powietrznego zalezy od
sposobu jego eksploatacji przez uzytkownika. Loty manewrowe generuja znacznie
wigksze obciazenia struktury w porownaniu do przelotéw na statym putapie statym
kursem. Podstawa do badania sposobu eksploatacji statku powietrznego przez uzyt-
kownika sa przebiegi parametrow lotu zapisane w rejestratorach poktadowych.

W przypadku statkow powietrznych eksploatowanych wedtug ich stanu tech-
nicznego, rejestracja, przechowywanie i przetwarzanie zapisow z poktadowych
rejestratoréw sa podstawa programu zapewnienia integralnosci struktury (ang.
Aircraft Structural Integrity Program — ASIP). Przyktadem moga by¢ zakupione
przez Polske samoloty F-16, dla ktorych w ramach ASIP beda kolekcjonowane
1 przetwarzane zapisy z rejestratorow poktadowych dla wszystkich samolotow.
Zuzycie zmegczeniowe bedzie wyliczane dla kazdego samolotu w sposob indywi-
dualny na podstawie jego rzeczywistej historii eksploatacji.

Indywidualne §ledzenie zuzycia zmeczeniowego statkow powietrznych (ang.
Individual Aircraft Tracking — 1AT) jest standardowym postgpowaniem w no-
woczesnych programach zapewnienia integralnosci struktury. Aby mozliwe byto
prowadzenie AT, niezbgdne jest spetnienie nastgpujacych warunkoéw:

— wszystkie samoloty musza by¢ wyposazone w cyfrowe rejestratory para-

metrow lotu,

— musi by¢ zorganizowany system sczytywania i archiwizacji danych w ba-

zach lotniczych,

— musi by¢ znana cata historia eksploatacji statku powietrznego.

W przypadku statkéw powietrznych, dla ktorych powyzsze warunki nie sa
spetnione (np. brak rejestratorow na wszystkich samolotach, niepetna informacja
o dotychczasowej eksploatacji) mozliwe jest inne rozwiazanie. Jest nim wyzna-
czenie §redniego profilu eksploatacji dla grupy statkow powietrznych. Jesli po-
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stugujemy sig $rednim profilem eksploatacji to przyjmujemy zatozenie, ze statki
powietrzne z okreslonej grupy eksploatowane sa w podobny sposob. Zatozenie
to jest prawdziwe dla samolotow tego samego typu, na ktorych wykonywany jest
jednakowy program szkolenia i najlepiej eksploatowanych w jednej bazie lotnicze;j
[6]. Dla samolotow Su-22 przyjeto stosowanie profilu sredniego opisujacego cata
populacje eksploatowanych w Polsce samolotow.

Do konstrukeji $redniego profilu wykorzystuje si¢ wszelkie dostepne zrodta
informacji o historii eksploatacji danej populacji statkow powietrznych, w tym:

a) program szkolenia lotniczego,

b) zapisy w dokumentacji samolotow (ewidencja wykonywanych lotow),

¢) dostgpne zapisy z rejestratorOw parametrow lotu,

d) komputerowe systemy wspomagania eksploatacji.

Lot kazdego statku powietrznego moze by¢ podzielony na elementarne czgsci
sktadowe, nazywane fazami. Fazami lotu moga by¢ np.: wznoszenie, lot poziomy,
zakret, nurkowanie itp. Dla kazdego typu statku powietrznego mozna zdefiniowac
inne fazy lotu. Przy podziale na fazy lotu nalezy uwzglednic obciazenia, jakie dziataja
na konstrukcje. llo$¢ wyszczegolnionych faz lotu ma wplyw na doktadno$¢ dalszych
obliczen. W praktyce liczba wyodrgbnionych faz lotu wynosi okoto dwudziestu.

Do opracowania sredniego profilu eksploatacji samolotow Su-22 wykorzystano
zapisy danych z rejestratorow poktadowych, obejmujace okoto 250 tysiecy godzin
lotu. Na tej podstawie wyznaczono procentowy udzial poszczegodlnych faz lotu
samolotu w jego profilu eksploatacji. To whasnie roznice w profilach eksploatacji
samolotow u réznych uzytkownikow sa przyczyna tego, ze okres bezpiecznej eks-
ploatacji platowcow jest inny dla kazdego uzytkownika i nie moze by¢ okreslony
precyzyjnie przez producenta przed rozpoczgciem uzytkowania samolotu.

Procentowa zawarto$¢ dla wybranych faz lotu w §rednim profilu eksploatacji
samolotu Su-22 przedstawiona jest w tabeli 1.

TaABELA 1

Procentowy udzial wybranych klas lotu w $rednim profilu eksploatacji Su-22

Nazwa fazy lotu Udziat procentowy w profilu $rednim
Lot po prostej — ustalony 24,95%
Zakret ustalony 30-45° 7,14%
Nurkowanie 0,18%

Przeprowadzenie obliczen zmgczeniowych wymaga znajomosci tzw. widma
obciazenia. Widmo obciazenia jest charakterystycznym przebiegiem czasowym
zmian odksztatcenia (ewentualnie naprezenia lub obciazenia) dla badanego elementu
(np. wezel mocowania skrzydta) zuwzglednieniem profilu eksploatacji. Wyznaczenie
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widm obciazenia badanych elementow poprzedzone byto wykonaniem badan w locie.
Celem badan w locie byt pomiar zmian odksztatcen oraz sit wewngetrznych w wybra-
nych lokalizacjach struktury ptatowca dla wszystkich zdefiniowanych faz lotu.

Przygotowanie ptatowca Su-22 do badan w locie odbylto si¢ w Wojskowych
Zaktadach Lotniczych Nr 2 w Bydgoszczy, gdzie podczas remontu zabudowano
w wytypowanych miejscach czujniki tensometryczne oraz przygotowano miejsce
do wbudowania rejestratorow KAM-500 [7]. Na tak przygotowanym samolocie
Su-22 przeprowadzono seri¢ lotéw badawczych, podczas ktorych prowadzono
rejestracj¢ sygnalow z czujnikéw tensometrycznych oraz pokladowej maszyny
cyfrowej. Parametry zarejestrowane podczas lotow badawczych pozwalaja na
dwutorowa analiz¢ wynikow jako:

— pomiar odksztatlcen w miejscach, gdzie zamontowano czujniki tensome-

tryczne,

— pomiar wybranych sit uogdélnionych w ztozonym stanie obciazenia.

Podczas lotow badawczych samolot wykonywat wielokrotnie zdefiniowane
fazy lotu. Nastgpnie z zarejestrowanych danych pomiarowych, w oparciu o $redni
profil eksploatacji, utworzono widma obciazen dla okre§lonych lokalizacji. Do
przeprowadzania obliczen zmgczeniowych wygenerowano bloki obcigzen odpo-
wiadajace dziesigciogodzinnej eksploatacji samolotu.

3. Widmo obciazen dla glownego wezla mocowania skrzydla

Gtowny wezel mocowania skrzydta, jako element o duzym znaczeniu dla
bezpieczenstwa konstrukcji, podczas badan w locie zostat potraktowany w sposob
szczegblny. W obszarze tego wezla zamontowano kilka czujnikéw tensometrycz-
nych, ktorych sygnaty moga by¢ uzyte bezposrednio do wyznaczenia widma obcia-
zen wezla (rys. 1). Dodatkowo w skrzydle samolotu wbudowano uktad czujnikow
pozwalajacy na wyznaczenie momentu gnacego dla catego skrzydta.

Rys. 1. Lokalizacja czujnika tensometrycznego na uchu wezta mocowania skrzydta (tensometr
umieszczony byt w miejscu etykiety z opisem pokazanej na rysunku)
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Na rysunku 2 przedstawiono przebieg zarejestrowanych zmian odksztatcen
podczas jednego z lotéw badawczych, przez tensometr umieszczony na uchu
gldwnego wezta mocowania (rys. 1). Na wykresie rozcigganiu ucha przyporzad-
kowano ujemna warto$¢ odksztalcenia. O$ rzednych na rysunku 2 przedstawia czas
lotu badawczego w sekundach. Na osi odcigtych przedstawione sa odksztatcenia
mierzone w mikroStrainach (1 puStr = 10°° m/m).
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Rys. 2. Przebieg zmian odksztatcenia na uchu GWMS

Na podstawie wynikow skalowania fizycznego uktadu tensometréw oraz
przeprowadzonych analiz statystycznych gtéwnego wezta mocowania wyznaczono
matematyczne zalezno$ci pozwalajace na obliczenie warto$ci momentu gnacego
1 sity tnacej w polaczeniu skrzydta z kadtubem na podstawie wskazan tensome-
trow. Symbole SKL* wystepujace w ponizszych wzorach s nazwami wlasnymi
kanatow pomiarowych

cate skrzydlo w pozycji 45°
sita tnaca TN =495 SKL2 — 1082 SKL7 (1
moment gnagcy  MX1 =753 SKL2 — 444 SKL4 2)
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4. Model numeryczny wezla mocowania skrzydla

Brak dostgpu do fabrycznej dokumentacji technicznej wymusit uzycie techniki
projektowania odwrotnego (ang. Reverse Engineering), ktora pozwala odwzoro-
wa¢ badany element na podstawie rzeczywistego obiektu. Podczas wykonywania
pomiarow ksztaltu weztow konstrukcyjnych wykorzystany zostat skaner MicroScri-
be 3DX, pozwalajacy na r¢czny pomiar geometrii. Pomiar ksztattu skanerem 3D
odbywa si¢ dotykowo, a jego wynikiem jest lista wspotrzednych X, Y, Z punktow
na powierzchni badanego elementu. Wspotrzedne z pomiaru ksztattu, w zalez-
nosci od posiadanego oprogramowania, moga zosta¢ zapisane w postaci jawnej,
np. w pliku tekstowym lub bezposrednio w srodowisku CAD. Oprogramowanie
do obstugi skanera pozwala na pomiar w uktadzie wspolrzednych przypisanych do
skanera lub w uktadzie zdefiniowanym przez uzytkownika [2]. Wyniki pomiaréw
importowano bezposrednio do srodowiska MSC.Patran dzigki wykorzystaniu od-
powiedniej procedury napisanej w j¢zyku PCL (Patran Command Language).
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Rys. 4. Model MES elementu wezta gtéwnego — czolo belki gtdwnej
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Po uzyskaniu przestrzennych map punktow czota belki gtownej przystapiono
do budowania modeli numerycznych, ktore zostaty wykorzystane w dalszych ana-
lizach wytrzymatosciowych. Podstawowym narzedziem do modelowania i obrobki
uzyskanych danych byt program MSC.Patran, w ktoérym przygotowano modele
wszystkich badanych elementéw pod katem analiz statyki liniowej i numerycznego
szacowania trwatosci zmgczeniowe;.

5. Numeryczna analiza wytrzymalosci zmeczeniowej

Numeryczng analizg trwalosci zmgczeniowej wykonano metoda bezpiecznej
krzywej S-N. Postuzono si¢ komercyjnym programem MSC.Fatique. Zastosowanie
programu komercyjnego wymusito kolejno$¢ wykonywania obliczen:

a) opracowanie widma obciazen w postaci macierzy cykli,

b) zdefiniowanie bezpiecznej krzywej S-N,

¢) wykonanie numerycznej analizy stanu napr¢zenia w GWMS,

d) wykonanie obliczen trwatos$ci zmeczeniowe).

5.1. Opracowanie widma obciazen w postaci macierzy cykli

Na potrzeby obliczen trwalo$ci zmgczeniowej rzeczywisty sygnat zmian
odksztatcenia (tzw. widmo obciazenia) poddaje si¢ zabiegowi zliczania cykli.

CYCLE HISTOGRAM DISTRIBUTION FOR : MX1SKL22.CYH

Maximum height : 9.3266E4 Z Units :

9.3266E4

Cycles

Z-Axis
3.3086E5

3.37ES -5800

Rys. 5. Wykres liczby cykli zmgczeniowych widma obciazenia GWMS
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Istnieje kilka algorytmow zliczania cykli, z ktorych najpopularniejsze to metoda
ptynacego deszczu (ang. rain flow) i metoda rozpigtosci par (ang. range pair). Obie
metody prowadza do jednakowych wynikow [10]. W wyniku dzialania algorytmu
zliczajacego cykle uzyskujemy informacje o liczbie cykli, ich amplitudzie oraz
chwilowej wartosci sredniej dla kazdego cyklu. Informacje te mozna przedstawic
na wykresie stupkowym. Na rysunku 5 pokazano wykres liczby cykli dla dziesig-
ciogodzinnego widma obciagzen GWMS samolotu Su-22.

Na przedstawionym wykresie wysokos$¢ stupka reprezentuje liczbe cykli
(ang. cycles) a potozenie stupka w ptaszczyznie wykresu informuje o magnitudzie
(ang. Range) 1 wartosci $redniej (ang. Mean) cykli. Do obliczen trwatosci GWMS
uzyto widma reprezentujacego zmiany obciazenia we¢zta momentem gnacym. Na
prezentowanym wykresie stupkowym zar6wno warto$ci magnitudy, jak i wartosci
$redniej wyrazone sa w niutonometrach.

5.2. Zdefiniowanie bezpiecznej krzywej S-N

Decydujaca role w szacowaniu trwato$ci zmeczeniowej metoda S-N petni
krzywa Wohlera (S-N), okreslajaca zalezno$¢ migdzy czasem eksploatacji (liczba
cykli) a naprezeniami. Wyznaczenie $redniej krzywej S-N wymaga prowadzenia
dhugotrwatych i kosztownych badan. W takich wypadkach pomocne sa komercyj-
ne bazy danych, zawierajace zbiorcze informacje o materiatach, takie jak ESDU
(Engineering Sciences Data Unit) [10]. Wiedzac, ze elementy wezta i przegubu
gléwnego wykonano ze stali 30HGSNA, jej dane wprowadzono do bazy informacji
o materiatach w programie MSC.Fatigue. Wytrzymalo$¢ zmgczeniowa dla tego
materiatu w zakresie matej liczby cykli mozna opisa¢ zaleznoscia [9]:

Igo, =—0,0671g(2N , )+3,2585. 3)

Brakujacy opis krzywej S-N w zakresie wysokocyklowym oszacowano na
podstawie wykresow zbiorczych dla stali zawartych w ESDU [10].

Srednia krzywa zmeczeniowa S-N nie nadaje si¢ do bezposredniego stosowania
w przypadku konstrukcji lotniczych, poniewaz zawiera informacje o §rednim czasie
do uszkodzenia. Innymi stowy, okoto potowa z szacowanych na jej podstawie kon-
strukcji uleglaby uszkodzeniu wczeéniej niz wskazatyby obliczenia. Aby uniknaé
takiej sytuacji, obliczenia prowadzi si¢ dla bezpiecznej krzywej S-N. Bezpieczna
krzywa S-N konstruuje si¢ na podstawie $redniej krzywej S-N z uwzglgdnieniem
odpowiednich wspotczynnikdéw bezpieczenstwa [11]. W normie [11] wyrdézniono
dwa rodzaje wspoétczynnika bezpieczenstwa:

— wspotczynnik bezpieczefnstwa ze wzgledu na trwato§¢ — n,,

— wspolczynnik bezpieczefnstwa ze wzglgdu na poziom naprgzen — 1.
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Do obliczen trwalosci samolotu Su-22 przyjeto nastgpujace wartosci wyzej
wymienionych wspotczynnikow:

— Ny=284,

— ng=2,15.

Na rysunku 6 przedstawiono $rednia krzywa S-N dla materiatu 30HGSNA
(oznaczona jako 30HGSNA_ WAT) oraz bezpieczna krzywa S-N (oznaczona na
rysunku jako 30HGSNA WAT SAFE). O$ rzedna wykresu na rysunku 6 przedsta-
wia trwalo$¢ mierzona w liczbie cykli, o$ odcigtych przedstawia amplitude cykli
zmgezeniowych w MPa. Zastosowano skalg logarytmiczna dla obu osi wykresu.

- | | | | |
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Rys. 6. Krzywe S-N dla stali 3SHGSNA

4.3. 'Wykonanie numerycznej analizy stanu naprezenia w GWMS

Kolejna faza obliczen polegala na wyznaczeniu pola naprg¢zen dla obciazenia
jednostkowym momentem gnacym. Obliczenia te wykonano metoda elementow
skonczonych (MES).

Po przygotowaniu modeli MES wezta gtéwnego ustanowiono warunki brzego-
we 1 obciazenia. Model utwierdzono w przekroju dzwigara skrzydta, a obciazano
sitami skupionymi w weztach lezacych na wewngetrznych powierzchniach otworow
wezta. Przyjeto rowniez zalozenie, ze rozklad ci$nienia w otworach mocowania
jest opisany funkcja (4)

Acos6 dla -90° <6 <90°

P(6) =
© {0 dla 90° <6 <270°, (4)
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gdzie: P(6) — cisnienie [Pa];
A — wspdtczynnik skalujacy [Pa];
0 — kat w lokalnym cylindrycznym uktadzie wspolrzgdnych
(68 =0 w kierunku rozciagania ucha).

Obciazenia otworow uwzgledniaty dziatanie momentu gnacego oraz sity tnace;.
Przy wyznaczaniu warto$ci sit wymuszajacych wzigto pod uwage potozenie osi
obojetnej w dzwigarze skrzydta oraz odleglos¢ $rodka parcia od GWMS. Sposob
obcigzenia modelu pokazany jest na rysunku 7.

Rys. 7. Sposob utwierdzenia i obciazenia modelu

Wartosci sit F i F, zostaty wyznaczone na podstawie zaleznosci teoretycznych
przy zalozeniu, ze odlegtos$¢ srodka parcia od GWMS jest rowna 1,4 m. Model
MES obciazono za pomoca sit skupionych, przyjmujac sinusoidalny rozktad sit
na wewngetrznych powierzchniach otworow.

Wynikiem przeprowadzonych obliczen statyki liniowej jest rozktad naprg¢zen
w GWMS przedstawiony na rysunku 8.
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Rys. 8. Rozktad naprgzen glownych maksymalnych dla obcigzenia ekwiwalentnego do jednostko-
wego momentu gnacego

5.4. 'Wykonanie obliczen trwalo$ci zmeczeniowej

Do szacowania trwato$ci zmeczeniowej elementow wezla gtdéwnego skrzydta
samolotu Su-22 uzyto oprogramowania MSC.Fatigue, pracujacego we wspolnym
srodowisku graficznym MSC.Patran. W programie MSC.Fatigue mozna wykonaé
standardowe obliczenia trwato$ci w oparciu o krzywa S-N. Dla kazdego z weztow
modelu MES okre$lony jest poziom naprgzen. Program wykonuje obliczenia
trwatosci na podstawie hipotezy o liniowej kumulacji uszkodzen. Mozliwe jest
uwzglednienie naprezen $rednich cyklu poprzez wprowadzenie korekty jego am-
plitudy (korekcja Goodmana lub Gerbera) (5):

a1 Om g hipoteza Goodmana
Se Su

®)

S

e

2
9, J{O_’"J =1 hipoteza Gerbera,

u

gdzie: o¢,— amplituda cyklu naprezenia [Pa];
0,, — wartos¢ Srednia cyklu naprezenia [Pa];
S, — amplituda ekwiwalentna dla cyklu o zerowej wartosci Sredniej [Pa];

S, — wytrzymato$¢ na rozciaganie [Pal].
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W wyniku przeprowadzonych obliczen wyznaczono trwato$¢ zmeczeniowa
wezta, ktora przewyzsza resurs nadany przez producenta samolotu. Tabela 2 za-
wiera wyniki obliczen trwatosci GWMS.

TABELA 2
Wyniki obliczen trwatosci GWMS
Korekcja naprezen $rednich
Brak korekeji Goodman Gerber
Trwatos¢ 2950 000 h 126 000 1910 000

5. Whnioski

W ninigjszej pracy przedstawiono sposob numerycznego szacowania trwa-
tosci zmegczeniowej GWMS samolotu Su-22. Wtasciwe obliczenia trwato$ci
zmeczeniowe] wykonywane sa przez program MSC.Fatigue. W zagadnieniach
zmeczenia jednoosiowego rola programu Fatigue sprowadza si¢ do prostych ope-
racji matematycznych, ktére moga by¢ z tatwoscia przeprowadzone przez arkusz
kalkulacyjny. Zasadnicza trudno$¢ w przeprowadzeniu analizy trwatos$ci polega
na przygotowaniu danych dla koncowych obliczen. Dane te musza obejmowac:
bezpieczna krzywa S-N, widmo obciazen i rozktad napr¢zen. Obliczenia trwatosci
zmeczeniowej metoda krzywej S-N powinny by¢ uzupetnione analiza szybko$ci
rozwoju peknig¢ w rozpatrywanych elementach metoda da/dN. Kompleksowa
analiza wraz z przeprowadzanymi inspekcjami stanu technicznego moze zapewnié¢
bezpieczna eksploatacje statku powietrznego w zadanym okresie czasu.

Artykut wplynat do redakcji 16.02.2006 r. Zweryfikowanq wersje po recenzji otrzymano w czerwcu
2006 .
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M. KURDELSKI, R. BARANIECKI, A. LESKI

Numerical calculations of fatigue life of a wing-root main joint of a military plane

Abstract. Assessment of the fatigue life of the Su-22 wing-root joint was the purpose of the
work. Numerous tasks have been carried out, e.g., operational profile analysis, flight tests, stress
measurement, as well as numerical calculations. The general algorithm of this complex work was
presented in this paper. The applied methods and instrumentation were described. Fatigue life
calculations was carried out using idea of S-N safe curve based on the real load spectrum and on the
stress distribution calculated by means of FE technique.
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