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Streszczenie. Praca przedstawia wyniki analiz numerycznych modelu wezta sitowego ukladu skrzy-
dlo-centroplat samolotu MiG-29. Do celéw obliczent zbudowano model numeryczny wybranych
elementow konstrukeji samolotu w obrebie wezla sitowego uktadu skrzydlo-centroptat, ktéry na-
stepnie poddano analizie statycznej i zmeczeniowej, wykorzystujac metode elementéw skonczonych
oraz sposob podejscia do analizy konstrukeji zawarty w opracowaniu [5]. Dodatkowo podjeto probe
adaptacji metodyki obliczen zmeczeniowych przedstawiong w [1] oraz obliczono przy jej wykorzy-
staniu trwato$¢ zmeczeniowa wspomnianego wezla. Wykonane modele stanowig podstawe do oceny
wytrzymalo$ci statycznej konstrukeji na obciazenia wynikajgce z obwiedni obcigzen oraz trwatoéci
zmeczeniowej konstrukeji wraz z wplywem uszkodzen na trwalos¢ zmeczeniows.

Stowa kluczowe: mechanika, modelowanie uktadéw wytrzymatosciowych, wytrzymalos¢ konstrukeji
lotniczych, trwato$¢ zmeczeniowa.

1. Model geometryczny

Model geometryczny uktadu sifowego skrzydto-centroptat samolotu MiG-29
(rys. 1) — zbudowano model powierzchniowy (rys. 2). Utworzony model postuzyt
jako wyjsciowy obrys zewnetrzny bryly samolotu. Nazwy i rozmieszczenie elemen-
tow sitowych zaczerpnigto z kompletu dokumentacji technicznej samolotu MiG-29
(ksigzka nr 1, Uktady platowca). Z uwagi na brak dostepu do petnej dokumentacji
konstrukcyjnej konieczne byto wykorzystanie zdje¢ i rysunkéw wykonanych podczas
pomiaru wezta sifowego uktadu skrzydlo-centroptat samolotu MiG-29.

Komplet dokumentacji technicznej pozwolil na ustalenie potozenia i zidenty-
fikowanie elementéw sitowych konstrukcji. Zawarte w nim dane dotyczyly przede
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Rys. 1. MiG-29 przed hangarem Instytutu Techniki Lotniczej WAT
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Rys. 2. Model powierzchniowy samolotu MiG-29

wszystkim ogolnego opisu struktury sitowej, technologii oraz materialéw uzytych
do jej wykonania. Polozenie i ksztalt oku¢ skrzydio-kadtub zostalo okreslone na
podstawie ich pomiaréw, w trakcie ktorych sporzadzono szkice uzyte nastepnie
do modelowania geometrii.

Na rysunkach 3 do 8 przedstawiono szkice oku¢ uzyte podczas modelowania,
zapewniajace odpowiedni poziom szczegdtowosci. Dobor parametréw oraz stopnia
krzywej opracowano w oparciu o metody podane w [7] Skala rysunkéw nie jest
jednakowa, dodatkowa linia na kazdym z rysunkéw ma dlugos$¢ 50 mm.

W pracy analizowano jedynie trwalo$¢ zmeczeniowa wezléw sitowych uktadu
skrzydlo-centroptat, w zwigzku z tym ograniczono si¢ jedynie do modelowania
zbiornikowej czgsci kadtuba oraz skrzydta. Ze wzgledu na duza liczbe elementéw
skonczonych koniecznych do dyskretyzacji modelu geometrycznego, wykonano
jedynie model ukltadu sitowego potozonego blisko wezléw mocowania.
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Rys. 3. Szkic okucia przedniej $cianki (skrzydto) Rys. 4. Szkic okucia na wredze nr 5A (kadiub)

Rys. 5. Szkic okucia dzwigara (skrzydlo) Rys. 6. Szkic okucia na wregach nr 6, 6W, 7
(kadtub)
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Rys. 7. Szkic okucia tylnej $cianki (skrzydlo) ~ Rys. 8. Szkic okucia na wredze nr 7B (kadlub)

2. Analiza konstrukcji kadluba

Pod wzgledem silowym srodkowa czes¢ kadluba, od wregi nr 4 do wregi nr 7
(rys. 9), jest konstrukcja, ktorej wregi gtéwne nr 6, nr 6W i nr 7 sg przediuzeniem
dzwigarow skrzydla. Wregi tej czesci kadtuba polaczone sg szescioma belkami
wzdluznymi. Na podstawie dostepnej dokumentacji opracowano model geome-
tryczny struktury sitowej zbiornikowej czesci kadtuba (rys. 10).

Srodkowa czes¢ kadtuba wyposazona jest w wezly mocowania:

« przedniej czgsci kadtuba, o konstrukcji skorupowe;j,

o tylnej czesci kadluba, w ktdrej sktad wchodza trzy belki wzdluzne o prze-

kroju skrzynkowym,

e mocowania skrzydla:

— wezly na zbiorniku nr 2 (wrega nr 5A — mocowanie przedniej
$cianki),

— wezly na zbiorniku nr 3 (wrega nr 6 — mocowanie dzwigara nr 1,
wrega nr 6W — mocowanie dZzwigara nr 2 i wrega nr 7 — mocowanie
dzwigara nr 3),

— wezly na zbiornikach nr 3A (wrega nr 7B — mocowanie tylnej
$cianki).
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Rys. 9. Zbiornikowa cze$¢ kadtuba (1 — zbiornik nr 1, 2 — zbiornik nr 2, 3 — zbiornik nr 3, 4 — zbior-
nik nr 3A, 5 — wezly mocowania dyfuzoréw wlotowych, 6 — belka nr 1, 7 — belka nr 2, 8 — wezty
mocowania gtéwnej goleni podwozia, 9 — wezet mocowania silnika) [3]

wrega nr 7w

wrega nr 7 \
wrega nr B \

N

wrega nr 6

N\

wreganr 5

Rys. 10. Model geometryczny struktury sitowej zbiornikowej czeéci kadluba (rozwazany fragment)
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3. Analiza konstrukcji skrzydta

Skrzydto (rys. 11) wykonano z materialéw zamieszczonych w tabeli 1 z ele-
mentami kompozytowymi polaczonymi nitami lub §rubami. Skrzydlo ma ksztatt
trapezu i jest zwichrzone aerodynamicznie.
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Rys. 11. Elementy szkieletu sifowego skrzydia
TABELA 1
Materiaty konstrukcyjne skrzydla
Materiat Element konstrukeji

Stop aluminium B95

Przednia $cianka; tylna $cianka; zebra nr 1, 3, 6, 8, 9, 11 — w catosci;
zebro nr 14 — $rodkowa i tylna cze$¢; pokrycie gorne; pokrycie dolne;
dzwigary

Stop magnezu GA8

Przednia cze$¢ zebra nr 14

Stal 40HMNA

Wezly mocowania skrzydta

Szkielet kazdego skrzydta tworza:
— przednia $cianka,
— dzwigarynr 1,nr2inr 3,
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— $cianka tylna,

— 16 zeber,

— pokrycie sifowe.

Scianka przednia i §cianka tylna ttoczone s3 ze stopu aluminium. Dzwigary
sktadaja sie z gornego i dolnego pasa oraz $cianki, majg ksztatt dwuteowy. Zebra
nrl,3,6,8,9, 111 14 sa zebrami silowymi. Zebro nr 1 (nasadowe) wytloczone jest
ze stopu aluminium. W przedniej jego czedci znajduja sie ucha przedniego punk-
tu polaczenia skrzydla z kadlubem. W tylnej czesci, na wysokosci tylnej $cianki,
znajduje sie tylny punkt mocowania. Okucia mocowania dzwigaréw umieszczone
s w plaszczyznach wreg kadtuba nr 6, 6W i 7. Zebra sitowe wykonano ze stopu
aluminium. Gérne i dolne pokrycie skrzydta wykonano z aluminiowych plyt praso-
wanych obrobionych mechanicznie. Pokrycie konicowej czgsci skrzydla wykonano
z blachy aluminiowej. Wszystkie gorne plyty (cztery) zamocowane s3 do sifowego
szkieletu srubami, a do pétek zeber nitami. Model geometryczny ukltadu sifowego
skrzydta przedstawiono na rysunku 12.

4+——  tylna $cianka

—— dZwigar nr 3

—— dZwigar nr 2

——— dZwigarnr 1

—— przednia $cianka

Rys. 12. Model geometryczny ukladu sitowego skrzydla (rozwazany fragment)

4. Analiza obciazen zewnetrznych samolotu MiG-29

Dla cel6w analizy statycznej wyznaczono wektor obcigzen skrzydta. Obliczono
obwiednie obcigzen (rys. 13) oraz wyznaczono rozklad sity poprzecznej i momentu
zginajacego wzdluz rozpigtosci skrzydta.

Obliczenia obwiedni obcigzen przeprowadzono, wykorzystujac przepisy
MIL-A-8861B(AS) i przepisy MIL-A-8860B(AS), tabela nr 2 zawiera dane przyjete
do obliczen.
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Rys. 13. Obwiednia obcigzen dopuszczalnych
TABELA 2
Dane przyjete do obliczen obwiedni obciazen
Nazwa wielko$ci Symbol Wartosé
Masa wlasna samolotu m 14 900 kg
Powierzchnia plata S 38 m?
Predko$¢ maksymalna (H = 0 m) max 416,66 m/s (1500 km/h) [21]
Predko$¢ minimalna (H = 0 m) nin 83,33 m/s (300 km/h) [21]
Maksymalny wspolczynnik sily no$nej Ca max 1,363 [20]
Minimalny wspoélczynnik sily noénej C,a min -1,38 [20]
dC_,
Tz a 3,334 [20]
do,
Maksymalne dopuszczalne przecigzenie eksploatacyjne | n,.. 9 (Ma < 0,85), 7 (Ma > 0,85)
Minimalne dopuszczalne przecigzenie eksploatacyjne Npin | =3 (Ma <0,85), -1,5 (Ma > 0,85)

W obliczeniach dotyczacych rozktadu sity poprzecznej (rys. 14) i momentu zgi-
najacego (rys. 15) zalozono, ze calg sife nosna generuje skrzydlo. Zalozenie to, jako
konserwatywne, prowadzi do zwigkszenia obcigzenia wezla sitowego ukladu skrzydto-
centroplat i w efekcie do zmniejszenia wyznaczonej trwatoéci zmeczeniowej.
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Rys. 14. Rozklad sily poprzecznej T wzdluz rozpietosci skrzydta
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Rys. 15. Rozklad momentu zginajacego M, wzdtuz rozpigtosci skrzydta

5. Spektrum obcigzen

Do obliczen wykorzystano metodyke przedstawiong w [1]. Wprawdzie przed-
stawiony jest w niej sposob wyznaczania trwalosci zmeczeniowej kompozytowe-
go szybowca, jednakze podjeto probe uogdlnienia metody, tak by bylo mozliwe
okreslenie trwalo$ci zmeczeniowej wezta sitowego ukladu skrzydto-centroptat
samolotu MiG-29.

W pracy zamodelowane zostalo spektrum obcigzen wezla sitowego w warun-
kach lotu treningowego. Oszacowanie trwalosci zmeczeniowej wezla na podstawie
przyjetego zalozenia bedzie mialo charakter konserwatywny. Podobnie jak poprzed-
nio prowadzi to do zmniejszenia trwalosci zmeczeniowej. Brak zapisu przebiegu
obcigzen z poktadowego rejestratora parametrow lotu wymusit koniecznos¢ jego
oszacowania. Jako wyjsciowe przyjeto spektrum obcigzen dla samolotu szkolno-
treningowego BAe Hawk (rys. 16), dostosowujac je pod wzgledem dopuszczalnych
wspolczynnikow przecigzen. Przyjete spektrum dotyczy samolotu mniejszego
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Rys. 16. Spektrum obcigzen samolotéw szkolno-treningowych

i lzejszego — obciazenia od podmuchéw w przypadku tego samolotu sg wigksze
niz dla samolotu MiG-29. Spektrum obcigzen opracowano dla pewnego okresu
czasu nazywanego modelowym okresem eksploatacji.

Spektrum obcigzen przedstawiane jest najczesciej w postaci wykresu przyrostu
obcigzenia w funkcji kumulowanej czestosci wystapien w pewnym okresie czasu
lub odcinku drogi. Nie przedstawia si¢ zazwyczaj danych dotyczacych rzeczywiste-
go przebiegu, a jedynie posta¢ przetworzong. Dzialanie takie prowadzi do utraty
informacji o poziomie odniesienia, wzgledem ktérego przyrost zostal wyznaczony,
oraz kolejnos$ci wystgpienia.

Zastosowana metoda oszacowania trwalosci zmeczeniowej wymaga przedsta-
wienia rzeczywistego przebiegu obcigzen w formie tablicy przejs¢ [1, 2]. Tablica

Poziom obcigzenia —_— -
& - | Przekatna ,,zerowa”
12 K 1[2]3]4] 516 7-819 10/11/1 - S

| IR e -
1] AT HENEEERN) -
10 | I AW 11 151
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8 f I:I J—H- | 51 |
7 P L ) 8] i
g | -1 k£ 704
—r S ¥ — 61 1
;1 } f E D‘h'_ czas 3 B
e e 4 i'.?r'
B By
' . Y B
- AL - ﬁ |
Liczb . 5 — . —
L ez ag};z;];;i(z)};ozzmmu | L Obszar aktywny tablicy przejs¢

Rys. 17. Sposéb tworzenia tablicy przejs¢ [1]
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(rys. 17) tworzona jest na podstawie rzeczywistego przebiegu obcigzenia i w pew-
nym sensie nie zatraca informacji o kolejnosci obcigzen. Mozna w przyblizeniu
odtworzy¢ przebieg rzeczywisty, korzystajac z teorii fancuchéw Markova. Przebieg
rzeczywisty dyskretyzowany jest na pewna liczbe poziomodw i filtrowany do po-
staci sekwencji lokalnych ekstreméw. Komorka (i, j) tablicy zawiera liczbe przejs¢
obcigzenia z poziomu i na poziom j.

Gdy znany jest rzeczywisty przebieg obcigzenia, procedura wyznaczania spek-
trum w formie tablicy przej$¢ opisana jest na rysunku 18.

Rejestracja sygnatu obcigzenia
(wartosci wspolczynnika obcigzenia)

;

Standaryzacja sygnatu

.

Filtracja i zapis sygnatu obcigzenia
w postaci sekwencji lokalnych
ekstremow

,

Analiza sekwencji lokalnych
ekstremow, utworzenie tablicy
przej$¢ lub tablicy poteykli

'

Analiza rozktadéw wartosci
w tablicy przejsé
lub tablicy péteykli

Rys. 18. Procedura wyznaczania spektrow obcigzen eksploatacyjnych

Standaryzacja polega na przypisaniu okreslonego poziomu obcigzen (PO) do
warto$ci wspotczynnika obcigzenia (n,) wedlug wzoru:

AP
PO = 0 n_ +const. (1)
n

z
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Filtracja polega na usunieciu z rzeczywistego przebiegu sktadowych o matych
amplitudach (majacych charakter zakldcen i niewptywajacych istotnie na kumu-
lacj¢ uszkodzen konstrukeji) oraz likwidacji punktow przegiecia. W rezultacie
przeprowadzonego filtrowania przebieg rzeczywisty bedzie zastgpiony tamang,
ktorej wierzchotkami sg wyniki lokalne.

W kolejnym kroku wyznacza sie tablice przejs¢ lub tablice potcykli na podstawie
przefiltrowanego przebiegu. W komorkach tablicy przejs¢ zapisywane s sumy przejs¢
z biezacego poziomu na kolejny, tak ze w komorce (i, j) tablicy przejs¢ zawarta jest
informacja o liczbie przejs¢ z poziomu i na poziom j w przefiltrowanym przebiegu.

W procesie standaryzacji zalozono dyskretyzacje obcigzenia na 32 poziomy.
Najwigkszej dopuszczalnej warto$ci przeciazenia odpowiada poziom 3, natomiast
minimalnej wartosci przecigzenia odpowiada poziom 31. Poziomy 1, 2 oraz 32
traktowane sg jako rezerwowe.

Dla samolotu MiG-29 do obliczen wedlug wzoru (2) przyjeto dane z tabeli 2.

TABELA 3
Standaryzacja obcigzenia
Lp. Przecigzenie dopuszczalne Poziom obciazenia
1 -3 31
2 9 3

Na podstawie powyzszych danych wzoér pozwalajacy przeliczy¢ przecigzenie na po-
ziom obcigzen ma posta¢ (otrzymang wartos¢ zaokraglano do liczby catkowitej):

PO:APO
An

z

n_ +const =-2,333n_+24. (2)

6. Wykorzystane metody ekstrapolacji spektrum obciazen

6.1. MetodalI — ekstrapolacja poprzez przeskalowanie zakresu
danych pomiarowych

Ekstrapolacja poprzez przeskalowanie zakresu danych pomiarowych jest silnie
konserwatywng metoda ekstrapolacji. Polega na przesunieciu krzywych otrzymanych
z badan w locie do warto$ci maksymalnych — dopuszczalnych dla konstrukcji.
Metoda, gléwnie ze wzgledu na prostote, jest czesto stosowana w przypadku ko-
rzystania z danych zawartych w literaturze.
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Obliczenia ekstrapolacji zakresu wspdtczynnika obcigzen przedstawiono
graficznie na rysunku 19.

—_

O—=NWHERUTAN 0O O

Przecigzenie n,

';0,001 0,01 0,1

-3
-4

Kumulowana czesto$¢ przekroczen

Rys. 19. Spektrum obciazen samolotu MiG-29 otrzymane metoda ekstrapolacji poprzez przeskalo-
wanie zakresu danych pomiarowych (kolor szary odpowiada krzywej do$wiadczalnej, kolor czarny
krzywej estymowanej)

Rezultat ekstrapolacji na 1000-godzinny okres modelowy przedstawiono na
rysunkach 201 21.
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Rys. 20. Dane ekstrapolowane dla 1000 godzin lotu — skala liniowa
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Rys. 21. Dane ekstrapolowane dla 1000 godzin lotu — skala logarytmiczna

6.2.

Metoda IT — ekstrapolacja z uzyciem funkcji aproksymujacej
dane pomiarowe

Wykorzystana w tym podrozdziale metoda aproksymacji polega na adaptacji
wspotczynnikow obcigzen otrzymanych w trakcie badan w locie do rzeczywistych,
dopuszczalnych dla rozpatrywanego samolotu, z wykorzystaniem wzoru aproksy-
macyjnego krzywej doswiadczalnej. Do obliczen wykorzystano arkusz kalkulacyjny
EXCEL. Uzyskane wyniki przedstawiono na rysunkach 22 i 23, dla ktérych przy-
blizong funkcyjng zalezno$¢ mozna przedstawi¢ w postaci (3) i (4):

— krzywa odpowiadajaca przecigzeniom dodatnim:

y=-0,7711n(x)+5,5765, (3)

— krzywa odpowiadajaca przecigzeniom ujemnym:

$=0,41311In(x) — 0,8766. (4)

W obliczeniach uwzgledniono rzeczywiste ograniczenia dotyczace dopusz-
czalnych przeciazen.
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Rys. 22. Spektrum obcigzen samolotu MiG-29 otrzymane metodg ekstrapolacji z uzyciem funkcji
aproksymujacej dane pomiarowe
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Rys. 23. Dane ekstrapolowane dla 1000 godzin lotu — skala liniowa

6.3. Metoda III — ekstrapolacja z wykorzystaniem stochastycznej
reprodukcji warto$ci w tablicy

Zapis spektrum obciazen w formie tablicy przej$¢ lub tablicy potcykli umozliwia
zastosowanie jeszcze innej metody ekstrapolacji, a mianowicie metody ekstrapolacji
stochastycznej polegajacej na losowym odtworzeniu zarejestrowanego spektrum
obcigzen. Metoda szczegdlnie nadaje si¢ do przypadkow, w ktorych loty odbywaja
sie wedlug okreslonego scenariusza. Mozna zalozy¢, ze pilot stara sie¢ wykonaé misje
w sposob typowy, a wiec powtarzalny. W takim przypadku ,,niepowtarzalno$¢” prze-
biegéw obciazenia nie wynika z celowego dzialania pilota. Tablice przejs¢ lub tablice
poteykli dla réznych lotow, ale dla tych samych misji beda wigc podobne [1].
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Rys. 24. Dane ekstrapolowane dla 1000 godzin lotu — skala logarytmiczna

Losowy charakter obcigzen powoduje réznice w tablicach przejs¢ dla réznych
lotow, ale dla tych samych misji. Jezeli dla pewnego lotu po analizie przebiegu ob-
cigzenia w komorce tablicy zapisano okreslong liczbe obcigzen, to mozna oczekiwac,
ze w przypadku drugiej takiej misji, w zalozeniu identycznej, liczba obciazen w danej
rozpatrywanej komorce bedzie zblizona, gdyz czes$¢ obcigzen zostanie rozdzielona
na komorki sgsiednie. Wokdt komoérki MP; nastapi redystrybucja liczby cykli ob-
cigzen, zgodnie z rozkladem Gaussa. Im wigksza liczba obciazen w rozpatrywane;j

10%
20%
70%

Rys. 25. Tlustracja redystrybucji pierwotnej liczby obcigzen zgodnie z rozktadem Gaussa [1]
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komorce, tym wigksze prawdopodobienstwo, ze w kolejnej misji tego samego typu
w komorce tej i jej otoczeniu pojawig sie wartosci.

Przyjeto, ze rozklady prawdopodobienstwa (w poziomie i pionie) opisa-
ne s3 nastepujacymi parametrami (za [1] patrz rys. 25): 0,05; 0,1; 0,7; 0,1; 0,05.
Symulacje przeprowadzono dziesieciokrotnie, otrzymujac dziesie¢ tablic potcykli.
Z uzyskanych tablic, po zsumowaniu, otrzymano zbiorczg tablice dla 1000 godzin
lotu (rys. 26, 27).

R

| ‘,;\‘TL'<1\\W"LH\‘M HH' HHH— i LT TWTTH‘T‘*H‘W'

l \‘HHM \' M \‘}” T
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Rys. 27. Dane ekstrapolowane dla 1000 godzin lotu — skala logarytmiczna
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7. Material

Poniewaz przedmiotem pracy jest trwalos¢ zmeczeniowa wezléw mocowania
ukladu skrzydto-centroplat, przyjeto uproszczenie, ze cata konstrukcja wykonana
jest z jednego materialu — materialu weztow.

o [MPa]
1600
1400
1200
1000

800
600
400
200

0
1 10 100 1000 10000 100000 1000000

Liczba cykli
Rys. 28. Przyblizony wykres Wohlera dla stali 40HNMA — skala logarytmiczna [4]

Nachylong galaz wykresu w ukladzie (o, logN) mozna opisa¢ rownaniem linii
prostej:

0,tklogN=Z2;+klogN, (5)

gdzie: Z; - granica zmeczenia materiatu;
N, — bazowa liczba cykli;
o, — amplituda naprezen.

Wykres Haigha ma przebieg zblizony do paraboli, mozna go przyblizy¢ row-

naniem:
2
o
o,=2, 1—(—'”) , (6)

gdzie: Z | — granica zmeczenia materialu obcigzonego cyklami symetrycznymi;
0,, — wartos$¢ naprezenia sredniego;
R,, — wytrzymalos¢ dorazna materiatu.
Po przeksztalceniu wzoru (5) otrzymuje sig:

Z.,=Z, +k(logN,—logN). (7)
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0
-2000 -1500 -1000  -500 0 500 1000 1500 2000
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Rys. 29. Wykres Haigha dla stali 40HNMA (linie na wykresie odpowiadaja stalej wartosci logN;
wartoéci logN dla gléwnych linii zostaly opisane na wykresie, kolejne krzywe logN réznig si¢ o 0,1;
linia przerywana logN = 4,6 odpowiada granicy zmeczenia stali 40HNMA)

Podstawiajac (7) do (6), otrzymano:

0,=(2, +k(ogN, -logN)) 1—(2—””) . (8)

m

Konstruktor ksztaltuje tak strukture samolotu, aby przeniosta przewidywane
obcigzenia, nie odksztalcajac si¢ przy tym trwale, z zachowaniem odpowiedniego
wspolczynnika bezpieczenstwa.

Zgodnie z ograniczeniami eksploatacyjnymi, maksymalna warto$¢ naprezen
odpowiada przeciazeniu n = 9 dla poziomu obcigzenia 3 (PO = 3), a minimalna
wartos$¢ naprezen jest dla przecigzenia n = -3, co odpowiada poziomowi obcigze-
nia 31 (PO = 31). Po przeliczeniu otrzymuje si¢ odpowiednio wartosci 653 MPa
i-217,6 MPa. Maksymalna amplituda naprezen, tj. zmiana przecigzenia od 1 do 9,
jest rowna 8, co odpowiada 580,4 MPa. Uzyteczny obszar wykresu Haigha przed-
stawiono na rysunku 30.

-217,6 MPa <o, <653 MPa, 9)

0MPa <o, <580,4 MPa. (10)
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0
-2000 -1500 -1000 -500 4,6 0 500 1000 1500 2000
0,, [MPa]

Rys. 30. Wykres Haigha z zaznaczonym obszarem uzytkowym (,tréjkat”), opis dotyczacy rysunku
identyczny jak na rysunku 29

8. Analityczne obliczenia trwalo$ci zmeczeniowej

Dla kazdej komorki z tabeli potcykli okreslono liczbe przekroczen naprezenia
wyzszego gérnego n, , idolng n, , wspélczynnika obcigzen. Wartos¢ érednig
wspolczynnika obcigzen obliczono ze wzoru:

RIS

My, = (11)

Wartos¢ przyrostu obciazen:

Ny e, "Mz a4,
ny., :—gf (12)

Wykorzystujac wzor (6), otrzymano tablice wartoscin, , — tj. wartosci sred-
nich naprezen, z kolei wzor (12) postuzyt do wyznaczenia tablicy 7, , — wartosci
przyrostow obcigzen.

W celu obliczenia tablicy logN — logarytmoéw liczby cykli do zniszczenia —
przeksztalcono wzdr (8) do postaci:

Z
logNzlogNo—#+f. (13)
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Wartosci Z,, Ny, k, R, przyjeto z wykresu Wohlera lub danych materialowych

stali 40HNMA. Wartosci 0, i g,, wyznaczono odpowiednio z tablicn, ,in, ,,

Tablica uszkodzen jednostkowych UD (w ciagu jednego pdtcyklu obcigzenia)
powstaje z przemnozenia tablicy potcykli obciazen (tablica, w ktorej kazda komorka
zawiera po jednym polcyklu, z wylaczeniem wyrazow zerowych gléwnej przekatnej
w calym zakresie dopuszczalnych poziomdéw obcigzenia) przez tablice odwrotnosci
liczby cykli do zniszczenia.

W rozdziale postugiwano si¢ pojeciem tablicy zamiast macierzy, bez wcze$niej-
szego wyjasnienia. Zadanie mnozenia dwoch tablic jest definiowane odmiennie
od mnozenia dwdch macierzy. W przypadku tablic element tablicy wynikowej jest
réwny iloczynowi elementéw tablic o tych samych wskaznikach — wzér (16).

Kazdy element tablicy uszkodzen jednostkowych obliczano ze wzoru:

1

(UD)i,j =1()(1"T)iJ. (14)

Tablica uszkodzen jednostkowych UD przedstawia efekt uszkodzenia zme-

czeniowego dla tablicy poélcykli obcigzen. Wartosci tablicy UD zobrazowano na
rysunku 31.

111 “Hl
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Rys. 31. Uszkodzenie zmeczeniowe dla jednostkowej tablicy potcykli obciazen

Tablica uszkodzen jednostkowych UD jest wygodnym narzedziem, za pomo-

ca ktorego mozna tatwo obliczy¢ efekt kumulacji uszkodzen zmeczeniowych dla
réznych widm obcigzen.
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Do obliczen trwato$ci zmeczeniowej wykorzystano hipoteze Palmgrena-Minera.
Na potrzeby obliczen wzér przeksztalcono do postaci:

32 32
p-350, 355
J =17 lj

gdzie: n; ; — liczba poteykli obcigzen w komoree (i, j) tablicy péteykli;
N, j — liczba poteyKli obcigzen (zmian obcigzen z poziomu i na poziom j)
koniecznych do zniszczenia;
i, j — poziomy obcigzen.

Wzér (15) przedstawia sume elementéw tablicy uszkodzen zmeczeniowych D,
bedacej iloczynem tablicy pétcykli obcigzen (MP) i tablicy uszkodzen jednostko-
wych UD. Element (i, j) tablicy D wyznaczany jest zatem z wyrazenia:

D,,=MP_-UD,,. (16)

Zgodnie z hipoteza Palmgrena-Minera maksymalna wartos$¢ wskaznika uszko-
dzen D jest réwna 1, osiagniecie tej wartosci przez wskaznik D jest réwnoznaczne
ze zniszczeniem konstrukeji. Trwalo$¢ zmeczeniowq (TZ) mozna wyznaczy¢ ze
wzoru:

1
7 =—-TM, (17)
D

gdzie: TM — okres modelowy eksploatacji, TM = 1000 godzin;
D — skumulowane uszkodzenie zmeczeniowe (tab. 4).

TABELA 4

Kumulowane uszkodzenie zmeczeniowe dla réznych metod
estymacji spektrum obcigzen

D
Metoda I 0,4546126
Metoda IT 0,0471299
Metoda III 0,1889615

Obliczenia trwalosci zmeczeniowej wedtug wzoru (17) zamieszczono w tabeli 5.
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TABELA 5

Trwalos¢ zmeczeniowa wezta ukladu sitowego skrzydlo-centroptat

TZ
Metoda I 2200
Metoda IT 21200
Metoda III 5290

Sposrod przedstawionych analiz TZ (rys. 32) najwyzsza trwalo$¢ zmeczeniowq
uzyskano dla metody ekstrapolacji z wykorzystaniem funkcji aproksymujacej —
21200 godzin. Poczynione analizy metoda II znacznie odbiegaja od podanej przez
producenta trwalosci eksploatacyjnej w godzinach, ktéra wynosi 4000 godzin. Ana-
lizujac podang przez producenta trwalos¢ eksploatacyjng samolotu MiG-29 oraz
uzyskane wyniki, uwage zwraca fakt, ze wartoéci liczbowe s3 zblizone do wartosci
uzyskanych metoda III, co w znacznej mierze sugeruje przyjecie uzyskanych wy-
nikéw — uwzgledniajac wspotczynnik bezpieczenstwa (f = 1,5) — za poprawne.

TZ [h]

100000 Metoda IT
21200 h

Metoda III

5290 h
10000 Metoda I

2200 h

1000

100

10

1

Rys. 32. Poréwnanie trwalosci zmeczeniowej TZ oszacowanej trzema metodami

9. Analiza statyczna zespolu skrzydlo-kadlub

Do obliczen zmeczeniowych niezbedna jest analiza statyczna. Poniewaz przyjeto,
ze spektrum obcigzen zostalo zadane w postaci macierzy poétcykli, ktéra w pro-
gramie reprezentuja $rednie warto$ci obcigzenia i wartosci amplitud traktowane
jako wspdtczynniki przy sitach zadanych w obliczeniach statycznych, obliczenia
przeprowadza si¢ dla wartosci sily odpowiadajacej przecigzeniu n = 1, tj. lotowi
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ustalonemu. W mocy pozostajg zaloZenia przyjete przy analizie statycznej calej
konstrukgji. Przyjeto zalozenie upraszczajace, ze catos¢ jest wykonana z jednego
materiatu, dlatego wyniki obliczen przedstawione beda tylko dla weztéw moco-
wania, gdzie takie zalozenie jest stuszne.

Przeprowadzona analiza statyczna zespotu sitowego samolotu MiG-29 pozwo-
lita wyznaczy¢ poziom naprezen zredukowanych wystepujacych w wymiarujacych
elementach konstrukcji zespolu skrzydlo-centroplat. Zamieszczone na rysunkach
od 33 do 43 mapy rozkladéw naprezen pozwolily okresli¢ miejsca maksymalnych
naprezen oraz na tej podstawie wnioskowac o rejonach, w ktérych moze wystapi¢
z duzym prawdopodobienstwem poczatek propagacji peknie¢ zmeczeniowych.

Poniewaz przedstawiona analiza statyczna zostala przeprowadzona dla obcigzenia
przy n = 1, to zamieszczone na rysunkach 34-43 rozklady naprezen zredukowanych
moga stuzy¢ do wskazania, ktére wezty uktadu skrzydio-centroptat przejmujg wiek-
sze obcigzenia lub inaczej, czy kazdy wezel jest jednakowo wytezony. Najwieksze
naprezenia zredukowane (ok. 110 MPa) wystepuja w wezle mocowania dzwigara nr 2
(rys. 40). W weztach dzwigaréw nr 1 (rys. 39) oraz w wezle nr 3 (rys. 41) naprezenia
wahaja sie od 80 MPa do 95 MPa. Wartosci naprezenia w wezlach mocowania na
wregach nr 6, 6W, 7, 7W oraz przedniej i tylnej $cianki kesonu (rys. 34-38; rys. 42-43)
nie przekraczaja warto$ci 90 MPa, a wahaja si¢ w granicach 65-90 MPa.

Frincge: Default A1:Static Subcase. Stress Tensor, . won Mises, (NON-LAYERED)

Deforrm: Default Al:Static Subcase, Displacements, Translational,

MSC Patran 2008 05-Jul-06 16:46:29 1.09+008i
1.02+008|
9.49+007|_|
. 70+004
8.76+007__|
8.03+007|
7.30+007

8.57+007 |

5.84+007
5.11+007
4.38+007
3.65+007|
2.92+007|
2.19+007|
1.46+007|

7.33+006)

3.70+004
default_Fringe :
Max 1.09+008 @MNd 62017
Min 3.70+004 @Nd 125524

default_Deformation :
Max 1.13-003 @Nd 5324

Rys. 33. Naprezenia zredukowane w rozwazanym fragmencie konstrukeji [Pa]
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MSC.Patran 2005 05-Jul-08 16:47:27 6.70+007
Fringe: Default. A1:Static Subcase, Stress Tensor,, von Mises, (NOMN-LAYERED)

Detorm: Detfault, Al:Stafic Subcase, Displacements, Translational,

6.28+007)
5.87+007|
5.45+007|
5.03+007|
4.61+007
4.19+007|
3.78+007|
3.36+007
2.94+007
2.52+007
2.11+007
1.69+007|
1.27+007|
8.52+006]

4.34+008]
default_Fringe :
Max 6.70+007 @ Nd 72359
Min 4.34+006 @Nd 120323
default_Deformation :
Max 1.69-004 @Nd 124643

_y

Rys. 34. Naprezenia zredukowane w wezle mocowania na wredze nr 6 [Pa]

MSC Patran 2005 05-Jul-08 16:48 05 7.63+007,
Fringe: Default, Al:Static Subcase, Stress Tensor, , von Misss, (NON-LAYERED)

+
Deform: Default, A1:Static Subcase. Displacemeants, Tvans\atmna( 7.15+007

6.67+007
¥ 6.19+007
5.71+007
5.22+007
4.74+007
4.26+007
3.78+007
3.30+007
2.82+007|
2.34+007|
1.85+007|
1.37+007|
8.92+006)

4.10+006|
default_Fringe :
Max 7.63+007 @Nd 129578
Min 4.10+006 @Nd 70189
default_Deformation :
Max 1.31-004 @Nd 128333

|y

Rys. 35. Naprezenia zredukowane w wezle mocowania na wredze nr 6W [Pa]
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MSC Patran 2008 05-Jul-08 16:43:31 6.66+007
Fringe: Default A1:Static Subcase, Strese Tensar,, von Mises, (NON-LAYERED)

Deform: Default, A1:Static Subcase, Displacements, Trans|ation

6.24+007)

5.81+007|
5.39+007|
4.97+007
4.55+007|
4.12+007|
3.70+007,
3.28+007|
2.85+007|
2.43+007|
2.01+007|
1.58+007|
1.16+007|
7.39+008
3.16+008
Y\& default_Fringe :

Max 6.66+007 @Nd 129689
Min 3.16+006 @Nd 114015

default_Deformation :
Max 8.68-005 @Nd 129134

Rys. 36. Naprezenia zredukowane w wezle mocowania na wredze nr 7 [Pa]

MSC Patran 2005 05-Jul-08 16:49-01 3.45+007|
Fringe: Default A1:Static Subcase, Stress Tensor, . von Mises, (NON-LAYERED)

+
Deform: Default. A1:5tatic Subcase. Displacements, Translational, 3.24+007

3.03+007|
15+006 2824007
2.61+007
2.40+007|
2.19+007|
1.98+007
1.78+007|
1.57+007|
1.36+007]
1.15+007]
9.41+006
7.32+006
5.24+006
3.15+006
default_Fringe :
K& Max 3.45+007 @MNd 73951
Min 3.15+006 @Nd 73009

default_Deformation
Max 4.05-005 @Nd 130510

Rys. 37. Naprezenia zredukowane w wezle mocowania na wredze nr 5 [Pa]
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MSC.Patran 2005 05-Jul-08 16:49:31 9.17+006,

Fringe: Default, A1:Static Subcase, Strese Tenear,, von Mises, N-LAYERED)

Deform: Default, A1:Static Subcase, Displacements, Trans|atl 8.61+006)
8.04+005
7.47+00G
6.90+00G
6.33+006)
5.76+006
5.19+006
4.62+006
9+005
4.05+006
3.48+008
2.91+008
2.34+008
1.77+008
1.20+008]
6.29+005]
default_Fringe :

Max 9.17+006 @Nd 131041

Min 6.29+005 @Nd 74962

default_Deformation :
Max 1.54-005 @Nd 73120

Rys. 38. Naprezenia zredukowane w wezle mocowania na wredze nr 7W [Pa]

MSC Patran 2005 05-Jul-08 165014 9.77+007,
Fringe: Defaull, Al Static Subcase, Stress Tensar, , von Misss, (NON-LAYERED)

¥
Deform: Default A1:5tatic Subcase, Displacements, Trans|ational, 9.12+007|

8.48+007
7.84+007
7.20+007
6.56+007
5.92+007
5.28+007
4.64+007
4.00+007
3.36+007|
2.72+007|
2.08+007|
1.44+007|
7.96+008)

1.55+008
default_Fringe :
Max 9.77 +007 @Nd 62443
Min 1.55+006 @Nd 14284
default_Deformation :
Max 2.49-004 @Nd 54238

Rys. 39. Naprezenia zredukowane w wezle mocowania dzwigara nr 1 [Pa]
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MSC Patran 2008 05-Jul-08 16:51:09 1.09+008|
Fringe: Default A1:Static Subcase, Strese Tensar,, von Mises, (NON-LAYERED)

Deform: Default, A1:Static Subcase, Displacements, Translational,

1.02+008|

9.51+007|
8.79+007|
8.07+007
7.35+007|
6.64+007|
5.92+007,
5.20+007|
4.48+007|
3.76+007|
3.04+007|
2.32+007|
1.61+007]
8.87+008

1.69+006|
default_Fringe :
Max 1.09+008 @MNd 62017
Min 1.69+006 @ Nd 62122
default_Deformation :
Max 2.19-004 @Nd 14818

Rys. 40. Naprezenia zredukowane w wezle mocowania dzwigara nr 2 [Pa]

MSC Patran 2005 05-Jul-08 165143 8.63+007|
Fringe: Default, Al Static Subcase, Stress Tensar, , von Misss, (NON-LAYERED)

+
Deform: Default. A1:5Static Subcase. Displacements, Translational, /3 8.07+007

7.51+007
6.95+007
6.39+007|
5.83+007
5.27+007
4.71+007|
4.15+007
3.59+007
3.03+007|
2.47+007|
1.91+007]
1.35+007|
7.89+008

2.28+008]
default_Fringe :
Max 8.63+007 @Nd 62467
Min 2.28+006 @ Nd 2697
default_Deformation :
Max 1.83-004 @Nd 56371

Rys. 41. Naprezenia zredukowane w wezle mocowania dzwigara nr 3 [Pa]
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MSC Patran 2005 05-Jul-08 16:52:16 8.04+007
Fringe: Default A1:Static Subcase, Strese Tensar, . von Mises, (NON-LAY
Deform: Default, A1:Static Subcase, Displacements, Translational, 64+006

7.52+007)
6.99+007)
6.47+007)
5.94+007|
5.41+007|
4.89+007|
4.36+007|
3.84+007|
3.31+007|
2.79+007|
2.26+007|
1.74+007|
1.21+007|
6.89+0086)

1.64+0086]
default_Fringe :
Max 8.04+007 @Nd 69734
Min 1.64+006 @Nd 23275
default_Deformation :
Max 1.36-004 @Nd 47068

Rys. 42. Naprezenia zredukowane w wezle mocowania przedniej $cianki kesonu

MSC Patran 2005 05-Jul-08 16:52:47 2.77+007|

Fringe: Default, Al Static Subcase, Stress Tensor, . van Mises, (MON-LAYE
2.61+007|

Deform: Default A1:Static Subcase, Displacements, Translational,
2.44+007
2.28+007
2.11+007
1.85+007|
1.78+007|
1.62+007|
1.46+007|
1.29+007|
1.13+007|
9.63+008
7.99+008
6.34+008
4.70+008

3.05+006)
default_Fringe :
Max 2.77 +007 @Nd 67444
Min 3.05+006 @Nd 60395
default_Deformation :
Max 1.64-004 @Nd 52919

Rys. 43. Naprezenia zredukowane w wezle mocowania tylnej $cianki kesonu
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10. Numeryczna analiza zme¢czeniowa konstrukgcji nieuszkodzonej
i konstrukcji z wystepujacym peknieciem w wezle

Dla celéw obliczen zmeczeniowych zostal wykonany model tréjwymiarowy
fragmentu konstrukcji w okolicy wezléw mocowania. Analiza jedynie fragmentu
konstrukeji wynika z koniecznosci zastosowania duzej liczby elementdw, a wigc row-
niez wydajnych komputeréw do obliczen. Rozwazany fragment zostal utwierdzony
w cze$ci kadlubowej i obcigzony sifg przylozona w odleglosci odpowiadajacej 20%
$redniej cigciwy aerodynamicznej po stronie skrzydla. Podobnie jak poprzednio
przeprowadzono analize statyczng dla n = 1.

Do obliczen trwalosci zmeczeniowej wykorzystano narzedzie MSC.Fatigue.
Obcigzenia zadano w postaci macierzy potcykli (rys. 44, 45, 46), zdefiniowano
materiat zgodnie z [4]. Analizy zmeczeniowe przeprowadzono dla wczedniej
omoéwionych trzech metod tworzenia spektrum obcigzen i dla kazdej z nich dla
dwoch przypadkéw: konstrukeji nieuszkodzonej i konstrukeji uszkodzonej. Wyniki
obliczen konstrukcji nieuszkodzonej poréwnano z obliczeniami analitycznymi.
Wyniki obliczen konstrukeji uszkodzonej i nieuszkodzonej poréwnano w celu
oceny zagrozen wynikajacych z wystgpienia pekniecia.

Obcigzenia zadano, wykorzystujac jedng z mozliwosci oferowanych przez
narzedzie MSC.Fatigue — macierz pétcykli.

Na podstawie wykonanych analiz statycznych oraz przygotowanych spektréw
obcigzen i materialu przeprowadzona zostata analiza zmeczeniowa (rys. 47). Wyniki
prezentowane sg w godzinach lotu treningowego. Obliczenia wykonano dla trzech
metod ekstrapolacji danych pomiarowych.

CYCLE HiSTOGRAM DISTRIBUTION FOR : OBC_M1
Maximum height : 5.67E5 Z Units :

5. 67E5

Cycles
Z-Axis

6.84 -3.43

Rys. 44. Macierz pélcykli dla metody ekstrapolacji spektrum obciazen poprzez przeskalowanie zakresu
danych pomiarowych zdefiniowana w programie MSC.Fatigue
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CYCLE HISTOGRAM DISTRIBUTION FOR : OBC_M2
Maximum height : 5.4E5 Z Units :

9.86

6.84 -3.43

Rys. 45. Macierz pétcykli dla metody ekstrapolacji z uzyciem funkeji aproksymujgcej dane pomiarowe
zdefiniowana w programie MSC.Fatigue

CYCLE HISTOGRAM DISTRIBUTION FOR : OBC_M3
Maximum height : 1.8151E5 Z Units :

1.8151E5

9.86

6.84 -3.43

Rys. 46. Macierz polcykli dla metody ekstrapolacji z wykorzystaniem reprodukcji stochastycznej
spektrum obcigzen zdefiniowana w programie MSC.Fatigue

Podobnie jak w przypadku obliczen analitycznych, dla metody ekstrapolacji
wykorzystujacej przeskalowanie zakresu danych pomiarowych trwato$¢ zmeczenio-
wa jest najnizsza i wynosi 4010 godzin, najwyzsza trwalos¢ zmeczeniowa uzyskana
jest dla metody ekstrapolacji z wykorzystaniem funkcji aproksymujacej — 24 100
godzin, dla metody ekstrapolacji z wykorzystaniem reprodukgji stochastycznej
otrzymano 9680 godzin. We wszystkich trzech przypadkach (rys. 48) najnizsza
trwalo$¢ ma wezel mocowania na dzwigarze nr 2 jako najbardziej wytezony ele-
ment konstrukeji.



170 S. Kachel, A. Kozakiewicz, T. Lgcki

A B (&

Patran 20081 05-Jul-09 17:09:24 8.30+016gm 8.33+016mm 9.26+016}
Fringe: Total Life, zmeczenie_mTfef_2, Life (hours), ,, (NON_LAYERED_7)

7.74+016"8 7.78+016/"8 8.65+016)
7.19+01688 7.22+0168 8.03+016)
6.64+016g 6.67+016} 7.41+016)
6.08+016/88 6.11+016[88 6.79+016)
553+016/88 556+016 6.18+016)
4.98+01608 5.00+01608 5.56+016)
442401608 4.44+01608 4.94+016)
3.87+016 1 3.89+016/ | 4.32+016]
332+0160= 3.33+016/— 3.71+016|
2.77+016ggm 2.78+016gm 3.09+016)
22140168 2224016/ 2.47+016)
1.66+016— 167+016— 1.85+016
11140160 1.11+016/— 1.24+016

5.53+015) 556+015] 6.18+015)
4.01+003] 2.41+004] 9.68+003]

Rys. 47. Trwalo$¢ zmeczeniowa rozwazanej struktury [w godzinach]: A) dla metody ekstrapolacji
z wykorzystaniem przeskalowania zakresu danych pomiarowych, B) dla metody ekstrapolacji z wyko-
rzystaniem funkcji aproksymujacej dane pomiarowe, C) dla metody ekstrapolacji z wykorzystaniem
reprodukcji stochastycznej spektrum obcigzen

30000

25000

20000

15000 W EXcel

10000 Fatigue

5000
- ]
1 2 3
Metoda ekstrapolacji

Iy

Trwalo$¢ zmeczeniowa [h]

Rys. 48. Trwalos¢ zmeczeniowa konstrukeji nieuszkodzonej policzona dwoma sposobami dla kazdej
z metod ekstrapolacji

10.1. Trwalo$¢ zmeczeniowa konstrukcji uszkodzonej

Z analizy wynikéw obliczen statycznych i zmeczeniowych konstrukeji nie-
uszkodzonej wynika, ze wezel mocowania nr 2 jest najbardziej prawdopodobnym
miejscem powstawania uszkodzen zmeczeniowych. W dalszej czesci dotyczacej
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obliczen konstrukcji uszkodzonej, zasymulowane bedzie peknigcie w otworze
wspomnianego wezla o dlugosci ok. 2 mm (rys. 49). Spektrum obcigzen i material
pozostajg bez zmian w stosunku do poprzednich obliczen.

ke

Rys. 49. Uszkodzenie zamodelowane w wezle mocowanie dZzwigara nr 2

Dla przypadku konstrukeji uszkodzonej przeprowadzono obliczenia statyczne,
a nastepnie obliczenia trwalo$ci zmeczeniowej przy tych samych warunkach jak
poprzednio.

W przypadku uszkodzenia trwalos¢ konstrukeji znacznie spada (rys. 50), dla
kazdej metody ekstrapolacji otrzymano spadek na poziomie 53% (rys. 51). Nalezy
zwroci¢ uwage, ze taki wynik spowodowalo pojedyncze uszkodzenie.

A B (&
Patran 20081 05-Jul-09 19:51:55 9.26+016] 8.30+016 8.33+016)
Fringe: Total Life, zmeczenie_uszk_m3fef_2, Life (hours), ,, (NON_LAYERED_7) TG ryr ey
8.03+016] 7.19+016) 7.22+016)
7.41+016] 6.64+016) 6.67+016)
6.79+016] 6.08+0186| 6.11+016]
6.18+016] 5.53+016| 5.56+016]
5.56+016] 4.98+0186| 5.00+016]
4.94+016] 4.42+016| 4.44+016]
4.32+016| 3.87+016| 3.89+016]
3.71+016) 3.32+016) 3.33+016)
3.09+016) 2.77+016) 2.78+016)
2.47+016] 2.21+016| 2.22+016]
1.85+016] 1.66+016] 1.67+016]
1.24+016] 1.11+016] 1.11+016]
6.18+015| 5.53+015) 5.56+015|
4.45+003 1.84+003] 1.11+004]

Rys. 50. Trwalo$¢ zmeczeniowa rozwazanej struktury [w godzinach]: A) dla metody ekstrapolacji

z wykorzystaniem reprodukgji stochastycznej spektrum obcigzen, B) dla metody ekstrapolacji

z wykorzystaniem przeskalowania zakresu danych pomiarowych, C) dla metody ekstrapolacji z wy-
korzystaniem funkcji aproksymujacej dane pomiarowe
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Rys. 51. Trwalo$¢ zmeczeniowa konstrukeji uszkodzonej policzona dwoma sposobami dla kazdej
z metod ekstrapolacji

Whioski

Przeprowadzone analizy stanowig swoistego rodzaju poréwnanie metod oceny
trwalosci zmeczeniowej mocno wytezonych ukladow konstrukeji cienkosciennych.

Z wykonanych obliczen analitycznych, dla metody ekstrapolacji wykorzystano
przeskalowanie zakresu danych pomiarowych. Trwalo$¢ zmeczeniowa dla tej metody
jest najnizsza i wynosi 4010 godzin, fakt ten nalezy zaznaczy¢ w odniesieniu do
podanej przez producenta trwatoéci eksploatacyjnej wynoszacej 4000 godzin. Na tej
podstawie mozna uzna¢ powyzsza metode za skuteczng do okreélania trwatosci
zmeczeniowej sifowej struktury skrzydta.

Najwyzsza trwalo$¢ zmeczeniowq uzyskano dla metody ekstrapolacji z wy-
korzystaniem funkcji aproksymujacej — 24 100 godzin, natomiast dla metody
ekstrapolacji z wykorzystaniem reprodukcji stochastycznej otrzymano 9680 godzin.
We wszystkich trzech przypadkach najnizszg trwalo$¢ ma wezel mocowania na
dzwigarze nr 2 jako najbardziej wytezony element konstrukeji.

Analiza konstrukcji uszkodzonej wykazala, ze trwatos¢ konstrukeji znacznie
spada. Dla kazdej metody ekstrapolacji otrzymano spadek trwalosci zmeczeniowej
na poziomie 53%. Nalezy zwroci¢ uwage, ze taki wynik spowodowalo pojedyncze
uszkodzenie. W przypadku uszkodzen zmeczeniowych bardzo czesto dochodzi do
sytuacji, w ktorych mikropekniecia Iaczg sie, tworzac pekniecie majace decydujacy
wplyw na trwalo$¢ zmeczeniows. Efekt takich uszkodzen moze by¢ trudny do
przewidzenia, a wynikajacy z nich wzrost poziomu naprezen w znacznym stopniu
obnizy trwato$¢ konstrukeji.

Artykut wplyngt do redakcji 29.04.2010 r. Zweryfikowang wersje po recenzji otrzymano we wrzesniu
2010



Analiza trwalosci zmeczeniowej polgczenia skrzydlo-centroplat samolotu... 173

(1]

LITERATURA
M. Ropzewicz, Problematyka trwatosci zmeczeniowej kompozytowych struktur nosnych szy-
bowcéw, Warszawa, 2007.
S. KocANDA, Podstawy obliczer zmeczeniowych, PWN, Warszawa, 1997.
Samolot MiG-29: Uktady ptatowca, DWLIOP, Poznan, 1991.

Encyklopedia Wspélczesnej Techniki: Materialy konstrukcyjne (pr. zb.), Wydawnictwo Naukowe
Encyklopedii Sowieckich, Moskwa, 1963.

Z. GoraJ, Dynamika i aerodynamika samolotow manewrowych z elementami oblicze#, Biblioteka
Naukowa Instytutu Lotnictwa, 2000.

K. S1BILSKI1, Modelowanie i symulacja dynamiki ruchu obiektéw latajgcych, NiT, 2004.

P. KiC1AK, Podstawy modelowania krzywych i powierzchni: zastosowanie w grafice komputerowej,
WNT, Warszawa, 2000.

S. KACHEL, A. KOZAKIEWICZ, T. LACKI

Durability analysis of wing root fittings of fighter airplane

Abstract. The paper concerns the numerical analysis of wing root fittings of MiG-29. The numerical
model of selected structural elements was created, static and fatigue analysis was performed. The analysis
method presented in [5] was used. Methods presented in [1] were adopted for fatigue analysis of
mentioned fittings. On the basis of created models, the airframe strength and fatigue durability were
assessed.

Keywords: mechanics, airframe strength analysis, fatigue durability






