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Abstract: W przypadku ztozonych systemow, jakim jest struktura samolotu wdrozenie technik
prognostycznych oraz zarzadzania czasem zdatnosci do eksploatacji moze skutecznie poprawié
wydajnos¢ systemu. Celem publikacji jest przedstawienie metody oceny niezawodnosci konstrukcji
lotniczych oraz odpowiedniej procedury obliczen wraz z ostatnimi wynikami badan. W niniejszej
pracy okreslono chwilowg intensywno$¢ uszkodzen oraz prawdopodobienstwo awarii w wybranych
miejscach struktury samolotu PZL-130 TC II ORLIK. Uzyskane wyniki moga by¢ zastosowane do
optymalizacji procesu dopuszczenia statkOw powietrznych do lotdw, przy jednoczesnym zapewnieniu
bezpieczenstwa ich eksploatacji.

1. Wstep

W niniejszym artykule zostata przedstawiona metoda prognozowania niezawodnosci
oraz trwatosci wybranych obszarow struktury nosnej statkow powietrznych w aspekcie
procesOw zmeczeniowych 1 procesow starzenia. Strukture no$ng mozna sklasyfikowa¢ jako
element posiadajacy silnie skorelowane zmiany warto$ci parametrow kreslacych stan
zdatnosci do lotu z czasem poprawnego funkcjonowania statku powietrznego [27].

Jednym z najwazniejszych zagadnien zwigzanych z procesem eksploatacji statkow
powietrznych jest analiza trwatosci ich elementoéw konstrukcyjnych [10, 20]. Dotychczasowe
doswiadczenia eksploatacyjne potwierdzaja, iz wyczerpanie resursu samolotdw nie moze by¢
jednoznacznie utozsamiane z jego niezdatnoscig do dalszych, niezawodnych lotow. Nie
zawsze wyczerpanie resursu skutkuje utratg sprawnosci technicznej obiektow latajacych oraz
wykroczeniem poza zalozong warto$¢ niezawodnosci. Niedoskonatosci klasycznego podejscia
eksploatacji statkéw powietrznych opartego na resursie byly przyczyna podj¢cia pracy nad
rozwojem innych metod oceny trwatosci struktury, ktore zostang przedstawione w niniejszej
pracy [21, 22].



Prezentowany model matematyczny jest realizowany 2z wykorzystaniem
specjalistycznego oprogramowania komputerowego PRobability Of Fracture (PROF) [13] i
szeroko stosowany przez United States Air Force [4, 6]. National Research Council Canada
[12, 24] do analiz niezawodnos$ciowych struktury nosnej statkow powietrznych stosuje
podobne podejscie matematyczne, ktore jest zrealizowane w oprogramowaniu ProDTA
(PRObabilistic Damage Tolerance Anylisis).

Przedstawiona metoda oraz wyniki badan pozwalaja na wydtuzenie czasu eksploatacji
statkow powietrznych. Omawiane procedury nie sa przeprowadzane dla samolotow
nalezacych do Polskich Sit Powietrznych, w szczegdlnosci dla samolotéw PZL-130 TCII
ORLIK. Wyjatkiem sg samoloty F-16, dla ktorych takie analizy prowadzi Lockheed Martin.

2. Metoda prognozowania niezawodnosci punktow struktury no$nej

Chwilowa intensywno$¢ uszkodzen [5, 9] rozumiana jest jako granica ilorazu
prawdopodobienstwa warunkowego wystapienia uszkodzenia w chwili #+Af pod warunkiem
dotrwania do chwili t przez Af, gdy Ar dazy do zera, co moze by¢ przedstawione za pomoca
zaleznoSci:

. P{t<T<t+M|T >t}
A(t) = lim
At—0" At
gdzie T jest ciggla, dodatnig zmienng losowa czasu zdatnej pracy.

(1)

Jesli zmienna losowa T posiada rozktad prawdopodobienstwa o gestosci f(z) oraz
dystrybuante F(z) rownanie (1) przyjmie postaé [1+3]:

AO) 2
/'L(t)——l_F(t) (2)

adzic F(0)= [ fwdu=P{T <} =1-P{T>1}.

Na podstawie znajomosci chwilowej intensywnos$ci uszkodzen A(z) mozna wyliczy¢
funkcje zawodnosci:
—j‘l(x)dx
F()=1-e 3)
Podczas analizy niezawodno$ciowej statku powietrznego, przy wyznaczaniu
prawdopodobienstwa uszkodzenia, brane sa pod uwage dwa niezalezne zdarzenia. Za
uszkodzenie uznajemy stan, w ktérym:
— peknigcie przekroczy wezesniej zdefiniowany dopuszczalny rozmiar a.,,
— dla pekniecia o dlugosci mniejszej od a., wystapi cykl naprezenia, ktory wygeneruje
wspotczynnik intensywno$ci naprgzen K przekraczajacy dopuszczalng warto$é
odpornosci na kruche pgkanie K.

Chwilowa intensywnos$¢ uszkodzen dla miejsca znajdujacego si¢ w strukturze statku
powietrznego wyliczana jest za pomocg réwnania:

At) = A4 (1) + 4,(1) “)
gdzie: A(r) - chwilowa intensywno$¢ uszkodzefn wynikajaca z przekroczenia dopuszczalnej
dhugosci peknigcia a,,
A(t) -chwilowa  intensywno$¢  uszkodzeh — wynikajaca z  przekroczenia
dopuszczalnych napre¢zen w locie.
Na podstawie znajomosci chwilowej intensywnos$ci uszkodzen A(z) mozna wyliczy¢
funkcje zawodnosci korzystajac z rownania (3) dla pojedynczego obszaru.



Funkcja g okreslajaca zalezno$¢ dlugosci peknigcia od ilorazu wspoiczynnika
intensywnosci naprezen przez naprezenia moze by¢ opisana jako:

K /o =rap(a)=g(a) (5)
gdzie: o - naprezenie,
p(a) - funkcja ksztattu peknigcia, okreslona dla dlugosci a pekniecia.

Dla rozwazanego materialu oraz okre§lonego miejsca w strukturze nosnej samolotu,
krytyczny rozmiar peknigcia a., jest warto$cig odpowiadajaca sredniej wartosci odpornosci na
kruche pekanie K oraz warto$ci modalnej naprezeh 6 wystepujacych w lotach dla danego
obserwowanego punktu, co moze by¢ matematycznie przedstawione jako:

a =g (’f;] ©)

gdzie g jest odwrotnos$cig funkcji (5).
Prawdopodobienstwo zuzycia elementu w przedziale czasu (0,7) spowodowane
przekroczeniem dopuszczalnej dtugos$ci peknigcia moze by¢ opisane zaleznoscia:
F(O)=1-F,(a (t,~1) (7)
gdzie: F, - dystrybuanta rozktadu poczatkowej wielkosci peknigceia,

a'(t) - funkcja dhugosci peknigeia odpowiadajaca czasowi do uszkodzenia t,=t,—t,

t, -czas, w ktorym dlugos¢ peknigcia osiagnie krytyczng wartos¢ a.
Chwilowa intensywnos$¢ uszkodzen wynikajaca z przekroczenia tolerowanej dtugosci
peknigcia a., moze by¢ wyliczona na podstawie wzoru (2):
__Nh®)
A1) = () (®)
Prawdopodobienstwo, ze warto$¢ naprezenia spowoduje uszkodzenie w locie w chwili
¢t dla uszkodzen o dtugosci peknigcia mniejszych od a. moze by¢ obliczone za pomoca
zalezno$ci:

POF(t) = Tj Ao, (a.k) f (a)da f; (k)dk, )

gdzie: A=1-H= P{o- >0, =K./ flanra } jest  funkcjonalem  prawdopodobienstwa

przekroczenia dopuszczalnych napr¢zen w locie,
f.(@ jest funkcja gestosci dlugosci peknigeia w chwili 7,
Jx (k,) jest rozktadem gestosci odpornosci na kruche pekanie,

POF(t) jest prawdopodobienstwem przekroczenia dopuszczalnych naprezen w locie w
chwili .
Chwilowa intensywnos$¢ uszkodzen wywotana przez przekroczenie maksymalnych
naprezen w locie moze by¢ przyblizona za pomocg rOwnania:

=20 (10)

gdzie 7 jest srednig dtugoscia lotu.
3. Analiza niezawodnosci — dane wejSciowe

Analiza niezawodnosci zostata wykonana dla obszaru znajdujacego si¢ na skrzydle,
dla potencjalnego uszkodzenia mogacego wystapi¢ w pasie dzwigara pomiedzy 5 1 6 zebrem



[11, 18]. Typ uszkodzenia sklasyfikowano jako HTC (Hole Through Thickness Crack) [6],
ktorego schemat graficzny zostal zobrazowany na rys. 1. Model MES analizowanego obszaru
zostat przedstawiony na rys. 2.

) :

Rys. 2. Model MES fragmentu konstrukcji, w ktorym moze wystapi¢ uszkodzenie [15]

Wartosci parametréw okreslajagce rozklad normalny dla stalej K. definiujacej
odpornos¢ na kruche pekanie (Fracture Toughness) dla probek kompaktowych wykonanych
ze stopu 2024-T351 typu RCT z karbem w poprzek widkien (orientacja L-T) przyjeto jako:

— warto$¢ $rednia 36.75 mPa/m ,
— odchylenie standardowe 0.247 pmPam [16].

Badania materiatowe  zostaly przeprowadzone w  Laboratorium  Badan
Wytrzymatosciowych Materiatow ITWL [7, 16] na maszynie wytrzymatosciowo-
zmeczeniowe] MTS 810.23. Zakres badan obejmowal: statyczng probe rozciggania, badanie
predkosci wzrostu peknig¢ zmeczeniowych, badanie odpornosci materialu na pgkanie oraz
badania zme¢czeniowe w zakresie wysokocyklowych i niskocyklowych badan (HCF i1 LCF).
Zakres przeprowadzonych badan pozwolil uzupehié¢ i zweryfikowa¢ informacje dotyczace
materialu wykorzystanego do budowy samolotéw ORLIK w zakresie niezbednym do analiz
numerycznych realizowanych w ramach programu System Eksploatacji Wedlug Stanu
Technicznego (SEWST).

Rys. 3. Probki RCT przed badaniem [16]



Na podstawie przeprowadzonej analizy MES przy wykorzystaniu oprogramowania
MSC [15] uzyskano nastgpujaca zalezno$¢ pomigdzy wspodtczynnikiem intensywnos$ci
naprezen, naprezeniami (K/o) a dtugoscia pekniecia a:
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Rys. 4. Zalezno$¢ K/c od dtugosci peknigcia

Obliczenia propagacji uszkodzen w programie AFGROW mozna wykonywa¢ jedynie
dla modeli nie zawierajgcych otwordw, dlatego uszkodzenie zostato podzielone na 2 odcinki
tak jak zobrazowano na rysunku 2.

Na podstawie danych z rejestracji obejmujacych okres od poczatku eksploatacji
samolotow Orlik Polskich Sit Powietrznych przyjeto srednig dlugos¢ lotu jako 43 minuty.

Za pomocg oprogramowania AFGROW uzyskano ksztalt krzywej a(?) przedstawiony
kolorem czarnym na rys. 5. Kolorem zielonym zaznaczono odpowiednie wyrdwnanie do
rownania (11). Kolor czerwony obrazuje zastosowang ekstrapolacj¢ przy wykorzystaniu
funkcji eksponencjalnej postaci:

a(t) = a,e” (11)

W obliczeniach zastosowano klasyczny model z peknigciem na wskro$§ propagujacym
od jednej strony. Wykorzystano obliczong zalezno$¢ f(a) od dlugosci pekniecia oraz
rzeczywiste widmo obcigzen na podstawie odksztalcen zarejestrowanych przez czujnik
tensometryczny. Przyjeto dane materiatowe dla stopu aluminium 2024-T351 wprowadzajac
wartosci modutu Younga (E) oraz Kj;c uzyskane zbadan laboratoryjnych [16]. Przyjete
warto$ci zostaly przedstawione w tabeli 1.

Tabela 1. Parametry przyjete do obliczen predkosci propagacji uszkodzenia [15]

Parametr Odcinek a Odcinek b
Dhugo$¢ elementu 0,01731 [m] 0,02915 [m]
Grubos¢ elementu 0,005 [m] 0,0025 [m]
Poczatkowa dtugosé uszkodzenia 0,0006 [m] 0,00061 [m]
K 36,75 [MPaVm] 36,75 [MPaVm]
E 72 000 [MPa] 72 000 [MPa]
Wspotczynnik przeskalowania napr¢zen | 0,072 [-] 0,072 [-]
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Rys. 5. Zaleznos$¢ dlugosci peknigcia od czasu lotu

Rozktad maksymalnych naprezen zdefiniowano jako dystrybuante rozktadu Gumbela
na podstawie wynikéw badan w lotach:

H(o)= CX[{— exp{— 9= Bﬂ (12)
A
gdzie: o - naprezenie,

A - parametr rozktadu Gumbela okreslajacy nachylenie dystrybuanty,
B - parametr rozkltadu Gumbela okres$lajacy kwantyl rzedu 37% maksymalnych
naprezen w lotach.
W celu uzyskania parametrow 4 1 B rozkladu Gumbela sprawdzono korelacje pomiedzy
maksymalnymi warto$ciami przecigzen pionowych n, a napr¢zeniami wystepujacymi na
tensometrach wykorzystujac w tym celu 285 lotéw badawczych, na ktérych zostat
zastosowany system zabudowy rejestratora badawczego KAM 500. Nastepnie zostaty
wyliczone wspotczynniki funkcji przejscia pomigedzy wartosciami przecigzen pionowych n. a
naprezeniami. Do obliczen zastosowano algorytm aproksymacji liniowej metoda
najmniejszych kwadratow, badz stosujac regresje nieliniowa wykorzystujaca algorytm
Levenberg-Marquardt. Pobrano naprezenia wynikajace z modelu globalnego z obliczen MES
dla n,=1 w obszarze zainteresowania. Do obliczen wykorzystano wspdiczynniki funkc;ji
przej$cia oraz maksymalne przekroczenia przecigzen pionowych n, odnotowane z lotow
pochodzacych z rejestratoréw pokladowych zamontowanych na samolotach PZL-Orlik TC-I
oraz TC-II od poczatku eksploatacji do 2010 r. W tamtym okresie odbylo si¢ przeszto 40 000
lotow. Wartosci naprezen zostaty przyblizone do rozktadu Gumbela o wspoétczynnikach:
A= 8.6 [MPa],
B=171.9 [MPa],

stosujac dopasowanie do lotow, w ktorych wartosci przecigzen pionowych n.>4.6.
Poczatkowy rozktad wielko$ci peknigcia zostal przyjety na podstawie opracowania [7]

(rys. 6).
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Rys. 6. Odwrotno$¢ dystrybuanty oraz dystrybuanta ekwiwalentnego rozktadu poczatkowe;j
wielkosci peknigcia [7]



Dane pochodzace z literatury zostaly przyblizone za pomocg rozktadu Weibulla:
F@=1-¢“" (13)
gdzie: A - parametr skali,
k - parametr ksztattu.
Rozktad poczatkowej wielkosci peknigcia jest zblizony do funkcji rozktadu Weibulla,
co zostalo uzasadnione przez Yanga i Manninga [19, 26].
Do obliczen przyjeto nastepujace parametry: 4 = 0.0891 mm, k£ =1.1204.

4. Analiza niezawodnosci — wynik

Dla odcinka b uszkodzenia, zalozono, iz poczatkiem propagacji peknigcia bedzie
chwila, w ktorej odcinek a ulegnie uszkodzeniu. Dla samolotéw bojowych zaleca si¢
okreslenie zdarzenia jako malo prawdopodobne (nieprawdopodobne), dzigki czemu mozna
zatozy¢, ze nie do$wiadczy si¢ takiego zdarzenia, dla ktérego chwilowa intensywnos$¢
uszkodzen jest mniejsza niz 10° podczas okresu uzytkowania samolotu. Zdarzenia mato
prawdopodobne, ale mozliwe do wystapienia podczas okresu uzytkowania samolotu
charakteryzuja sie chwilowa intensywnoscia uszkodzen mniejsza niz 10~, ale wieksza niz 10
(tabela 2). Drugim istotnym kryterium kwalifikacji zdarzen, jest prawdopodobienstwo
wystapienia uszkodzenia. Jezeli warto$é F(#) przekroczy 10~ nalezy rozwazyé dopuszczenie
do dalszej eksploatacji bez dokonania uprzedniego przegladu statku powietrznego [23, 25].
Na wykresach chwilowej intensywnos$ci uszkodzen wyszczegolniono odpowiednie poziomy
bezpieczenstwa.

Tabela 2. Poziomy niebezpieczenstwa [14]

Okreslenie Oznaczenie Pojedynczy samolot Flota
opisowe poziomu | poziomu
niebezpieczenstwa | niebezpieczenstwa

Mato D Mato prawdopodobne, ale mozliwe do Mato prawdopodobne
prawdopodobne wystapienia podczas okresu uzytkowania ale mozna rozsadnie

samolotu, z prawdopodobienstwem wystgpienia | oczekiwac ze wystapi
mniejszym niz 107 ale wiekszym niz 10

Nieprawdopodobne | E Tak mato prawdopodobne (nieprawdopodobne), | Mato prawdopodobne
ze mozna zatozy¢, ze nie doswiadczy si¢ ale mozliwe

takiego zdarzenia, z prawdopodobienstwem
wystgpienia mniejszym niz 10 podczas okresu
uzytkowania samolotu

Na rys. 7 1 8 przedstawiono odpowiednio wykresy chwilowej intensywnos$ci
uszkodzenia oraz prawdopodobienstwa uszkodzenia omawianego regionu struktury nosnej
samolotu PZL-130 TC II Orlik.
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Rys. 7. Chwilowa intensywno$¢ uszkodzen
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Rys. 8. Prawdopodobienstwo uszkodzenia
5. Dyskusja wynikow

Opracowane wyniki symulacji wykazuja, iz peknigcie pasa dzwigara pomiedzy 5 a 6
zebrem dla resursu wynoszacego 10000 godzin mozna scharakteryzowaé jako
nieprawdopodobne, gdyz prawdopodobienstwo pegkniecia, pod warunkiem, iz uszkodzenie nie
nastapilto wczeéniej jest mniejsze niz 10 podczas okresu uzytkowania samolotu. Przyczyna
otrzymania ksztaltu funkcji chwilowej intensywnos$ci uszkodzenia, przedstawionego na rys. 7
dla odcinka a, jest tagodny wzrost krzywej propagacji pgknigcia w poczatkowych okresach
eksploatacji samolotu oraz relatywnie mate napr¢zenia wystepujagce w badanym punkcie
kontrolnym w odniesieniu do krzywej opisujacej zalezno$¢ stosunku wspotczynnika
intensywnosci napr¢zenia do naprezen w zalezno$ci od dtugosci uszkodzenia. Przy zatozeniu,
ze cz¢$¢ znajdujaca si¢ nad otworem peknigcia zacznie propagowaé w chwili, gdy poprzednia
czg$¢, znajdujaca sie pod otworem ulegnie uszkodzeniu, prawdopodobienstwo uszkodzenia
elementu w nastgpnej godzinie lotu wzrasta znaczaco. Najwazniejszym parametrem
wplywajacym na chwilowg intensywno$¢ uszkodzenia cze$ci b jest predkos¢ propagacii
peknigcia. Uszkodzenie to mozna scharakteryzowaé jako mato prawdopodobne, poniewaz
prawdopodobienstwo wystapienia jest mniejsze niz 10, ale wigksze niz 107.

Graficzna analiza poréwnania, dla czesci b, zalezno$ci pomigdzy wspdtczynnikiem
intensywnos$ci naprezen, naprezeniami (K/o) a dlugoscia pekniecia a (rys. 4) wraz z
wykresem obrazujagcym prawdopodobienstwo uszkodzenia (rys. 8b) wykazata silny wplyw
funkcji ksztattu pgkniecia (f(a)) na niezawodnos¢. Brak monotonicznosci krzywej (K/o) dla
dlugosci peknigcia ~ 5 mm (rys. 4b) $wiadczy o spadku chwilowej intensywnosci
uszkodzenia w okolicach 3 000 h lotu. Spadek funkcji A(z) przyczynit si¢ do wolniejszego
przyrostu prawdopodobienstwa uszkodzenia w okresie 2 000 + 5 000 godzin lotu.



6. Whnioski

Przeprowadzone badania potwierdzity, Zze mozliwe jest, a zarazem celowe
wyznaczenie niezawodno$ci w punktach struktury nosnej statkow powietrznych. Tego
rodzaju podejScie przy monitorowaniu niesprawnos$ci pozwala na optymalizacj¢ procesu
dopuszczenia do lotow, przy jednoczesnym zapewnieniu bezpieczenstwa eksploatacji statkow
powietrznych.

Dodatkowo mozliwe bylo wyszczegdlnienie najwazniejszych  parametrow
wejsciowych majacych najwigkszy wpltyw na koncowa ocene niezawodnos$ci w badanym
punkcie kontrolnym struktury nos$nej. Wykonane badania sugeruja, ze w przypadku
elementow struktury nosnej, kluczowe znaczenie dla niezawodno$ci konstrukcji lotniczej
maja parametry definiujagce szybkosci propagacji peknigcia oraz uwarunkowania
konstrukcyjne wyrazone poprzez bezwymiarowy wspoOtczynnik intensywnosci naprezen,
okreslajagcy stan naprezen w wierzchotku peknigcia uwzgledniajacy ksztalt badanego
elementu, niezalezny od przylozonego obciazenia.

W przysztosci planowane jest doglebne przestudiowanie metod numerycznych
stosowanych przy ocenie niezawodno$ci oraz zaimplementowanie przedstawionej metodyki
we wlasnym oprogramowaniu. Celem tego zabiegu bedzie oszczgdno$¢ czasu oraz
zapewnienie dokladnosci wynikow poprzez uzycie efektywnych algorytmoéw optymalizacji
wraz z implementacjg w jezykach niskopoziomowych.
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