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Abstract: Tematem publikacji jest przedstawienie opracowanej metody oceny niezawodnosci
struktury nosnej statkow powietrznych. Wykorzystujac opisane modele matematyczne stworzono
autorskie oprogramowanie komputerowe Aircraft Structural Reliability Assessment (AStRASS),
implementujace opracowany model w celu obliczenia niezawodnosci struktury nosnej statkow
powietrznych. W niniejszej pracy okreslono chwilowg intensywno$¢ uszkodzen w wybranym miejscu
struktury samolotu PZL-130 TC Il Orlik dla rzeczywistych warunkow eksploatacji. Dla wybranego
punktu kontrolnego przedstawiono w pracy rowniez analiz¢ wrazliwosci wynikdw na zmiany
istotnych parametréw wejsciowych.

Reliability analysis of the PZL-130 Orlik TC-II aircraft structural component
under real operating conditions

Keywords: aircraft supporting structure, risk analysis, reliability research, single flight
probability of failure, PZL-130 Orlik TC-II

Abstract: The theme of the paper is to present development of new methods for assessing the
reliability of the aircraft structure. Based on the mathematical models described, author developed the
"Aircraft Structural Reliability Assessment” (AStRAss) computer software, which implements the
realized mathematical model. Aim of the software is calculation of aircraft structure reliability. In this
contribution the failure rate of the selected location within the structure of the PZL-130 Orlik TC-II
under real operating conditions were calculated. For the chosen control point within the structure the
sensitivity of failure rate to the input data was investigated.

1. Wstep

W niniejszym artykule zostata przedstawiona metoda prognozowania niezawodnosci
oraz trwalo$ci wybranych obszarow struktury nosnej statkow powietrznych w aspekcie



proces6w zmeczeniowych i1 proceséw starzenia. Strukture nosng mozna sklasyfikowaé jako
element posiadajacy silnie skorelowane zmiany warto$ci parametrow kreslacych stan
zdatnosci do lotu z czasem poprawnego funkcjonowania statku powietrznego [28].

Jednym z najwazniejszych zagadnien zwiazanych z procesem eksploatacji statkow
powietrznych jest analiza trwatosci ich elementow konstrukcyjnych [10, 27]. Dotychczasowe
doswiadczenia eksploatacyjne potwierdzaja, iz wyczerpanie resursu samolotow nie moze by¢
jednoznacznie utozsamiane z jego niezdatnoscia do dalszych, niezawodnych lotéw. Nie
zawsze wyczerpanie resursu skutkuje utratg sprawnosci technicznej obiektow latajacych oraz
wykroczeniem poza zalozong warto$¢ niezawodno$ci [6, 7]. Niedoskonatosci klasycznego
podejscia eksploatacji statkdw powietrznych opartego na resursie byly przyczyna podjgcia
pracy nad rozwojem innych metod oceny trwalosci struktury, ktore zostang przedstawione w
niniejszej pracy [21, 23].

Prezentowany model matematyczny jest realizowany z  wykorzystaniem
specjalistycznego, stworzonego przez autora publikacji oprogramowania komputerowego
Aircraft Structural Reliability Assessment™ (AStRAss). United States Air Force [1, 4] do
analiz niezawodno$ci punktéw kontrolnych statkow powietrznych wykorzystuje program
Probability Of Fracture (PROF) [13], ktorego jadro matematyczne zastalo napisane w
oparciu o takie same rownania. National Research Council Canada [12, 25] do analiz
niezawodno$ciowych struktury nosnej statkow powietrznych stosuje podobne podejscie
matematyczne, ktore jest zrealizowane w oprogramowaniu ProDTA (Probabilistic Damage
Tolerance Analysis).

Przedstawiona w niniejszym artykule metoda oraz wyniki badan pozwalaja na
wydhluzenie czasu eksploatacji statkow powietrznych. Dla samolotow nalezacych do Polskich
Sit Powietrznych, a w szczegdlno$ci dla samolotow PZL-130 Orlik TC-1I omawiane procedury
nie sg przeprowadzane. Tego typu analizy prowadzone sa przez firm¢ Lockheed Martin tylko
dla samolotow F-16.

2. Przedstawienie modelu oceny niezawodnos$ci

Chwilowa intensywno$¢ uszkodzen [2, 9] rozumiana jest jako granica ilorazu
prawdopodobienstwa warunkowego wystapienia uszkodzenia w chwili t+ At pod warunkiem
dotrwania do chwili t przez At, gdy At dazy do zera, co moze by¢ przedstawione za pomocg
zaleznosci:

A0 = lim P{t<T <t+At|T >t}
At—0* At
gdzie T jest ciagta, dodatnig zmienng losowa czasu zdatnej pracy.

1)

Jesli zmienna losowa T posiada rozktad prawdopodobienstwa o gestosci f(t) oraz
dystrybuante F(t) rownanie (1) przyjmie postac:

_ f@® 2
ﬂ(t)—l_F(t) (2)

gdzie F(t)=jf(u)du =P{T<t}=1-P{T >t}.

Na podstawie znajomosci chwilowej intensywnos$ci uszkodzen A(z) mozna wyliczy¢
funkcje zawodnosci:

t
—| A(x)dx

Fit)=1-e° 3)



Podczas analizy niezawodnosciowej statku powietrznego, przy wyznaczaniu
prawdopodobienstwa uszkodzenia, brane sa pod uwage dwa niezalezne zdarzenia. Za
uszkodzenie uznajemy stan, w ktorym:

— pekniecie przekroczy wezesniej zdefiniowany dopuszczalny rozmiar acr,
— dla pgknigcia o dtugosci mniejszej od acr wystapi cykl naprezenia, ktory wygeneruje
wspotczynnik intensywno$ci naprezen K przekraczajacy dopuszczalng warto$¢

odpornosci na kruche pegkanie K.

Chwilowa intensywnos$¢ uszkodzen dla miejsca znajdujacego si¢ w strukturze statku
powietrznego obliczona moze by¢ za pomocg rownania [14, 22]:

A1) = 4, (1) + A,(1) (4)
gdzie: A(t) - chwilowa intensywno$¢ uszkodzen wynikajaca z przekroczenia dopuszczalnej
dhugosci pekniecia agr,
A (t) -chwilowa intensywnos¢  uszkodzen  wynikajaca z  przekroczenia
dopuszczalnych napr¢zen w locie.
Na podstawie znajomos$ci chwilowej intensywnos$ci uszkodzen A(z) mozna wyliczy¢
funkcje zawodnosci korzystajac z rownania (3) dla pojedynczego obszaru.
Funkcja g okreSlajagca zaleznos¢ dlugosci peknigeia od ilorazu wspdtczynnika
intensywnosci naprezen przez naprezenia moze by¢ opisana jako [8]:

K/o=\rap@)=9(a) (5)
gdzie: 0 - napr¢zenie,
p(a) - funkcja ksztattu pekniecia, okreslona dla dtugosci a pgknigcia.

Dla rozwazanego materialu oraz okre§lonego miejsca w strukturze nosnej samolotu,
Krytyczny rozmiar peknigcia acr jest warto$cig odpowiadajgcg sredniej warto$ci odpornosci na
kruche pekanie K_ oraz wartosci modalnej naprezehi 6 wystepujacych w lotach dla danego
obserwowanego punktu, co moze by¢ matematycznie przedstawione jako:

a, =g [%} (6)

Prawdopodobienstwo zuzycia elementu w przedziale czasu (0,t) Spowodowane
przekroczeniem dopuszczalnej dtugosci pekniecia moze by¢ opisane zalezno$cia:
Fo () =1-F, (@ (t, - 1) ()
gdzie: F, - dystrybuanta rozktadu poczatkowej wielkosci peknigcia,

gdzie g jest odwrotnoscia funkcji (5).

a'(t) - funkcja dtugosci pekniecia odpowiadajaca czasowi do uszkodzenia t, =t -t,

t, - czas, w ktorym dtugos¢ peknigcia osiagnie krytyczng warto$¢ acr.
Chwilowa intensywno$¢ uszkodzen wynikajaca z przekroczenia tolerowanej dtugosci
peknigcia agr moze by¢ wyliczona na podstawie wzoru (2):
f. ()
t) = Ler (8)
A(t) “F.®
_ dFLcr

dzie: f =—le
g Ler dt



Prawdopodobienstwo, ze warto$¢ naprezenia spowoduje uszkodzenie w locie w chwili
t dla uszkodzen o dlugosci pegknigcia mniejszych od ac moze by¢ obliczone za pomoca
zalezno$ci:

o

R0 = [ Ao (ak)) fu@da (k). 9)
00
gdzie: H=1-H = P{g >0, =K, I p@nra } jest  funkcjonalem  prawdopodobienstwa

przekroczenia dopuszczalnych napr¢zen w locie,
f,(a) jest funkcja gestosci dtugosci peknigcia w chwili t,

f, (k,) Jest rozktadem gestosci odpornodci na kruche pekanie,

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

Py (®

A== (10)

gdzie 1 jest srednig dtugoscia lotu.

Na potrzeby analizy niezawodno$ci dla samolotu PZL-130 Orlik TC-Il zostata
opracowana metoda oceny niezawodnosci struktury nosnej statkow powietrznych.
Niezbednym stalo si¢ rdwniez stworzenie innowacyjnego oprogramowania komputerowego
Aircraft Structural Reliability Assessment (AStRAss), implementujacego opracowang metode
w celu obliczenia niezawodnosci struktury no$nej w wybranych punktach kontrolnych w
rzeczywistych warunkach eksploatacji.

Numeryczna implementacja chwilowej intensywno$¢ uszkodzen dla miejsca
znajdujacego si¢ w strukturze statku powietrznego, obliczana na podstawie rownania (4)
zostata zaimplementowana wedtug schematu przedstawionego na rys. 1.
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Rys. 1. Graficzny schemat zastosowanego modelu matematycznego



Chwilowa intensywnos$¢ uszkodzen w zaleznosci od przekroczenia tolerowanej
dhugo$ci peknigcia acr Wyznaczana jest na podstawie dystrybuanty rozktadu poczatkowe;j
wielkos$ci pekniecia Fa(a) oraz funkcji wzrostu peknigcia a(t).

Krytyczna dlugo$¢ peknigcia obliczana jest ze wzoru (6) przy wykorzystaniu
interpolacji liniowej. W przypadku, w ktorym szukana warto§¢ przekracza wartosci z
wejsciowej tablicy K/o, jako dtugos$¢ krytyczna przyjmowana jest mniejsza wartos¢ dtugosci
pekniecia z tablicy funkcji a(t) badz K/o.

Dla kazdej warto$ci dtugosci pekniecia a; z tablicy dystrybuanty rozktadu poczatkowe;j
wielkosci pgknigcia przyporzadkowywany jest czas ti w ktorym zostanie osiagnigte to
pekniecie oraz czas do uszkodzenia ts, co zostato graficznie przedstawione na rysunku 2.

a

der A

Rys. 2. Funkcja wzrostu peknigcia a(t)

Funkcja prawdopodobienstwa zuzycia elementu Fc(t) jest tworzona z tablicy czasu
do uszkodzenia t; oraz tablicy 1-Fa, co zostalo pokazane na rysunku 3. Interpolacja
wielomianowa funkcji prawdopodobiefistwa zuzycia elementu w wybranych punktach
czasowych, podawanych jako parametr wejsciowy, oparta zostala na roznicach skonczonych.
Funkcja gestosci prawdopodobienistwa fi ¢ obliczana jest przy wykorzystaniu rézniczkowania
numerycznego.
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Rys. 3. Wykres funkcji prawdopodobienstwa zuzycia elementu F¢(t)

Mozliwe jest, ze podczas stosowania interpolacji wielomianowej, badz calkowania
numerycznego, funkcja prawdopodobienstwa zuzycia elementu F () badZz funkcja gestosci
prawdopodobienstwa fi o lokalnie przyjmie warto§¢ mniejsza od zera. W takim wypadku,
generowana jest warto$§¢ najmniejsza dopuszczalna przez typ zmiennej decimal wynoszaca
102, W przypadku, w ktdrym istnieje poprawna warto$¢ dla wezesniejszej chwili czasowej,
przyjmowana jest ta wartos¢ powickszona 0 1028, Nastepuje takze wyswietlenie
odpowiedniego komunikatu w tekstowym polu wiadomos$ci programu AStRASS.



Chwilowa intensywnos¢ uszkodzen wywotana przez przekroczenie maksymalnych
naprezen w locie obliczana jest za pomocg réwnania (10). Prawdopodobienstwo, ze warto$¢
naprezenia spowoduje uszkodzenie w locie w chwili t dla uszkodzen o dtugosci peknigcia
mniejszych od acr, opisane rownaniem (9), moze by¢ obliczone za pomoca:

PN(t)zT fA(a)T f (k.)H (o, (ak,))dk da (11)
Powyzsze rOwnanie mozna przci,dstav&fié jako:
P, (1) =T f,(a)P,(a)da (12)
gdzie: P,(a) jest prawdopodobienstwem u:zkodzenia dla okreslonej dlugosci pgknigcia
wyrazonym przez:
P()= j f (k,)-H (o, (ak,)dk, (13)

0
Réwnanie (12) jest wzorem analitycznym do wyznaczania prawdopodobienstwa
uszkodzenie w locie dla okreslonej warto$ci naprezenia. Numeryczna implementacja $cisle ze
wzoru (12) jest podatna na niedoktadno$¢, poniewaz rozktad fa(a) gestosci dlugosci peknigcia
w chwili t jest wyprowadzony z tabelarycznej funkcji dystrybuanty gestosci dlugosci
pekniecia Fa(a), a nie z wyraznie okre§lonego wzoru matematycznego. W celu minimalizacji
btedow numerycznych zostata zastosowana zamiana zmiennych. Jezeli zmienna u jest
jednorodna zmienna losowa z przedziatu (0, 1), to zmienna a, = F,*(u) posiada dystrybuantg
Fa(ay) [3, 13]. Rownanie (12) moze by¢ wiec wyrazone jako:
uCT(t)
R®)= | PR (u)du (14)
0
gdzie: u,(t)=F,(a,) W chwilit,
F,'(u) jest odwrotnoscig dystrybuanty rozktadu dtugosci peknigcia w chwili t.

Réwnanie (13) zostato policzone z definicji przy wykorzystaniu calkowania metodg
trapezowa. Przedziat (0, +o) zostal ograniczony do (u - 4 - 0, u + 4 - 0), gdzie u jest wartoscig
$rednig, a o odchyleniem standardowym, co pokrywa powyzej 99,7 % catego przedziatu.

3. Obliczenia niezawodnosciowe — dane wejSciowe

Analiza niezawodnos$ci zostata wykonana dla obszaru znajdujacego si¢ na kadtubie,
dla potencjalnego uszkodzenia mogacego wystapi¢ na lewym pasie burty w zamku limuzyny
na trzeciej wredze. Podczas pelnoskalowej proby zmegczeniowej zaobserwowano w tym
miejscu peknigta lewa gorng podtuznice. Typ uszkodzenia sklasyfikowano jako PTC (Plate
Through Thickness Crack) [5], ktorego schemat graficzny zostal zobrazowany na rys. 4.
Model MES analizowanego obszaru zostat przedstawiony na rys. 5.




| g
1
F T
L W i B
o

Rys. 4. Graficzny schemat uszkodzenia typu PTC (Plate Through Thickness Crack)
gdzie: T - grubos$¢ elementu,

- szeroko$¢ elementu,

- maksymalna dhugos$¢ pekniecia,

- dtugos¢ pekniecia od gornej krawedzi,
- dlugo$¢ peknigcia od dolnej krawedzi,
- dtugos¢ niepeknigtego materiatu.
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Rys. 5. Model MES fragmentu konstrukcji, w ktorym moze wystapi¢ uszkodzenie [15, 16]

Warto$ci parametréw okreslajagce rozklad normalny dla stalej K. definiujacej
odpornos¢ na kruche pekanie (Fracture Toughness) dla ptaskich probek w poprzek wiokien
(orientacja L-T), ktore odpowiadajg uszkodzeniu w punkcie kontrolnym, dla stopu 2024-
T351, zostaly przyjete na podstawie literatury [19]:

— warto$¢ $rednia 36,7 MPa/m ,

— odchylenie standardowe 4,29 MPa+/m .
Na podstawie przeprowadzonej analizy MES przy wykorzystaniu oprogramowania

MSC [15] uzyskano nastepujaca zalezno$¢ pomigdzy wspolczynnikiem intensywnos$ci
naprezen, napr¢zeniami (K/o) a dtugoscia pekniecia a:
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Rys. 6. Zalezno$¢ K/o od dlugos$ci pgknigcia

Obliczenia propagacji uszkodzen w programie AFGROW mozna wykonywac¢ jedynie
dla modeli nie zawierajgcych otworow, dlatego uszkodzenie zostalo podzielone na 2 odcinki
tak jak zobrazowano na rysunku 5.



Na podstawie danych z rejestracji obejmujacych okres od poczatku eksploatacji
samolotow Orlik Polskich Sit Powietrznych przyjeto $rednig dtugosé lotu jako 43 minuty.

Za pomoca oprogramowania AFGROW uzyskano ksztalt krzywej a(t) przedstawiony
kolorem czarnym na rys. 7. Kolorem zielonym zaznaczono odpowiednie wyréwnanie do
rownania (11). Kolor czerwony obrazuje zastosowang ekstrapolacje przy wykorzystaniu
funkcji eksponencjalnej postaci:

a(t) = a,e” (11)

W obliczeniach zastosowano klasyczny model z peknigciem na wskro$ propagujgcym
od jednej strony. Wykorzystano obliczong zalezno$¢ f(a) od dilugosci peknigcia oraz
rzeczywiste widmo obcigzen na podstawie odksztalcen zarejestrowanych przez czujnik
tensometryczny. Przyjeto dane materialowe dla stopu aluminium 2024-T351 wprowadzajac
wartosci modutu Younga (E) oraz Kic uzyskane z literatury [19]. Przyjete wartoSci zostaty
przedstawione w tabeli 1.

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

Parametr Odcinek a Odcinek b
Dlugo$¢ elementu 0,04857 [m] 0,06283 [m]
Grubo$¢ elementu 0,0025 [m] 0,0025 [m]
Poczatkowa dhugos¢ uszkodzenia 0,00143 [m] 0,00143 [m]

Kic 36,75 [MPaVm] 36,75 [MPa\m]
E 72 000 [MPa] 72 000 [MPa]
Wspotczynnik przeskalowania naprezen | 0,072 [-] 0,072 []
. Qdcinek a B Qdcinek b
* " Da.ne ® - Dane . . .
4 aft) = a, exp(bt) aft) = a, exp(bt)
. Wyrdwnanie “ Wyrdwnanie
Ea Ew
E ; £
% ) % &
g " ’_," g ) :.’

Godziny lotu [h]

Godziny lotu [h]

Rys. 7. Zalezno$¢ dtugosci pekniecia od czasu lotu

Rozktad maksymalnych napre¢zen zdefiniowano jako dystrybuantg rozktadu Gumbela

na podstawie wynikow badan w lotach:

H (o) = exp{— exp(— G_ABH (12)
gdzie: ¢ - naprezenie,
A - parametr rozkladu Gumbela okre$lajacy nachylenie dystrybuanty,
B - parametr rozktadu Gumbela okreslajacy kwantyl rzedu 37% maksymalnych

naprezen w lotach.

W celu uzyskania parametréw A i B rozktadu Gumbela sprawdzono korelacje pomigdzy
maksymalnymi warto§ciami przecigzen pionowych N, a naprezeniami wystepujacymi na



tensometrach wykorzystujac w tym celu 285 lotéw badawczych, na ktérych zostat
zastosowany system zabudowy rejestratora badawczego KAM 500 [11, 17]. Nastepnie zostaty
wyliczone wspotczynniki funkcji przej$cia pomigdzy wartosciami przecigzen pionowych n; a
napr¢zeniami. Do obliczen zastosowano algorytm aproksymacji liniowej metoda
najmniejszych kwadratow, badz stosujac regresje nieliniowa wykorzystujaca algorytm
Levenberg-Marquardt. Pobrano napr¢zenia wynikajace z modelu globalnego z obliczen MES
dla n~=1 w obszarze zainteresowania. Do obliczen wykorzystano wspotczynniki funkcji
przejscia oraz maksymalne przekroczenia przecigzen pionowych n, odnotowane z lotow
pochodzacych z rejestratorow poktadowych zamontowanych na samolotach PZL-Orlik TC-I
oraz TC-II od poczatku eksploatacji do 2010 r. W tamtym okresie odbyto si¢ przeszto 40 000
lotéw. Wartosci naprezen zostaly przyblizone do rozktadu Gumbela o wspoétczynnikach:

- A=28,6 [MPa],

- B=719[MPa],
stosujac dopasowanie do lotéw, w ktorych wartosci przecigzen pionowych n>4,6.

Poczatkowy rozktad wielkosci peknigcia zostat przyjety na podstawie opracowania [5]

(rys. 8).
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Rys. 8. Odwrotno$¢ dystrybuanty oraz dystrybuanta ekwiwalentnego rozktadu poczatkowe;j
wielko$ci peknigcia [5]

Dane pochodzace z literatury zostaty przyblizone za pomoca rozktadu Weibulla:
F (@) =1-¢ @ (13)
gdzie: 1 - parametr skali,
k - parametr ksztattu.
Rozktad poczatkowej wielkosci peknigcia jest zblizony do funkcji rozktadu Weibulla,
co zostalo uzasadnione przez Yanga i Manninga [18, 27].
Do obliczen przyjeto nastgpujace parametry: A = 0,0891 mm, k = 1,1204.

4. Wyniki

Dla odcinka b uszkodzenia, zalozono, iz poczatkiem propagacji pekniecia bedzie
chwila, w ktorej odcinek a ulegnie uszkodzeniu. DIla samolotow bojowych zaleca si¢
okreslenie zdarzenia jako mato prawdopodobne (nieprawdopodobne), dzigki czemu mozna
zatozy¢, ze nie doswiadczy si¢ takiego zdarzenia, dla ktorego chwilowa intensywno$¢
uszkodzen jest mniejsza niz 10° podczas okresu uzytkowania samolotu. Zdarzenia mato
prawdopodobne, ale mozliwe do wystgpienia podczas okresu u g/tkowama samolotu
charakteryzuja si¢ chwilowg intensywnoscig uszkodzen mniejsza niz 10, ale wicksza niz 10° N
(tabela 2). Drugim istotnym kryterium kwalifikacji zdarzen, jest prawdopodoblenstwo
wystapienia uszkodzenia. Jezeli warto$¢ F(t) przekroczy 107 nalezy rozwazyé dopuszczenie
do dalszej eksploatacji bez dokonania uprzedniego przegladu statku powietrznego [24, 26].



Na wykresach chwilowej intensywnosci uszkodzen wyszczegdlniono 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 wystgpienia podczas okresu uzytkowania ale mozna rozsadnie

samolotu, z prawdopodobienstwem wystapienia

mniejszym niz 10 ale wigkszym niz 10

oczekiwac ze wystapi

Nieprawdopodobne

Tak mato prawdopodobne (nieprawdopodobne),

ze mozna zatozy¢, ze nie doswiadczy si¢

takiego zdarzenia, z prawdopodobienstwem

wystapienia mniejszym niz 10 podczas okresu

uzytkowania samolotu

Mato prawdopodobne
ale mozliwe

Na rys. 9 przedstawiono odpowiednio wykresy chwilowej intensywnos$ci uszkodzenia

omawianego regionu struktury no$nej samolotu PZL-130 TC Il Orlik.
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Rys. 9. Chwilowa intensywnos$¢ uszkodzen

4.1. Analiza wrazliwos$ci wynikow obliczen

10000

Program "Przej$cie na System Eksploatacji wg Stanu Technicznego Samolotow PZL-
130 TC Il Orlik™ (SEWST) nie uwzglednit przebadania wszystkich parametrow wejsciowych
niezbg¢dnych do przeprowadzenia analizy niezawodnosci struktury samolotu Orlik. Konieczne
wigc stato si¢ przyjecie na podstawie literatury parametrow opisujgcych kruche pekanie dla
ptaskich probek w poprzek wiokien (orientacja L-T), dla stopu 2024-T351 oraz poczatkowy
rozktad wielkosci pekniecia.

Przeprowadzenie analizy wrazliwo$ci

wynikow obliczen prawdopodobienstwa

uszkodzenia struktury samolotu PZL-130 Orlik TC-l1l na zmiany parametrow danych
wejsciowych pozwolito ocenié, jak duzy wptyw na koncowe wyniki majg parametry przyjete
na podstawie literatury.




Analiza wrazliwosci na zmiany odpornosci na kruche pekanie K¢

Odpornos¢ na kruche pegkanie, dla okreslonego miejsca kontrolnego struktury
ptatowca, jest definiowana poprzez okresleniec warto$ci Sredniej u oraz odchylenia
standardowego o zatozonego rozktadu normalnego K;.. Wrazliwo$¢ na wahania odporno$ci na
kruche pekanie przeprowadzono przez zmiang wartoSci $redniej w oOraz odchylenia
standardowego o, w celu odzwierciedlenia potencjalnej niepewnosci parametrow, ktore sg
czesto okreslane na podstawie probek z roznych partii produkcyjnych materiatu.

Wartosci parametrow K. dla ptaskich probek w poprzek widkien (orientacja L-T),
ktére odpowiadaja uszkodzeniu w punkcie kontrolnym 7, dla stopu 2024-T351, zostaty
przyjete na podstawie literatury [19] i byly oparte na podstawie 5 probek.

Dziewigcdziesigcio-procentowy przedziat ufnosci dla wartosci $redniej u oraz
odchylenia standardowego o dla 5 probek zostal obliczony przy wykorzystaniu metody
najwigkszej wiarygodnosci [20] i wynosi odpowiednio:

— warto$¢ $rednia (33,54; 39,86) MPavm ,
— odchylenie standardowe (10,17; 2,78) MPa/m .

Rysunek 10 pokazuje r6znice w rozktadzie odpornosci na kruche pekanie, gdy warto$¢
$rednia u 1 odchylenie standardowe o sa w skrajnych punktach niniejszych przedziatow
ufnosci.
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Rys. 10. Rozktad odpornosci na kruche pekanie w przedziale ufnosci dla wartosci Sredniej p i
odchylenia standardowego o

Wyniki obliczen zostaly przedstawione na rysunku 11.
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Rys. 11. Chwilowa intensywno$¢ uszkodzen dla odcinka a punktu kontrolnego dla réznych
wartos$ci Sredniej i | odchylenia standardowego o rozktadu normalnego odpornosci na kruche
pekanie K¢



Na podstawie wykresow chwilowej intensywnosci uszkodzen (rys. 11) wnioskowac
mozna, 7€ zarOwno zmiana parametru wartosci $redniej x oraz odchylenia standardowego o
istotnie wplywa na koncowe wyniki. Zmiana o 10% przedzialu ufnosci odchylenia
standardowego o, w porownaniu do 10-cio procentowej zmiany przedziatu ufnosci wartosci
sredniej, w koncowym wyniku spowoduje intensywniejsze zaburzenia. Poczatkowa, istotna
rozbiezno$¢ wynikow przy zmianie odchylenia standardowego o zanika wraz z uptywem
czasu, co zostato dobrze pokazane narys. 11.

Analiza wrazliwosci na zmiany poczatkowego rozkladu wielkos$ci pekniecia

Wrazliwo$¢ poczatkowego rozktadu wielkosci peknigcia na chwilowa intensywnos$¢
uszkodzenia byta badana poprzez zmiang parametréw w dwoch réznych sposobach:

e parametr skali A zostal arbitralnie zwigkszony i zmniejszony o 10% przy
zachowaniu statej warto$ci parametru ksztattu kK,

e parametr ksztattu k zostat arbitralnie zwickszony i zmniejszony o 10% przy
zachowaniu stalej wartosci parametru skali 4.

Wartosci parametrow rozktadu Weibulla do analizy wrazliwosci zostaty zebrane i
przedstawione w tabeli 3. Rysunki 12 i 13 obrazujg wykorzystane do obliczen analizy
wrazliwosci poczatkowe rozklady wielkosci pekniecia.

Wyniki obliczen zostaty przedstawione na rysunku 14.

Tabela 3. Parametry rozktadu Weibulla poczatkowej wielkosci peknigcia

[mm] [in.]
parametr skali 4 | 0,0891 | 0,0035072
110% - A 0,0980 | 0,0038579
90% - 4 0,0802 | 0,0031565

[-]
parametr ksztattu k | 1,1204

110% - k 1,2324
90% - k 1,0084
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Rys. 14. Chwilowa intensywno$¢ uszkodzen dla odcinka a punktu kontrolnego dla r6znych
wartosci parametru skali 4 i parametru ksztattu k rozktadu Weibulla poczatkowej wielkosci
pekniecia

Na podstawie wykresow chwilowej intensywnosci uszkodzen (rys. 14) wnioskowaé
mozna, iz zarowno parametr skali 1 oraz parametr ksztaltu k w matym stopniu wptywajg na
koncowe wyniki. W najbardziej znaczacym pod wzgledem niezawodnosciowym obszarze,
gdzie chwilowa intensywnos¢ uszkodzen jest wicksza niz 10° wyniki r6znia si¢ nieznacznie.
Zmiana 0 10% parametru ksztattu k, w poréwnaniu do 10-cio procentowej zmiany parametru
skali, w koncowym wyniku spowoduje intensywniejszg zmian¢. Poniewaz odchylenia
wynikow sg niewielkie, wnioskowa¢ zatem mozna, ze analiza niezawodnosci struktury nie
jest istotnie wrazliwa na rozktad poczatkowej wielko$ci pgknigcia.

5. Wnioski

Opracowane wyniki symulacji wykazuja, iz peknigcie na kadtubie, na lewym pasie
burty w zamku limuzyny na trzeciej wrgdze dla resursu wynoszacego 6 000 godzin mozna
scharakteryzowa¢ jako mato prawdopodobne, gdyz prawdopodobienstwo peknigcia, pod
warunkiem, iz uszkodzenie nie nastapito wczesniej jest mniejsze niz 10 podczas okresu
uzytkowania samolotu. Przyczyng otrzymania ksztattu funkcji chwilowej intensywnosci
uszkodzenia, przedstawionego na rys. 9 dla odcinka a, jest tagodny wzrost krzywej propagacji
pekniecia w poczatkowych okresach eksploatacji samolotu oraz relatywnie mate napr¢zenia
wystepujace w badanym punkcie kontrolnym w odniesieniu do krzywej opisujacej zalezno$é
stosunku wspotczynnika intensywnos$ci napr¢zenia do naprezen w zaleznosci od dlugosci
uszkodzenia. Przy zalozeniu, ze cz¢$¢ wewnetrzna pegknigcia kadluba zacznie propagowaé w
chwili, gdy poprzednia cze$¢, znajdujaca si¢ na zewnatrz kabiny ulegnie uszkodzeniu,



prawdopodobienstwo uszkodzenia elementu w nastgpnej godzinie lotu wzrasta znaczgco.
Najwazniejszym parametrem wpltywajacym na chwilowg intensywnos$¢ uszkodzenia czgsci b
jest predkos¢ propagacji peknigcia. Uszkodzenie to mozna scharakteryzowaé jako mato
prawdopodobne  podczas 3000 godzin  uzytkowania  samolotu,  poniewaz
prawdopodobienstwo wystapienia jest mniejsze niz 107, ale wieksze niz 10°®,

Graficzna analiza porownania, dla czesci b, zalezno$ci pomiedzy wspotczynnikiem
intensywno$ci naprezen, naprezeniami (K/o) a dlugoscig peknigeia a (rys. 6) wraz z
wykresem obrazujacym chwilowg intensywnos$¢ uszkodzenia (rys. 9) wykazata silny wptyw
funkcji ksztattu peknigcia (f(a)) na niezawodnos$¢. Brak monotonicznosci krzywej (K/o) dla
dhugosci peknigcia ~ 40 mm (rys. 6a) $wiadczy o spadku chwilowej intensywnosci
uszkodzenia w okolicach 5 000 h lotu.

Przeprowadzone badania potwierdzily, ze mozliwe jest, a zarazem celowe
wyznaczenie niezawodnosci w punktach struktury nosnej statkow powietrznych. Tego
rodzaju podejécie przy monitorowaniu niesprawnosci pozwala na optymalizacje procesu
dopuszczenia do lotow, przy jednoczesnym zapewnieniu bezpieczenstwa eksploatacji statkow
powietrznych.

Dodatkowo mozliwe bylo wyszczegolnienie najwazniejszych  parametréw
wejsciowych majacych najwieckszy wplyw na koncowa ocen¢ niezawodnosci w badanym
punkcie kontrolnym struktury no$nej. Wykonane badania sugeruja, ze w przypadku
elementow struktury no$nej, kluczowe znaczenie dla niezawodno$ci konstrukcji lotniczej
maja parametry definiujace szybkosci propagacji peknigcia oraz uwarunkowania
konstrukcyjne wyrazone poprzez bezwymiarowy wspotczynnik intensywnosci naprezen,
okreslajacy stan naprezen w wierzchotku peknigcia uwzgledniajacy ksztalt badanego
elementu, niezalezny od przytozonego obcigzenia.

Metodologia wraz z implementacja w stworzonym oprogramowaniu do oceny
niezawodnos$ci wybranych punktow kontrolnych struktury nosnej zostata opracowana w taki
sposob, aby mozliwe bylo zastosowanie jej dla dowolnych typow statkow powietrznych.
Analiza niezawodno$ci umozliwia okreslenie zmian w czasie prawdopodobienstwa
wystgpienia uszkodzenia zmgczeniowego w konstrukcji samolotu. Wyniki tej analizy
stanowig réwniez podstawe do okreslenia bezpiecznych interwalow pomiedzy kolejnymi
przegladami struktury samolotow.
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