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G-ALYP: 10.01.54, Elba 30.000 ft, 3.680 FH, 1.286 FC

G-ALYY: 08.04.54, Neapel, 35.000ft, 2.703FH, 903FC
G-ALYU: tested in Farnborough: 1.231 FC + 1.826 FC = 3.057 FC to Fatigue
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BASIC COMET | SHELL STRUCTURE

CUTOUT IN FRAME

STAESS CONCENTRATION NEAR
KNIFE EDGE COUNTEHSIHK—& FRAME CUTOUT
¥ 0.028-NCH-THICK DOUBLER
SECTION AA ,028-INCH-THICK SKIN
© STRINGER FLANGE

Ref: T. Swift FRAME FLANGE
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, Fail-Safe“ Schadensannahmen

|4 /'I- SKIN CUT
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TEAR —/ FRAME CUT

STRAP
CuUT

Detail A-A
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\— STRINGER CUT

PRESSURIZED TEST SECTION

EXAMPLE OF BLADE SKIN CUTS
MADE AT CRITICAL LOCATIONS

Detail B-B




., Guillotine* — Test (707 Struktur)
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Betriebserfahrungen




Betriebserfahrungen

STRINGER

WING UPPER SKIN

UPFER STRIMGER

SHIMMING Y
AND RE=-SHIM
IF MECESSARY




Betriebserfahrungen:
707 Fahrwerkaufnahme




707 ,Wing Life Extension Program*




Ife Extension Program*
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707 ,Wing Life Extension Program*




707 ,Wing Life Extension Program*




Weiterverwendung fur , Tear Down Inspection®
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Tear Down Inspection: Ergebnisse

/HEAR SPAR

SPANWISE JOINTS PROVIDE
CAPABILITY TO SUSTAIN FAILURE
OF ANY ONE SKIN PANEL
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Tear Down Inspection: Ergebnisse

Typical Spanwise Skin Splice

TYPICAL WING SECTION
(INBOARD OF W.S. 360)




Tear Down Inspection: Ergebnisse

Testing - Panels
Lower Surface -L.H. Wing

RESIDUAL STRENGTH TWA TEARDOWN AIRPLANE
PANEL S-18 707-300 N761TW
/ | 13,600 LANDINGS
S-14 44 400 HOURS
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Restfestigkeitsbetrachtung

SPLICE
S-18 { STRINGER s.17

=i

b I-—-— 3.4 -—-l

— 57 KSI DESIGN ULTIMATE
ALLOWABLE (150% LIMIT)

/— TEST POINTS
]

\—AMALYSIS — 100% LIMIT

GROSS AREA

STRESS
ALLOWABLE — 80% LIMIT - FAA

(KSl) FAIL-SAFE RQMT.

“AS 1S“ CRACKING (158% LIMIT)
5 INCH CRACK (124% LIMIT)

1 0 INCH CRACK (115% LIMIT)
r S-18 100% CRACKED (109% LIMIT)

| I
3.0

STHINGEH CF{AEK LENGTH, L (IN.)




Tear Down Inspection: Ergebnisse
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Tear Down Inspection: Ergebnisse

Fatigue Test of S-18 Inboard Panel From TWA

(N761TW)
Stringer Cracks (Per Visual and Low Frequency Eddy Current Detection)
+ + + +
+ + + +

Equivalent Flights = 34,100



Tear Down Inspection: Ergebnisse

Fatigue Test of S-18 Inboard Panel From TWA (N761TW)

Stringer Crack Propagation-Equivalent Flights at @

34.100 (1.96 IN.) (65 YR) [

(4.3 YR) [

—— 32,900 (1.25IN.)

—— 32,400 (088 IN.)

31,600 (0.42 IN.)

— 30,400 (0.22 IN.)

—— 31,600 (4.0 YR) [

—— 30,400 (.49 IN.)

=
[3>> (6.5 YR) 34,100 (0.52 IN.) =

> mimaL e/c DETECTION
[Z> INITIAL VISUAL DETECTION

26,400 (0.19 IN.) [g;:-——;;
[=
25,400 (0.28 IN.) [2—=

; [@> YEARS INDICATE TIME FROM
= INITIAL 0.50 IN. CRACK BASED
® ON 1000 FLIGHTS PER YEAR
< BASED ON 1500 FLIGHTS

b4 § § § PER YEAR

o 3 a

@ ™~ & 2 NOTES

1. FLAMGE CRACK LENGTHS AHE FROM
EDGE OF HOLE.

2. WEB CRACK LENGTH IS FROM UPPER
SURFACE OF FLAMGE

(DATUM YR) 27,600 (.50 IN.) —




Entwicklung: Niederfrequenz Wirbelstromverfahren (NDT)

WING CROSS SECTION

SPLICE
STRINGER

TYPICAL
CRACK

SPLICE
CENTERS

LOWER WING
/_ SKIN
\— WING SKIN

SPLICE GAP

EDDY CURRENT
PROBE




Entwicklung: Niederfrequenz Wirbelstromverfahren (NDT)

EDDY CURRENT
PROBE

EDDY CURRENT
PROBE

/ SKIN

R g, . A IS
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& SPAR CHORD
‘u..;;--*' E| /—
f
CHORD CRACK

A-A




Entwicklung: Niederfrequenz Wirbelstromverfahren (NDT)

CRACK EDGE

IMPEDANCE PLANE

—mil

= CRACK SIGNAL (A-A) CRACK —-/A-A

(CRACK) CRACK SIGNAL SAME
AS EDGE SIGNAL

SKIN
/_ 6A. METER DISPLAYS

SIGNAL AMPLITUDE

EDGE SIGNAL (B-B)

6B. OSCILLOSCOPE DISPLAYS
IMPEDANCE PLANE SIGNAL
PHASE AND AMPLITUDE




Niederfrequenz Wirbelstromverfahren (NDT): Prafmodell

ALUMINUM RIVETS

SECOND LAYER

RACKS — '
FNDTCH} ; ~—FASTENER

SPACING

e MEMBER
—— THICKNESS

GOOD HOLE
(REFERENCE)
EDGE EFFECT
(THIRD MEMBER)

U THICKNESS CHANGE
STEEL (THIRD MEMBER)

FASTENERS




Kontrollarten fur vermutete Rissschaden (Lead Crack)

LEAD CRACK: CHORD HORIZ. FLAHGE

LFEC

STIFFENER

LEAD CRACK: CHORD HORIZ. FLANGE

2
EKIN

71{

LEAD
CRACK

i

LEAD CRACK: CHDHD VERT. FLANGE |

LFEC 2
SKIN

| MAIN LANDING GEAR

. | TRUNNION SUPPDHT FITT[NG

2A

2-B

2-C

1 VISUAL FROM INSIDE THE WING FOR CHORD CRACK

2  VISUAL OF UPPER WING SKIN FOR SKIN CRACK

E’ VISUAL OF CHORD VERTICAL FLANGE FOR CHORD CRACK

4 EDDY CURRENT THROUGH SKIN FOR CHORD CRACK




Anderung der Bauvorschriften: Fail-Safe / Damage-Tolerant

ANALYSIS FAR 2557 1(PRE-1578) FAR 25.571(POST-1978)

e SINGLE ELEMENT OR e MULTIPLE ACTIVE CRACKS
OBVIOUS PARTIAL FAILURE
RESIDUAL

STRENGTH _LP L | :LF 1-___ )

CRACK e EXTENSIVE ANALYSIS

GROWTH e NO ANALYSIS REQUIRED REQUIRED

e BASED ON SERVICE HISTORY| ®« RELATED TO STRUCTURAL
DAMAGE CHARACTERISTICS

AND PAST SERVICE HISTORY

e FAA AIR CARRIER | ¢ INITIAL FAA ENGINEERING
APPROVAL AND AIR CARRIER APPROVAL

INSPECTION
PROGRAM




707-300/400 Stabilizer Cracking

Steel skin, upper inboard
- Crack
:| area

Fail safe chord

‘@ Inboard
A
% Forward

Rear spar
attachment

Crack area







Unfallanalyse
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Stabilizer Spar Chord

Residual Strength

Stress,
(ksi)
LC =1,85"
LD = 1,40"
a=0,45"

60

50

40

30

20

-}G S

upper chord

Stré‘hgth of Fwd skin 3 Aft skin
'/_rearsparn:hurd _.1 |*_ —f
1 where skin exists w.&;#&’% ij
™. Fiea
\\\ —I 140 f— 180 — ™ Uorar oo
\ \ A h——A— 1
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\ \><—Analy5|s
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.I -----'_‘.-‘_-h-hk-_"-"--r
0 2 4 .6 8 18 1.2 1.4 1.6 1.8 20

& Test data, chord alone
@ Limit - design requirements 3 = 0145"

Flaw length, a (inches)



707: Anderung der Hohenflossenstruktur

MODIFICATION / EﬁséEﬂdV%ﬁﬂsi’( &
—_——END OF / HOLES FRO
STAB STAB STAB SUBPLEMEHTAL -/ INBD END
STA STA STA  FAIL SAFE STAB STA 9255
- 4755 3600 CHORDS ~
/,,..,}‘E'E ING ‘ : EIEID NEW
SPLICE FATIGUE
[ ™ WEB IMPROVEMENT
C STRAP
- | i
: SUPPLEMENTAL
B FAIL SAFE
o CHORD
~A-A 1.8
REAR SPAR - FRONT VIEW - N

S —— T FORWARD

CLOSURE
RIB
C-C

Ih. Crack
;l area




Einfluss der Modifikation auf die Schadenstoleranz

CriTicaL Crack CONDITION

REAR SPAR
UPPER CHORD

DeTecTABLE CrRAck CowDITION

LD = 1.4

CriTicaL Crack ConDITION

Le= COMPLETELY CRACKED CHORD

REAR SPAR
LUPPER CHORD

DETECTABLE

LD: LARGE CHORD CRACK

Crack ConDITION

FLiGHTs - DETECTABLE To CRITICAL

960 FLIGHTS

FLiGHTs - DETECTABLE To CRITICAL

SEE NOTE

NoTES

The rear spar center chord provides an alternate load path
and is capable of carrying aperating loads for 2,000 flight
with the rear spar upper chord completely cracked.

NOT MODIFIED

MODIFIED

IMPACT OF

MODIFICATION




707 Hohenflossen — Mittelkasten, Einbau alternativer Lastwege

(1Xe)

STRAP JODINT
ACCESS HOLES

HINGE 'A'
FRAME




707: Anderung an

der Hohenflossenstruktur




Verborgener Strukturschaden an der Diagonalstrebe (Triebwerktrager)




Triebwerkstrager: Alternative Lastwege und Rissschaden
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Entwicklung und Fortschreibung der Instandhaltungssysteme

« Kernaussagen zur Instandhaltung

— Die Struktur nach Fail-Safe/Damage-Tolerant Auslegung
erfordert ein grindliches Inspektionsprogramm, mit
welchem eine Schadenserkennung rechtzeitig vor Erreichen
der Restfestigkeitsgrenze sichergestellt werden kann.

— Datenerfassung zum Nachweis der Richtigkeit der
Zulassungsgrundlagen der Konstruktion

— Erforderlich ist eine engste Zusammenarbeit zwischen
Hersteller, Halter und Beho6rden

— Effektivitat der Instandhaltung wird durch
Zuverlassigkeitsparameter tberwacht




Rollenfunktion und Verantwortlichkeiten flur die Instandhaltung

o Hersteller
— Nachweisanalysen, Testergebnisse
— Auswertung der Betriebsergebnisse

— Em pfehlungen zur Maintenance programme revision cycle
Instandhaltung MAINTENANCE
ENGIMEERING
 Halter
— Wartung, Uberholung,
— Berichterstattung CUSTOMERS
MRBR+ MRE
REVIZSION
* Behdrden

—_ U b e rW aC h u n g . A u f I ag e n 15C: Indstrial Steering Gommitles: proposes mainienanse programme

FWAE: Maintenance Aeview Board; Alrwarthiness Authorites approve maintenance programme




VARIOUS MAINTENANCE CHECK NOMENCLATURE
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das magische quadrat

Sicherheit Vertrauen

Wirtschaft- Zuverlassig-
lichkeit keit




Die Balance

SICHERHEIT WIRTSCHAFTLICHKEIT

SCHADENS-TOLERANZ DAUERHAFTIGKEIT

—RISS-FORTSCHRITT —ERMUDUNG

—REST-FESTIGKEIT —KORROSION
—WARTUNG

—~UBERHOLUNG

- SCHADENSERKENNUNG




Beurteilung des Materialzustands

STRUCTURAL
STRENGTH

ULTIMATE LOAD
NDI CAPABILITY REQUIRED
AFTER DAMAGE
DETECTION
NORMAL
DETERIORATION DAMAGE DETECTION

DUE TO AND RESTORATION
UNDETECTED VISUAL

DAMAGE

FAIL-SAFE LOAD

RIOD CAPABILITY MUST
VISUAL DETECTION PEN; BE MAINTAINED

DETECTION AT ALL TIMES
PERIOD

NORMAL OPERATION LOADS

PERIOD OF SERVICE



Struktureinteilung

Kategorie 1: Sekundéare Struktur

Die Sicherheit des Flugzeuges ist gewahrleistet durch den
Nachweis, dass der Flug ohne Zwischenfall beendet werden
kann, fur den Fall, dass ein Bauteil die Fahigkeit seiner
Funktion verliert, oder sich aus dem Strukturverband des
Flugzeuges l0st.

Das Instandhaltungsprogramm fir diese Teile ist
hauptsachlich durch wirtschaftliche Gesichtspunkte
beeinflusst, als Konsequenz einer grof3en Beschadigung, oder
dem Verlust des Bauteils.




Struktureinteilung

Kategorie 2: Schadenstolerante Struktur, an der eine
Beschadigung offensichtlich erkennbar wird,
oder sich durch ein Fehlverhalten bemerkbar
macht, bevor ein kritisches Ausmal erreicht
wird.

In dieser Kategorie ist die Sicherheit des Flugzeuges dadurch
gewahrleistet, dass selbst beil einer grol3en Beschadigung noch
ausreichend Restfestigkeit zur Verfugung steht.

Der Schaden ist dabel so offensichtlich erkennbar, dass er selbst
von dem Personal bemerkt wird, welches nicht fur die
Durchfihrung von Strukturkontrollen verantwortlich ist.

Ein Instandhaltungsprogramm fir diese Strukturbauteile ist auch
durch wirtschaftliche Aspekte gepragt, wenn es darum geht, die
Beschadigung im frihzeitigen Stadium festzustellen.




Struktureinteilung

Kategorie 3: Schadenstolerante Struktur, an der die strukturelle
Integritat der Bauelemente im Strukturverband durch
eine rechtzeitige Schadenserkennung im Rahmen
eines planmafigen Inspektionsprogramms
sichergestellt wird.

Alle Kategorie 3 - Kontrollen sind fur altere Flugzeuge im
Supplemental Structural Inspection Program (SSIP) festgeleqgt.

Folgende Einflusse wurden bei der Festlegung der Kategorie 3
SSI| — Punkte berucksichtigt:

« Konsequenzen im Falle einer Rissbeschadigung

e Zuganglichkeit und Inspizierbarkeit des Strukturelementes

e Belastungszustand (Stress environment)
 Einfluss durch Mehrfachschaden (Multiple cracking)
 Redundanzfahigkeit des Strukturelements (Structural Redundancy)




Struktureinteilung

Kategorie 3: Schadenstolerante Struktur, an der die strukturelle
Integritat der Bauelemente im Strukturverband durch
eine rechtzeitige Schadenserkennung im Rahmen
eines planmafigen Inspektionsprogramms
sichergestellt wird.

Die Richtlinien des Inspektionsprogramms fur die Feststellung
Ermudungsschaden, sind den Erfordernissen der strukturellen
Charakteristik angepasst, in dem die Restfestigkeit, die
Rissfortschrittsgeschwindigkeit und die Erkennbarkeit des
Schadens berucksichtigt wird.

Andere Inspektionsprogramme an den selben oder an ahnlichen
Strukturelementen, welche auf die Erfordernisse fur die Erkennung
von Korrosionsschaden, Spannungsriss - Korrosion und
Zufalligkeitsschaden (,,accidental damage“ ) ausgerichtet sind,
basieren auf die Erfahrung des Halters z.B.: Korrosionsverhutungs
und Nachweisprogramm (, CPCP*)



Struktureinteilung

Kategorie 4. Ausfallsichere Struktur (Safe-Life)

Die Sicherheit ist durch eine konservative Begrenzung der
Ermidungslebensdauer gewahrleistet.

Ein typisches Beispiel fur eine ausfallsicheres Bauteil ist die
Struktur des Fahrwerkes.

Fur derartige Strukturkomponenten basiert das zu erstellende
Instandhaltungsprogramm auf die Erfahrung des Halters. Es soll
sicherstellen, dass jegliche Art von Korrosion, Spannungsriss-
Korrosion oder zufallige Beschadigung entdeckt und repariert
werden kann.




DAMAGE AND INSPECTION PROGRAM PHASES IN A FLEET OF AIRCRAFT

) SUPPLEMENTAL INSPECTIONS FOR TIMELY
‘ DETECTION OF FATIGUE DAMAGE (DTR}

. )

INSPECTIONS AT SCHEDULED MAINTENANCE CHECK INTERVALS

AGE EXPLORATION PROGRAM TO DETECT >
UNANTICIPATED DAMAGE IN NEW MODEL
FLEET FLEET
gffEME ENVIRONMENTAL DETERIORATION
AND ACCIDENTAL DAMAGE — \
s ﬁE%C\T\ABLE X
‘e ¢ e e
RE sk FATIGUE 3
s LSO DAMAGE 3
%, / W e s, i R e e
T e
. " .“ PR A S Egt e A tored O S R R R R MR :
INITIAL PERIOD e e
OF SAFE FATIGUE R 4 YEARS OF SERVICE
PERFORMANCE ECONOMIC
SERAVICE LIFE
DETECTABLE SIZE OBJECTIVE

FATIGUE DAMAGE



Wirtschaftliche Nutzungsdauer, beabsichtigte Betriebszeiten

Ju 52 707 A300-600 A380
DSG 5 Jahre 20 Jahre 20 Jahre 25 Jahre
8.000 FH | 60.000 FH |100.000 FH 140.000 FH
3.200 FC | 20.000 FC 16.600 FC 19.500 FC
Threshold 1 Jahr 1 Jahr =a) | 10 Jahre 12 Jahre =)
1. D-Check | 1.600 FH 3.500 FH |50.000 FH 56.000 FH =2
640 FC 1.250 FC 8.000 FC 7.600 FC =
Intervalle +3) 1 Jahr |4 -8 Jahre 5 Jahre 6 0d.12 Jahre *1)
ca. 450 FH | 18.000 FH |25.000 FH 28.000 FH =2
ca. 750 FC 5.000 FC 4.000 FC 3.800 FC =2
*1) Zonal
*2) Directed
*3) D — AQUI

*4) 1958




Optimierung der Instandhaltungsintervalle
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Zuverlassigkeit der Schadenserkennung

P1l: Die Wahrscheinlichkeit ein Flugzeug mit einem

Schaden zu kontrollieren:

 Flugzeuge mit der der h6chsten Anzahl an Flugzyklen (Fleet
Leaders) bieten die beste Gelegenheit, erste Befunde von
Ermidungschaden im Flottenverband in Erfahrung zu bringen.

o Gezielte Strukturkontrollen an “Fleet Leader” Flugzeugen
(Kandidaten) bewirken das beste Ergebnis eines effektiven
und leistungsfahigen Inspektionsprogramms.

« Ergebnis: Ist ein Ermudungsschaden im Flottenverband
aufgetreten, dann hangt die Wahrscheinlichkeit ein Flugzeug
mit einem positiven Befund zu kontrollieren, von folgenden
Gegebenheiten ab:

— Die Anzahl der kontrollierten Flugzeuge

— Die Anzahl der durchgefuhrten Flugzyklen an den
kontrollierten Flugzeugen




Zuverlassigkeit der Schadenserkennung

P2: Die Wahrscheinlichkeit einen Schaden zu
entdecken, dessen vermutliches Auftreten

Im Detail beschrieben wird,
hangt von folgenden Gegebenheiten ab:

— Genauer Kontrollbereich

— Zuganglichkeit und Einsehbarkeit des Details
— Kontrollart /- methode

— Kontrollereignis (A-, B-, C-, D- Check)

— Umgebungseinflisse des Haltes, des Prifers oder des
Befundaufnehmers, basierend auf dessen Erfahrung und
die angewandte Wartungspraxis.




Zuverlassigkeit der Schadenserkennung

P3: Die Wahrscheinlichkeit des Auffindens eines
Rissbefundes

 Fur einen Kontrollpunkt, welcher sich auf ein Detail eines

vermuteten Schadens am Flugzeug bezieht, ist die
Wahrscheinlichkeit eines Risshefundes eine Funktion von:

— Kontrollart / Kontrolimethode, (z.B.: Sichtkontrolle,
Ultraschall, Wirbelstrom, etc.)

— SchadensgrofRe zum Zeitpunkt der Kontrolle

— Verschiedene Variablen, welche einer genauen
analytischen Voraussage entgegenstehen:

wie z.B. Erfahrung und Aufmerksamkeit des Prifers oder
des Befundaufnehmers, Beleuchtungsverhaltnisse, etc.

Dieses schliel3t auch eine umfassende Untersuchung und
Analyse aller entdeckten oder vermutlich im Betrieb
unentdeckten Ermudungsbefunde mit ein.




Zuverlassigkeit der Schadenserkennung

_DAMAGE DETECTION PARAMETERS

® DETECTION RELIABILITY

Prufpraxis

Instandhaltungsprogramm

Stichprobenprogramm

PROBABILITY OF

PROBABILITY OF
DETECTING DAMAGE

INSPECTING DETAIL

CONSIDERED
INSPECTION TYPE

FROBABILITY OF INSPECTING
AN AIRCRAFT WITH DAMAGE

P'l P2 DETAIL LOCATION P 3
IN ACCESSIBILITY L
OPERANC R - INSPBELTYD -
ar
G171
SAFETY ANAL Yo 0P
RAnDeM (FAA)
perwit 1A |8 CLD Ny
= {E]_D P S IN QI-M p.l'ﬂ'
“o of Heer wore D sPLICE £l
PROBABILITY OF
DAMAGE DETECTION sdo 4,0 i
- =4 ) I A L]
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Definition der Kontrollarten

Methode Beschreibung Anwendung

Walkaround Beobachtung vom Boden aus, zur Feststellung von offen- Preflight
sichtlichen Beanstandungen (z.B. Leckagen,Strukturschaden)

Allgemeine Sichtkontrolle von Fllgel- und Rumpfunterseite, Turen, A — Check

Sichtkontrolle Turausschnitte und Fahrwerkschéachte

Zustandskontrolle | Sichtkontrolle von definierten Struktur- oder C — Check

(Surveillance) Systemkomponenten aus einer Distanz, welche als D — Check
ausreichend angesehen wird, um offensichtliche Mangel (allgemein)
festzustellen.

Detailierte Eingehende Sichtkontrolle an genau beschriebenen D — Check

Sichtkontrolle Strukturelementen oder Systemdetails. Die vermutete (spezielle
Schadensart ist dabei anzugeben. Kontrollpunkte)

Spezielle Detailkontrolle an genau beschriebenen Struktur- oder D — Check

Detailkontrolle Systemelementen — insbesondere auch bei verborgener (spezielle

(ZFW)

Zuganglichkeit. Die Anwendung dieser Methoden ist eindeutig

festzulegen und auf die vermutete Schadensart abzustimmen.
Hierbei kommen eine oder mehrere zerstérungsfreie Prifverfahren

zur Anwendung:

A) Ultraschall

B) Rdéntgen

C) Wirbelstrom

D) Farbeindring- Verfahren

E) Magnetfeld- Verfahren

F) Schallprifung durch Abklopfen

Kontrollpunkte)




Abschatzung erkennbarer Risslangen

Methode Material Risstyp Erkennbare Risslange
Rontgen Metalle Oberflache, unter der 11,5mm in 12 mm Material
Nichtmetalle Oberflache, Innenschichten | 16 5 mm in 18 mm Material
(versqhiedepe 25,4 mm in 32 mm Material
Materialschichten)
Ultraschall Metalle Oberflache, unter der 1,5 mm in Bohrung, Offnung

einige Nichtmetalle

Oberflache (nur in der
ersten Materialschicht)

2,5 mm allgemeine Struktur

Wirbelstrom Metalle Oberflache, nahe unter 0,8 mm in offenen Bohrungen
(Hochfrequenz) Oberflache (bis 0,25 mm 2,5 mm auf Oberflachen

tief: Alu & Ti)
Wirbelstrom Metalle Oberflache, nahe unter der | 5,0 mm durch 2,5 mm Dicke

(Niederfrequenz)

(nicht-magnetisch
oder schwaches
Eindringvermdégen)

Oberflache bis 8,5 mm tief,
verdeckte Materialschicht
bis 8,5 mm Tiefe

6,3 mm durch 3,8 mm Dicke
12,5 mm durch 6,3 mm Dicke
25,4 mm durch 8,5 mm Dicke

Magnetfeld- Stahl, magnetische | Oberflache 2,5 mm Oberflachenriss
verfahren nichtrostende nahe unter der Oberflache
Stahle
Farbeindring- Metalle Oberflache 3,8 mm
verfahren
Sichtkontrolle Metalle Oberflache 25,4 mm




Instandhaltungsproblematik: Korrosion

0 Ab 1978: starke Zunahme der Korrsionsbefunde
—Flugzeuge wechseln die Besitzer
»Klimawechsel
»Einsatzprofil (High - Low Utilization, Klima etc.)
»Massentourismus (Pilgerfluge)
»Frachteinsatz (Tiertransporte, Chemiekalien)
0 1982: Totalverlust eines Flugzeuges wegen vermutetem
Korrosionsschadens Uber Taiwan
1 Ab 1986: Hersteller fuhren weltweite Uberprufung von Flugzeugen
auf ausgewahlten Instandhaltungbasen vor
0 1988: "Aloha - Unfall"
—Einfuhrung des "C P C P- Programms*"




ASSUMED FLEET DAMAGE RATE
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Erste Korrosionsbefunde




Beispiele von Korrosionsschaden an
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Beispiele von Korrosionsschaden an Rumpf - Beplankungsstdfen




Unsachgemalle Entfernung von Korrosionsschaden




Unsachgemalde Entfernung von Korrosionsschaden




Korrosion an der Flugelbeplankung




Korrosion an der Flugelbeplankung




Ausarbeiten von Korrosion (richtig und falsch)




Korrosionsausarbeitung und Reparatur
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Fligelvorderholm — Untergurt (entdeckte und nicht entdeckte Korrosion)




Fligelvorderholm — Untergurt (nicht erkennbare Korrosion)




Fligelvorderholm-Obergurt (erste Anzeichen von Korrosion)




Fligelvorderholm-Obergurt (wahres Ausmaf von Korrosion)




Einfluss von Korrosion auf die Ermidungsfestigkeit
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Korrosion und Risse am hinteren Druckschott (Vickers ,Vanguard*)
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B 737, BS 1016: starke Korrosion am hinteren Druckschott
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Geklebte Bauweise: abgeldste und korrodierte Bepankung
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B 737 Struktur : Metallklebung
(Vor — und Nachteile)




89.090 Fluge
45.493 Flugstd.

89 Pax
6 Crew
Line No: 152

Baujahr: 1969




Beeinflussung der Schadenstoleranz durch Mehrfachschaden

EFFECT OF MSD ON CRITICAL CRACK SIZE AND RESIDUAL

STRENGTH
LEAD CRACK \ MSD CRACK
DECREASE IN CRITICAL " NO MSD A
NET SECTION YIELD
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RESIDUAL

STRENGTH 4|

DECREASE IN RESIDUAL
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e ————

CRITICAL CRACK SIZE

Ref: T. Swift M i
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MalRinahmenvorschlage:

 Weiterfihrung des gegenwartigen Systems der planmafigen
Instandhaltung (Wartung und Kontrollen) mit Sorgfalt und Grundlichkeit.
- Herausfinden, warum ein einzelnes Flugzeug einen grof3en
Strukturschaden erlitt und Korrektur des Systems, sofern es sich als
notwendig erweist.

 Einleitung von Forschungsmalnahmen, um bessere Wege zu finden, den
Strukturzustand zu beurteilen und Probleme an den
Strukturkomponenten festzustellen.

 Weiterfihrung der Konzepte zur Durchfihrung von Zerlegungskontrollen
(Tear Down Inspections), an den altesten Flugzeugen, um den Zustand
der Flugzeugstruktur festzustellen, und die Durchfihrung von
Ermidungsuntersuchungen an alteren Flugzeugen, gemal eines
vorgeschlagenen Programmablaufes.

 Fortsetzung des Erfahrungsaustausches, um den gegenwartigen
Wissensstand der Zerstdérungsfreien Werkstoffprifung (NDT) und ihre
Anwendungstechnik auf Kontrollen an Bauteilen der Flugzeugstruktur.




MalRinahmenvorschlage:

 Bereitstellung von Geldmitteln fur die Forschung far die
Weiterentwicklung von zerstérungsfreien Werkstoffprifung und
Prifmethoden.

 Untersuchung aller Kriterien der , Menschlichen Aspekte”
(,Human Factors®“) mit Einbeziehung der Schulung und
Qualifikation des Priufpersonals.

 Sicherstellen, dass die Informationssysteme zwischen den
Haltern, den Herstellern und den Behdrden untereinander
zufriedenstellend funktionieren.

 Einrichtung von Arbeitsgruppen mit erfahrenen Experten zur
Erarbeitung von Empfehlungen zu folgenden Aufgaben:

— Struktur- Modifikations- und Inspektionsprogramm an alteren
Flugzeugen

— Korrosionsverhttungs- und Nachweisprogramm (CPCP)

— Anpassung des Supplemental Structural Inspektionsprogramms
(SSIP)

— Untersuchung der Reparaturen (Repair Assessment)

— Richtlinien zur Erstellung eines Instandhaltungsprogramms fur
,Alternde Flugzeuge*




Beurteilung von Reparaturen auf Schadenstoleranz
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Beurteilung von Reparaturen auf Schadenstoleranz (A 300)

~RWORTHINESS ASSURANCE WORKINu GROUP (AAWG) PILOT SURVEY
DYNAIR - AMARILLO, TEXAS - MARCH 20, 1992
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Aus Erfahrung entstanden: Entwicklung des Instandhaltungskonzepts

Elba Lusaka Taiwan Aloha
Datum 1953 1978 1983 1988
Ursache e Materialermtdung * Unentdeckte » Korrosions- » Korrosions-Ermidung

* Unglnstige
Konstruktions-
gestaltung und
Materialauswahl

*« Keine
Ausfallsicherheit

Materialermidung
* Ungenugende
Bestimmung der
Kontroll-Intervalle
& der — Methoden

Ermidung an unterer
Rumpfschale
(Klebeablésung

an Langsstdfien und
Rissstoppstreifen)

an oberer Rumpfschale
(wie TAIWAN, aber trotz
gezielter Kontrollen
nicht entdeckt)

Erkenntnisse

» Einfihrung der

, Fail-Safe* und

»Safe- Life"
Bauweise

* Ergénzung der
, Fail-Safe" -Kriterien

zur Erfallung der
»Schadenstoleranz”

Aufforderung an die
Halter, angemessene
MalRnahmen zur

Korrosionsverhitung
zu berucksichtigen

» Uberprifung der
Instandhaltungs-
Forderungen in Bezug
auf:

, Alternde Flugzeuge*“

MalRnahmen &
Nachweise

e Lebensdauernachweis
durch statistische
Befundauswertung

e ,Tear Down-
Inspektionen®

* Modifikationen

» Ganz-Zellen
Ermudungstest (ab 727)

« Uberprufung bereits
zugelassener
Flugzeuge auf das
Schadenstoleranz-
Verhalten und
entsprechende
Nachweisfiihrung bei
neuen Konstruktionen

* Untersuchung des
Schadens-Toleranz-
Verhaltens, unter
Berlcksichtigung
multipler Ermidungs-
Schaden (Widespread
Fatigue Damage)

« Anderung der
Bauvorschriften

Instandhaltung

Maintenance Steering
Commitee entwickelt

erstes analytisches
Instandhaltungssystem.
Einfihrung MSG 1,
spéater verbessertes
MSG 2

Zuséatzliche Struktur-
Kontrollen fir altere
Flugzeuge (SSIP)
Instandhaltung neuer
Flugzeuge nach dem
analytischen MSG 3-
Verfahren

* Anpassung der
Instandhaltungs-
Programme.

* MaBnahmen zur

Korrosionsverhttung

« Korrosionsnachweis

* Reparaturen

* Modifikation/Inspektion
» SSIP-Korrekturen

« MSG 3 Revisionen

* MRB Anpassung




Erfahrung: Motor fur Innovationen

A380 Rumpf-Materialien

2024

* CFK: Carbon-
Faser verstarkter

Kunststoff
Ref.: H. J. Schmidt/Airbus




 Und, wie geht es
weiter?

Instandhaltungstechnik:
— Tendenzen?
— Konsequenzen?
— Kompetenzen?
— Prioritaten?

— Standort Hamburg?
Vielen Dank




	Titelseite
	Gliederung
	----------
	1950er Jahre
	„Faill-Safe“ Schadensannahmen
	Boeing B707
	B707: Betriebserfahrungen
	B707: Wing Life Extension Program
	Tear Down Inspection
	Niederfrequenz Wirbelstromverfahren
	Kontrollarten für vermutete Rissschäden
	Bauvorschriften
	B707: Stabilizer Cracking
	Triebwerkträger
	Kernaussagen zur Instandhaltung
	Beurteilung des Materialzustands
	Struktureinteilung
	----------
	Instandhaltungskonzepte
	Nutzungsdauer
	Optimierung der Instandhaltungsintervalle
	Zuverlässigkeit der Schadenserkennung
	Definition der Kontrollarten
	Abschätzung erkennbarer Risslängen
	----------
	Instandhaltungsproblematik: Korrosion
	Erste Korrosionsbefunde
	Beispiele von Korrosionsschäden
	Unsachgemäße Entfernung von Korrosionsschäden
	Korrosion an der Flügelbeplankung
	Ausarbeiten von Korrosion
	Einfluss von Korrosion auf die Ermüdungsfestigkeit
	Korrosion und Risse am hinteren Druckschott
	Geklebte Bauweise: abgelöste und korrodierte Bepankung
	Beeinflussung der Schadenstoleranz durch Mehrfachschäden
	Maßnahmenvorschläge
	Beurteilung von Reparaturen auf Schadenstoleranz
	----------
	Aus Erfahrung entstanden: Entwicklung des Instandhaltungskonzept
	Erfahrung: Motor für Innovationen: A380 Rumpf-Materialien
	Ausblick

