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Kurzfassung

Hubschrauber sind im statistischen Vergleich hdufiger von Unfillen betroffen als Starrfliigler. Ne-
ben hoherem Missionsrisiko trdgt dazu die hohe Komplexitidt des Systems Hubschrauber bei, da
sie Inspektion und Zustandsiiberwachung erschwert. Komponentenausfille im Flug sind Ursache
fiir mehr als 20% aller Flugunfille. Um Schidden an Komponenten festzustellen, bevor sie unerwar-
tet im Betrieb versagen, werden Health-and-Usage-Monitoring-Systeme (HUMS) eingesetzt. Zwar
haben sie ein hohes Potential, die Sicherheit des Hubschrauberfluges zu erhéhen, aber es stiirzen
auch weiterhin mit solchen Systemen ausgestattete Hubschrauber ab.

Zukiinftige HUMS miissen also groflere Anforderungen als bisherige Zulassungsvorschriften erfiil-
len, um die mechanische Integritit des Hubschraubers effektiver zu wahren und Abstiirzen durch
Komponentenversagen vorzubeugen. Zur Bestimmung dieser Anforderungen ist es notwendig,
Grundlagen zu Flugunfillen sowie dem Entwurf und Betrieb von Hubschraubern zu untersuchen.
Dafiir werden Hauptursachen fiir Flugunfille und diejenigen Teile eines Hubschraubers ermittelt,
die haufig versagen. Dazu gehdéren vor allem von Ermiidung betroffene dynamische Komponen-
ten wie Getriebe- oder Rotorbauteile. Dies ist bedingt durch Unsicherheiten im Design, welche
hauptséchlich aus falschen Annahmen hinsichtlich der im Betrieb zu erwartenden Lastspektren
resultieren. Neben Verbesserungen in der Flugsicherheit kann ein HUMS auch wirtschaftliche Vor-
teile mit sich bringen. Dies zeigt der Vergleich der zeitabhidngigen und der (unter Nutzung von
HUMS) zustandsabhdngigen Wartung. Bei zustandsabhingiger Wartung sind sowohl Flugsicher-
heit und Verfiigbarkeit der Hubschrauber erhéht, als auch die Wartungskosten reduziert.

Die Betrachtung aktuell giiltiger Zulassungsvorschriften fiir HUMS zeigt, dass sie auf dem techni-
schen Stand der 1990er Jahre liegen. Dadurch ergeben sich Schwichen in der Zustandsiiberwa-
chung (sporadische Datenakquisen), wdhrend Nutzungsiiberwachung gar nicht behandelt wird.
Hauptgrund dafiir sind niedrige Kapazitdten damaliger Speichermedien. Nach aktuellem Stand ist
das Speichern und die Analyse der Daten eines kompletten Fluges mit gdngigen Medien moglich.

Aus diesen Erkenntnissen ergeben sich neue Anforderungen an HUMS. Dazu gehéren vor allem
die dauerhafte Zustands- und Nutzungsiiberwachung der nicht-redundanten Komponenten und
die Echtzeit-Analyse der wichtigsten Indikatoren wihrend des Fluges, um auch bei sich schnell
ausbreitenden Schdden rechtzeitig den Piloten warnen zu kénnen.

Durch Erfiillung dieser Anforderungen kann die Flugsicherheit von Hubschraubern erhéht werden.
Zwar erhoht sich damit auch der Entwicklungsaufwand, allerdings reduzieren sich neben Unfall-
zahlen auch laufende Kosten im Betrieb. In dieser Hinsicht sind auch Bestrebungen der US Navy
interessant, welche langfristig die konsequente zustandsabhéngige Wartung unter Nutzung von
HUMS bei ihrer Hubschrauberflotte planen.






Abstract

Helicopters are statistically more often involved in accidents than airplanes. The principal reasons
for that are higher mission risk and high system complexity. High complexity makes inspection and
condition monitoring difficult. Component failures in flight cause more than 20% of all rotorcraft
accidents. Health and Usage Monitoring Systems (HUMS) are used to detect such failures early
before they fail in flight. While they have a high potential of increasing the safety of helicopter flight,
there are still accidents where even an installed HUMS could not predict the impending failure of
a component, which eventually causes the aircraft to crash.

Therefore, HUMS of the next generation must fulfill greater requirements than current certification
standards. Only then a HUMS can help protect the mechanical integrity of a helicopter and more
effectively prevent accidents caused by component failures. To determine those requirements,
it is necessary to investigate basics of flight accidents as well as design and operational aspects
of rotorcraft. In this context, the main causes of helicopter accidents and often failing parts are
identified. Those are often dynamic parts like transmission or rotor components, which are affected
by fatigue. Their failure in flight is often a result of uncertainties during the design phase. Due
to false assumptions regarding the expected flight and load spectra during operations, the real
operational life of the components do not match the designed operational life. HUMS can increase
flight safety and bring economic advantages at the same time. This can be seen in the comparison
of time- and condition-based maintenance. Condition-based maintenance with the use of a HUMS
increases flight safety and availability as well as decreasing maintenance costs.

Certification requirements are currently based on the technological possibilities of the 1990s. The-
refore, they contain weaknesses in monitoring (only sporadic data acquisitions) and have no re-
quirements concerning usage monitoring. The main reason for that is the low capacity of storage
media in those times. With current storage technology, it is easily possible to store and analyze the
data of complete flights.

This knowledge leads to new requirements for HUMS. One of the most important requirements
is the permanent monitoring of health and usage of all non-redundant components. A real-time
in-flight analysis of the most important health indicators is also required. An exceedance in these
indicators will lead to a cockpit warning.

The fulfilment of these requirements can increase the flight safety of rotorcraft. Whilst development
efforts are increased, not only accidents are reduced, but also ongoing costs in operation. In this
regard, it is interesting to see the long-term plans of the US Navy to implement condition-based
maintenance by using HUMS in their helicopter fleet.
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1. Einleitung

Die vorliegende Arbeit thematisiert Health and Usage Monitoring Systeme (HUMS) in unterschied-
lichen Facetten. Das iibergeordnete Ziel der Arbeit ist die Formulierung von Anforderungen an
HUMS. Um es zu erreichen, miissen diverse Aspekte beziiglich HUMS und deren Anwendung in
der Realitdt untersucht, verglichen und beurteilt werden. Fiir einen bestmoglichen Einstieg in die
Thematik werden im Folgenden zunéchst die Motivation fiir die Arbeit und die zur Erreichung der
Ziele eingesetzten Methoden dargestellt.

1.1. Motivation

Hubschrauber sind durch ihre einzigartigen flugdynamischen Eigenschaften in unterschiedlichs-
ten Einsatzgebieten zu finden, welche oft schwierige Umgebungsbedingungen wie unwegsamen
Terrain oder schlechte Witterungsbedingungen aufweisen. Dies wirkt sich sowohl auf die Sicherheit
der Operationen als auch auf den Verschleil8 von Komponenten des Hubschraubers aus. Aber auch
die hochkomplexe Struktur eines Hubschraubers, welche die genaue Analyse und Uberwachung
derselben erschwert, reduziert die Sicherheit. Dies zeigt sich auch in Unfallstatistiken, wonach
Hubschrauber statistisch 6fter verungliicken als Starrfliigler. [1, 2] Im Jahr 2010 beispielsweise war
die Anzahl der Unfélle pro Flugstunde in den USA bei Hubschraubern fast 25 mal héher als bei
Verkehrsflugzeugen und immer noch fast 4 mal so hoch im Vergleich zu Flugzeugen mit bis zu 10
Passagieren. Gleichzeitig wurden bei mehr als einem Fiinftel der Hubschrauberunfélle Systemkom-
ponentenausfélle beobachtet. [3]

Daraus wird ersichtlich, dass durch eine Reduktion der Komponentenausfille die Unfallzahlen
fiir Hubschrauber signifikant verringert werden kdnnen. Um dieses Ziel zu erreichen, wurden
Monitoring-Systeme fiir Strukturkomponenten entwickelt. Damit kann man den Zustand der Teile
tiberwachen und ihre Belastungshistorie aufzeichnen. Daraus sind wiederum Riickschliisse auf die
weitere Verwendung mdoglich. So konnen Fehler theoretisch friihzeitig erkannt und entsprechende
Bauteile ausgetauscht oder repariert werden, bevor sie eine Gefahr fiir den sicheren Flugbetrieb
darstellen. Ein weiterer Vorteil der Uberwachung ist die Planbarkeit von Wartungsarbeiten. Da-
durch, dass Fehlerteile vorzeitig erkannt werden, kann ihr Austausch geplant werden. So kommt
es zu geringeren und vor allem selteneren unerwarteten Ausfallzeiten. Auf diese Weise kdnnen
Ressourcen gespart werden. [4] Realisiert wird das Prinzip mit sogenannten HUMS. Haufig wer-
den dabei Komponenten in den Triebwerken und im Antriebsstrang fiir Haupt- und Heckrotor
mit Beschleunigungsaufnehmern und Tachometern bestiickt. Aus dem Vibrationsverhalten lassen
sich unterschiedliche Schadensformen an Triebwerken, Getriebeteilen sowie Wellen und Lagern
herleiten.



1. Einleitung

Wie fiir alle anderen Luftfahrzeuge gelten auch fiir Hubschrauber nationale und internationale
Vorschriften hinsichtlich Konstruktion, Betrieb und Wartung. Dennoch ereignen sich immer wie-
der Unfélle, oft auch mit Todesopfern. In solchen Fillen werden Unfallursache und -hergang von
Herstellern, Behérden und Betreibern untersucht, um Unfillen aus dhnlichen Griinden zukiinftig
vorbeugen zu konnen. Trotz allen Bestrebungen stiirzen auch weiterhin mit einem HUMS ausge-
riistete Hubschrauber durch Versagen von Systemkomponenten ab. Die vorliegende Masterarbeit
setzt an diesem Punkt an.

1.2. Fragestellungen

In dieser Arbeit soll untersucht werden, wie derartigen Unféllen in Zukunft vorgebeugt werden
kann, indem Anforderungen an HUMS spezifiziert werden. Dazu sind im Vorfeld einige Fragen zu
beantworten. In erster Linie ist es wichtig zu wissen, welche Komponenten héufig durch Versagen
zu einem Absturz gefiihrt haben. Dabei soll auch geklart werden, warum trotz einem moglicher-
weise installierten HUMS das Versagen nicht rechtzeitig erkannt wird. In diesem Zusammenhang
sollen auch Bauteile ermittelt werden, die typischerweise von Ermiidung betroffen sind.

Auflerdem ist die Kenntnis tiber Unsicherheiten im Entwurf entscheidend fiir den effizienten Ein-
satz von HUMS. Wo ein Bauteil mit hohen Sicherheitsfaktoren aufgrund ungenauer Informationen
tiber sein Lebensdauerverhalten ausgelegt wird, konnte die tatsidchliche sichere Lebensdauer bis-
her nicht weit genug ausgeschopft oder aber tiberschritten werden. [5] Von Relevanz ist weiterhin
der Einfluss verschiedener Flugsegmente auf die Lebensdauer der Komponenten. Des Weiteren
sind Funktionsweise und Zulassungsvoraussetzungen fiir HUMS ebenfalls relevante Punkte, die
untersucht werden miissen, um Verbesserungen in dieser Hinsicht vorschlagen zu konnen.

Die Kldrung all dieser Aspekte fiihrt schlielflich zu der Hauptfrage: Wie kann bei Hubschraubern
mit einem HUMS die Flugsicherheit erhoht werden?

1.3. Ziele

Das iibergeordnete Ziel dieser Arbeit ist die Formulierung von Anforderungen an ein HUMS. Die
Einhaltung dieser Vorschriften soll Unfillen durch Versagen von Strukturkomponenten vorbeugen.
Zwar gibt es auch Systeme zur Uberwachung von elektrischen oder hydraulischen Komponenten,
hier werden jedoch HUMS zur Beobachtung von strukturmechanischen Komponenten insbeson-
dere im Antriebsstrang betrachtet. Dabei liegt der Fokus zundchst auf dem Umfang und der Quelle
der erfassten Daten.

Bei der Formulierung der Anforderungen soll auch auf die Moglichkeit der Ressourceneinsparung
bei der Nutzung von HUMS Riicksicht genommen werden. Dies bezieht sich insbesondere auf
Wartungsaktivitdten basierend auf Ausgabedaten des eingesetzten HUMS in Form von Conditi-
on Based Maintenance (CBM). Hier ist eine moglichst préazise Schadenserkennung erforderlich,



1.4. Methoden

damit die Flugsicherheit auf keinen Fall eingeschrankt wird.

1.4. Methoden

Zunichst sollen mit einer umfassenden Literaturrecherche Informationen gesammelt werden, um
ein Grundlagenverstdndnis aufzubauen. Nur damit kénnen Anforderungen an HUMS gestellt und
diskutiert werden. In diesem Rahmen werden zu Beginn Unfallberichte sowie Statistiken zu Bautei-
lausfillen mit mechanischen Ursachen untersucht. Vorfille werden nach verschiedenen Kriterien
(wie z.B. Ausfallkomponente, Fatalitdt) klassifiziert und verglichen. Daraus kénnen schliellich
Riickschliisse auf notwendige Verbesserungen gezogen werden. Genauso werden Entwurfsmetho-
den fiir kritische Bauteile wie zum Beispiel Antriebskomponenten analysiert.

Im Hinblick auf eine mégliche Reduzierung von Wartungskosten mit HUMS werden auch gidngige
Wartungskonzepte mit ihren Vor- und Nachteilen sowie mogliche Vorteile der zustandsabhédngigen
Wartung in Verbindung mit einem HUMS erforscht. Im Weiteren wird das Konzept HUMS betrach-
tet. Neben der Funktionsweise liegen auch die Vorschriften der fiir HUMS wichtigsten nationalen
und internationalen Behdrden im Fokus.

Schlieflich werden die Ergebnisse der Literaturrecherche zusammengefiihrt und anhand der be-
trachteten Statistiken und Beriicksichtigung der technischen Mdéglichkeiten untersucht, ob aktu-
elle Zulassungsvoraussetzungen kritische Punkte adressieren und welchen Einschrankungen sie
unterliegen. AnschlieRend werden Uberlegungen durchgefiihrt, welche Fiahigkeiten ein HUMS
besitzen muss, um die Flugsicherheit von Hubschraubern zu erh6hen.

Mit dieser Grundlage werden schliel§lich Anforderungen fiir HUMS formuliert, welche auf dem ak-
tuellen Stand der Technik basieren, aber auch zukiinftig verfiigbare Technologien beriicksichtigen.
Diese werden anschliefRend im Hinblick auf ihre Umsetzbarkeit kritisch diskutiert.
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Dieses Kapitel umrei$t den Stand der Forschung zum Thema HUMS. Dafiir werden zunéchst Flug-
unfille statistisch betrachtet und deren Hauptursachen ermittelt. AnschlielSend werden Aspekte
zum Entwurf und Betrieb von Hubschraubern untersucht. Dabei werden Methoden in der Entwick-
lung sowie Wartungskonzepte in der Betriebsphase betrachtet. Zuletzt werden Informationen zu
HUMS selbst zusammengetragen. Neben Zulassungsvorschriften wird auch die Funktionsweise
eines aktuellen HUMS vorgestellt.

2.1. Flugunfalle

In diesem Abschnitt werden Unfdlle von Hubschraubern untersucht. Zunichst sollen wertungsfrei
Statistiken betrachtet und somit ein Uberblick iiber die generelle Flugsicherheit bei Hubschrau-
bern mit den wichtigsten Unfallursachen gegeben werden. Anschliefend werden die Statistiken zu
Unfillen aufgrund von Bauteilversagen ndher analysiert und Griinde fiir Versagen présentiert.

2.1.1. Unfallursachen

Um im Hinblick auf Flugsicherheit Fortschritte erzielen zu kdnnen, muss zunéchst verstanden
werden, warum Hubschrauber abstiirzen und an welchen Punkten angesetzt werden kann. Dazu
werden im Folgenden Unfallstatistiken betrachtet. Zunéchst sollen Grundlagen zu Statistiken von
Hubschrauberunfillen ndhergebracht werden. AnschlieBend werden Statistiken fiir Unfallursa-
chen vorgestellt.

Standard Problem Statements

Bei der Erstellung von Statistiken und der Unterscheidung von Unfallursachen werden auf soge-
nannte Standard Problem Statement (SPS) Codes zuriickgegriffen. Diese wurden vom Internatio-
nal Helicopter Safety Team (IHST) entwickelt und vom European Helicopter Safety Team (EHEST)
tibernommen. [6] Die standardisierten Codes bezeichnen Probleme, die bei Unféllen aufgetreten
sind und zum Absturz gefiihrt haben konnen. Einem Flugunfall konnen mehrere SPS zugewiesen
werden, da ein Unfall hdufig aus der Verkettung von mehreren Problemen folgt.
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Sie werden auf drei Ebenen betrachtet. SPS Level 1 entspricht dabei dem grébsten Detailgrad,
Level 2 und Level 3 schliisseln die Probleme detaillierter auf. Ein umfangreicher Auszug aus der
Originaltabelle befindet sich im Anhang in den Tabellen A.1, A.2 und A.3.

Human Factors Analysis and Classification System

Der grolte Teil der Unfélle im modernen Hubschrauberflug hat seinen Ursprung in menschli-
chem Versagen, wie im ndchsten Abschnitt Statistiken zu sehen ist. Daher ist es besonders wichtig,
menschliches Versagen zu klassifizieren, um die Hauptformen dafiir zu ermitteln. So kénnen Priori-
tdten fiir Bemiihungen hinsichtlich Unfallpravention gesetzt werden. Eine dazu geeignete Methode
ist die Klassifizierung nach dem Human Factors Analysis and Classification System (HFACS) von
Scott Shappell und Douglas Wiegmann. [7] Wie die SPS betrachten auch die Gruppen des HFACS
Zwischenfille bzw. Auftreten von menschlichem Versagen auf mehreren Detaillierungsebenen. Die
Hauptgruppen lauten folgendermalen:

. Unsafe Acts

. Preconditions for Unsafe Acts
. Unsafe Supervision

. Organizational Influences

=W N -

Diese werden in weitere Unterpunkte aufgel6st, so dass einem Unfall eine prizise ausgedriickte
Form des menschlichen Versagens zugeordnet werden kann. Der Bereich ,Unsafe Acts“ enthélt
in seiner Untergruppe ,Errors“ zum Beispiel die Kategorien , Decision Errors“ und , Perceptual
Errors®. [7]

Statistiken

Wie bereits erwdhnt, sind Flugunfélle meistens die Folge einer Aneinanderreihung von Proble-
men. Daher sind bei der Klassifizierung von Unfillen in Statistiken generell zwei Moglichkeiten
vorhanden. Zum einen kann man jedem Ereignis die Anzahl der Unfille zurechnen, bei denen
es aufgetreten ist. Dadurch wird erkennbar, welche Probleme haufig bei Flugunféllen aufgetreten
sind, also Teil der Problemkette sind. Aus diesen Statistiken kann der Handlungsbedarf fiir hau-
fige Problembereiche ermittelt werden, um Verkettungen zu reduzieren. Zum anderen kdnnen
Flugunfille auch nach ihrem Ausléser ! sortiert werden. Dies bietet sich insbesondere auf dem
Detaillierungsgrad SPS Level 2 und vergleichbar oder detaillierter an. So kénnen aus erkannten,
allgemeinen Problembereichen konkrete Empfehlungen abgeleitet werden.

12.B. ein zerstortes Lager, das zu einem Triebwerksausfall gefiihrt hat und wo das anschlieBende Autorotationsmanéver
erfolglos blieb
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Abbildung 2.1.: Verteilung der Flugphasen

EHEST Einer Analyse des EHEST [8] zufolge sind in Europa in den Jahren von 2000 bis 2010 862
Hubschrauber abgestiirzt. Zum Zeitpunkt der Veroffentlichung waren die Untersuchungen zu 487
dieser Unfille abgeschlossen. Davon sind 325 in den Jahren 2000 bis 2005 passiert. So kann ein
Vergleich mit den 162 analysierten Unféllen der Jahre 2006-2010 durchgefiihrt und Entwicklungen
hinsichtlich Unfallursachen beobachtet werden. 37% der analysierten Flugunfille endeten mit t6d-
lichen oder schweren Verletzungen, bei 63% gab es keine oder nur leichte Verletzungen. Abbildung
2.1 zeigt die Verteilung der Unfille auf die verschiedenen Phasen im Flug. Die meisten Unfille
passierten im Reiseflug und bei Manévern. Der gré8te Teil der verungliickten Hubschrauber hatte
nur ein Triebwerk (40% mit Kolbenmotor und 43% mit Gasturbine). Lediglich 16% hatten zwei oder
mehr Gasturbinen installiert. Der Anteil mit mehreren Kolbentriebwerken ist vernachldssigbar.
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Abbildung 2.2.: Anteile der Unfélle mit zugeordneten SPS Level 1

Abbildung 2.2 zeigt, wie vielen Unféllen das jeweilige SPS zugeordnet wurde. Es zeigt sich, dass
der Faktor Mensch mit Abstand die grofte Unfallursache ist. Bei Anwendung des SPS Level 1 wird
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«

ersichtlich, dass der grote Teil der Abstiirze im Zusammenhang mit , Pilot Judgement and Actions'
(dt. Pilotenentscheidung, 68%) und unzureichendem , Safety Management“ (dt. Organisation der
Sicherheit, 52%) sowie , Ground Duties® (dt. Tatigkeiten am Boden, 39%) stehen. Weitere tfter
aufgetretene Probleme sind dem Bereich ,Pilot Situation Awareness“ (dt. Situationsbewusstsein,
34%) zuzuordnen oder erwachsen aus dem spezifischen ,Mission Risk“ (dt. Missionsrisiko, 28%).
Bei etwa 23% aller Abstiirze wurden , Part/System Failures® (dt. Versagen in Systemkomponenten)
festgestellt, im Bereich ,Commercial Air Transport“ sogar bei fast 30%.2 Das SPS "Data Issues" (dt.
Datenprobleme, 36%) weist lediglich darauf hin, dass die Analysten bei einem Unfall keine oder
nicht genug Informationen erlangen konnten, um eindeutige Ursachen feststellen zu kénnen.
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Abbildung 2.3.: Anteile der Unfélle mit zugeordneten SPS Level 2 zum SPS Level 1 Part/System Failure

Geht man eine Ebene tiefer in der Unterscheidung, also auf Level 2 fiir das SPS "Part/System Failu-
re"(siehe Abbildung 2.3), zeigt sich, dass bei 83% ein Versagen am Luftfahrzeug generell aufgetreten
ist. Dies schlief3t sowohl die Zelle als auch den Antriebsstrang mit ein. Bei 11% der Abstiirze ver-
sagte ein Triebwerk und bei jeweils 3% wurde Versagen durch Fremdobjekte oder Versagen der
missionsspezifischen Ausriistung beobachtet. Insgesamt hat sich der Anteil der Abstiirze wegen
Versagen von Systemkomponenten an der Gesamtzahl der Hubschrauberabstiirze in Europa im
zweiten Zeitraum gegeniiber dem ersten Zeitraum geringfiigig (um knapp 2 Prozentpunkte) gestei-
gert. Auch die Anderungen in anderen Kategorien sind meist gering, wie in Abbildung 2.4 zu sehen
ist. Der vergleichsweise grole Riickgang in der Kategorie ,,Data Issues“ resultiert daraus, dass die
Untersucher besseren Zugang zu Daten erlangt haben. Der Riickgang im Bereich , Safety Manage-
ment“ deutet auf bessere Umsetzung und Konzepte von Sicherheits- und Praventionsmafinahmen
hin.

Da menschliche Fehler eine der Hauptursachen fiir Hubschrauberabstiirze sind, soll hier unter
Nutzung des HFACS niher darauf eingegangen werden, um einen generellen Uberblick zu geben.
Wie in Abbildung 2.5 zu sehen ist, wurden 47% der Unfille , Unsafe Acts - Errors“ zugeordnet. Diese
sind Fehler der Besatzung, wie z.B. Auslassung eines Punktes in einer Checkliste oder Uberschiit-
zung der eigenen Féihigkeiten. Etwa 12% der Unfille sind bei vorsitzlichen Regelbriichen zustande
gekommen. Diese kénnen unter anderem Missachtung des Missionsbriefings oder Betriebsgren-
zen des Luftfahrzeugs sein.

2Einem Unfall kénnen mehrere SPS-Codes zugeordnet werden, weshalb die einzelnen Punkte in Summe mehr als 100%
ergeben diirfen.
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Abbildung 2.4.: Veranderungen auf SPS Level 1 zwischen den Zeitraumen 2000-2005 und 2006-2010
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Abbildung 2.5.: Anteile der Unfélle mit zugeordneten HFACS Level 1
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Abbildung 2.6.: Anteile der Unfélle mit zugeordneten Ocurrence Categories

JHSAT Fiir die Flugunfille der Jahre 2000, 2001 und 2006 in den USA liegen ebenfalls Statistiken
vor. Diese wurden vom Joint Helicopter Safety Analysis Team (JHSAT) analysiert und mit SPS klassi-
fiziert. Es zeigt sich, dass die Statistiken in den USA dhnlich denen in Europa sind, wie in Abbildung
2.2 ersichtlich ist. Sie belegen ebenfalls, dass menschliche Fehler die grote Unfallursache sind.
Bei Anwendung der SPS Level 1 zeigt sich, dass 84% der Unfille mit , Pilot Judgement and Actions*
zusammenhéngen. Weitere Hauptprobleme kommen aus den Bereichen ,Safety Management*
mit 43%, ,Ground Duties“ mit 37% und ,Pilot Situation Awareness“ mit 31%. Darauf folgen die
Kategorien , Part/System Failure“ mit 28% und ,Maintenance“ mit 20%. [9]

USHST Basierend auf den Ergebnissen des JHSAT fiihrte das United States Helicopter Safety Team
(USHST) die Analyse fort und verglich die Ergebnisse der Jahre 2009 bis 2011 vom Joint Helico-
pter Implementation Measurement Data Analysis Team (JHIMDAT) mit den Daten des JHSAT.
Das Gesamtergebnis beider Untersuchungen ist grafisch in Abbildung 2.6 dargestellt. Statt der
Taxonomie der SPS wurden hier ,Occurrence Categories“ (dt. Erscheinungskategorien) verwen-
det. Diese beschreiben, was bei einem Absturz passiert ist und nicht weshalb er passiert ist. Uber
beide Zeitraume hinweg traten vor allem , Loss of Control“ (dt. Kontrollverlust, 44%), Autorotati-
on (32%) und ,Abnormal Runway Contact“ (dt. abnormaler Kontakt mit der Landebahn, 25%)auf.
Insgesamt wurde bei etwa 25% aller Unfélle ,System Component Failures“ bzw. Part/System Failu-
re (PSF) (dt. Versagen von Systemkomponenten) festgestellt. Weiterhin auffillig ist die Kategorie
»Strike“ (Einschlédge, 18%), welche beispielsweise Blitz- und Objekteinschlége enthilt.

Fiir den Bereich PSF wurde eine den SPS dhnliche Codierung namens ,Joint Aircraft System/Component
(JASC) Codes“ angewendet. Abbildung 2.7 zeigt auf einem Detailgrad vergleichbar mit SPS Level

2, dass 49% dieser Unfidlle durch Triebwerksversagen, 35% durch Versagen am Rotorensystem

und etwa 16% durch Versagen an der Zellenstruktur verursacht wurden. Der Anteil der durch PSF
verursachten Unfélle hat sich im Vergleich zur Situation in Europa merkbar um 6% reduziert. Si-
gnifikante Verdnderung gab es auch in der Kategorie , Loss of Control“ mit einer Steigerung um 6%.

Zu diesen und weiteren Anderungen wird am Ende des Abschnitts eingegangen.
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Abbildung 2.7.: Anteile der Unfille mit zugeordneten JASC-Codes

Beschreibung Zeitraum 1 (00,01,06) Zeitraum 2 (09-11)
Gasturbine/Turboprop 18,1% 24,7%
Kolbenmotor 8,3% 13,5%
Treibstoff und Steuerung Triebwerk 9,7% 12,4%
Hauptrotorgetriebe 9,7% 10,1%
Hauptrotor 4,2% 7,9%
Rotorflugsteuerung 7,6% 6,7%
Treibstoff 2,1% 5,6%
Hydraulik 2,8% 3,4%
Rumpf 2,8% 3,4%
Heckrotorgetriebe 9,7% 3,4%
Landewerk 0,7% 2,2%
Ziindung 0,7% 2,2%
Ausriistung/Einbauten 4,2% 1,1%
Heckrotor 6,9% 1,1%
Triebwerk 4,9% 1,1%
Triebwerkssteuerung 1,4% 1,1%

Tabelle 2.1.: Verteilung nach der versagenden Komponente in der USHST-Analyse

11
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Noch detaillierter aufgeldst sind die Unfille nach versagender Komponente aufgeteilt. Dabei zeigt
sich eine statistische Verschiebung der Verteilungen zwischen den verglichenen Zeitraumen, wie
in Tabelle 2.1 ersichtlich ist. Wenn man die Anteile der mechanischen Komponenten im ersten
Zeitraum zusammenzahlt3, erhilt man insgesamt 72,2%. Obwohl dieser Wert im zweiten Zeitraum
mit 71,9% fast gleich geblieben ist, haben sich teilweise die Anteile der einzelnen Punkte veridn-
dert. Wahrend die Werte bei Ausféllen der Gasturbine (+6,6%), des Kolbenmotors (+5,2%) und des
Hauptrotors (+3,7%) gestiegen sind, ist in den Kategorien Heckrotor (-6,3%), Heckrotorgetriebe
(-5,8%) und Triebwerk (-3,8%) ein Riickgang sichtbar. Die Anderung in der Kategorie Triebwerk
kann jedoch aus Bezeichnungsunterschieden in den beiden Zeitrdumen resultieren, da es nicht ni-
her kategorisierte Probleme im Triebwerksbereich (Gasturbine oder Kolbenmotor) enthélt. Daher
soll es hier nicht weiter beachtet werden. Ausfille in den Bereichen Hauptrotorgetriebe (+0,4%),
Rotorflugsteuerung (+0,9%) und Rumpf (+0,6%) haben sich nur um weniger als 1% verdndert.
Von den Unféllen mit Komponentenversagen endeten in beiden Zeitrdumen kombiniert 10% tdd-
lich fiir mindestens einen Beteiligten. Allerdings wurde ein Riickgang um ca. 5%vom ersten zum
zweiten Zeitraum beobachtet. Statistiken zu schweren und leichten Verletzungen werden nicht
aufgefiihrt.

In der Analyse wird auch auf die Ausléser von PSF eingegangen. Bei insgesamt 28% ist die Ursache
unklar. In 47% der Félle wurden Wartungsfehler erkannt und 16% der Versagen resultierten aus
Fertigungsfehlern. Lediglich 9% wurden durch Pilotenfehler verursacht. Im Vergleich der beiden
Zeitraume ist zwar der Anteil der Fertigungsfehler auf weniger als die Hélfte gefallen, allerdings hat
sich auch der Anteil an unbekannten Auslésern mehr als verdoppelt. Daher ist es nicht moglich,
eine Entwicklung hinsichtlich der Ausléser festzustellen. Pilotenfehler als Ausléser fiir Komponen-
tenversagen ist jedoch innerhalb der GréBenordnung seines Anteils weiterhin gering (Reduuktion
von 9,8% auf 6,7%) geblieben, weshalb Probleme in der Wartung und der Fertigung weiterhin die
Hauptausléser sind.

Die Ursachen der Verdnderungen in einzelnen Kategorien und Unfallausgingen sind gegenwirtig
nicht geklart. Als moglicher Grund wird die unterschiedlich starke Umsetzung von Sicherheits-
empfehlungen des IHST durch Betreiber oder auch der moglicherweise ausgebliebene Erfolg von
bisher angewendeten Manahmen aufgefiihrt. Da es dazu jedoch keine umfassende Datenbasis
gibt, wurde bei der Erstellung dieser Statistiken von einer Interpretation abgesehen. Die bisherige
Analyse des USHST konzentriert sich lediglich auf das Zeigen von Entwicklungen. [3]

3Gasturbine, Kolbenmotor, Hauptrotorgetriebe, Hauptrotor, Rotorflugsteuerung, Rumpf, Heckrotorgetriebe, Heckrotor,
Triebwerk

12
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Abbildung 2.8.: Verteilung der SPS Level 1 bei Hubschrauberabstiirzen 2011-2015

Recherche 2011-2015 Im Rahmen dieser Arbeit wurden anschlieend an die bisher vorgestellten
Untersuchungen eigene Recherchen durchgefiihrt. Methodisch wurde dhnlich den obigen Analy-
sen vorgegangen. Fiir die Beschreibung der Probleme wurden SPS Level 1 verwendet. Im Gegensatz
zur EHEST-Analyse wurde einem einzelnen Unfall jedoch nur ein SPS zugewiesen. Einen ersten
Uberblick iiber die Verteilung gibt Abbildung 2.8. Die Daten dazu wurden aus Internetdatenban-
ken und Berichten von Luftfahrtbeh6rden unterschiedlicher Lander bezogen. [10, 11, 12] Dabei
wurden Unfélle mit bisher unbekannter Ursache nicht mit einbezogen. Insgesamt konnten 446
Unfélle untersucht werden.

Es ist zu beriicksichtigen, dass die Bereiche ,Mission Risk“, ,Pilot Judgement & Actions“ sowie ,,Pi-
lot Situational Awareness“ in den meisten Fallen nicht klar voneinander abzugrenzen waren. Daher
wurde bei der Erstellung dieser Statistik auf das SPS zuriickgegriffen, das den jeweiligen Unfallher-
gang am besten erkldrt. Komponentenversagen, die direkt aus menschlichem Versagen resultieren,
wurden in dieser Statistik nicht unter ,Part/System Failure“ aufgefiihrt. Ein Beispiel dafiir ist die
ungeniigende Vorflugkontrolle seitens des Piloten, der den mit Schnee gefiillten Triebwerkseinlauf
nicht entdeckt. Spéter im Flug fiihrte dies zu einem Triebwerksausfall. [13] Dieser Unfall wurde
dem SPS ,,Ground Duties“ zugeordnet. Pilotenfehler verursachten insgesamt mindestens 43% der
betrachteten Unfille. Bei Unféllen aufgrund von hohem Missionsrisiko sind Pilotenentscheidun-
gen und -handlungen ebenfalls hdufig involviert, weshalb der tatsdchliche Anteil der Pilotenfehler
noch hoher liegt. Da fiir diese Arbeit allerdings nur Versagen von mechanischen Systemkompo-
nenten relevant sind, wurden lediglich dadurch ausgeldste Unfélle detaillierter analysiert. Deren
Anteil an der Gesamtzahl der Hubschrauberunfille im betrachteten Zeitraum liegt mit 23% sehr
nah an den Zahlen der bisher vorgestellten Analysen.

Bei der Verteilung der Unfélle durch Versagen von Systemkomponenten (PSF) auf verschiedene
Antriebsarten zeigen sich keine Auffélligkeiten, wie in Abbildung 2.9 ersichtlich. Abbildung 2.10
zeigt, dass die Gefahr fiir Insassen bei Unfillen durch PSF vergleichsweise etwas geringer als bei
anderen Unfallursachen ist. Verlust des Situationsbewusstseins beim Piloten erforderte die meisten
Todesopfer. Seltener aufgetretene Unfallursachen wurden hier nicht mit aufgenommen.
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Abbildung 2.9.: Verteilung der Unfélle auf Antriebsarten mit und ohne Part/System Failure (PSF) 2011-2015
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Abbildung 2.10.: Anteile mit Verletzten und Todesopfern nach Unfallursache 2011-2015
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Abbildung 2.11.: Verteilung der Unfille auf Flugphasen 2011-2015

Abbildung 2.11 zeigt die Verteilung der Flugunfille auf verschiedene Flugphasen. Der grote Teil
der Unfille ereignete sich im Reiseflug und im Mandoverflug. PSF traten im Reiseflug 6fter und
wéhrend der Landung deutlich seltener auf.
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Abbildung 2.12.: Verteilung der Unfille auf PSF 2011-2015

Mochte man den Oberbegriff PSF im Detail betrachten, so ergibt sich die Verteilung in Abbildung
2.12. Die Triebwerke sowie der Heckrotor fallen am héufigsten aus. Gleichzeitig traten 51% der
Abstiirze durch Triebwerksausfall bei einmotorigen Hubschraubern mit einer Wellenturbine auf.
29% hatten einen Kolbenmotor und 20% waren mit zwei Wellenturbinen ausgestattet. Aus dem Ver-
gleich dieser Werte mit den Werten fiir alle Unfélle in Abbildung 2.9 wird klar, dass Triebwerksver-
sagen bei Hubschraubern mit einem Kolbenmotor hédufiger und mit zwei Wellenturbinen seltener
Unfallursache ist.
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Im Weiteren wurden die Ausléser fiir PSF untersucht. Dabei wurden nur die Unfélle mit in die
Zusammenfassung aufgenommen, bei denen der jeweilige Ausloser bekannt ist. Diese sind in
Tabelle 2.2 zu finden. Aufgrund der oft beschriankt verfiigbaren Berichte konnten daher keine
statistisch relevanten Mengen zusammengetragen werden. Daher wird hier auf eine Ermittlung
des jeweiligen Anteils verzichtet und nur die Liste der aufgetretenen Versagensarten vorgestellt.

Art des Ausfalls Ausloser

Triebwerk Turbinenscheibenermiidung
Lager
Uberhitzung
Brennkammerermiidung
Feuer
Einspritzung
Verdichterpumpen
Einlassventil
Dampfung
Zindung

Zelle Heckauslegerermiidung
Hohenleitwerk

Antriebsstrang  Triebwerk-Getriebe-Kupplung
Antriebsriemen
Rotormast

Hauptrotor Blattgelenk
Blattermiidung

Heckrotor Resonanz
Blattbruch
Lager
Sicherheitsstift
Steuerstangenbruch
Antriebswellenbruch
Blattunwucht

Tabelle 2.2.: Erkannte Versagensformen 2011-2015

Zusammenfassend ldsst sich sagen, dass Versagen von Strukturkomponenten sowohl in Europa als
auch in den USA bei mehr als 20% aller Unfélle aufgetreten sind. Wie die Analyse der Unfille von
2011-2015 zeigt, sind sie in den meisten Féllen auch Ursache und nicht nur Randerscheinung bei
einem Absturz. Dabei sind haufig die Triebwerke eines Hubschraubers sowie der Heckrotor der Ort
des Komponentenversagens. Ein Ansatz, der das Auftreten dieser Art der Unfallursache reduziert,
kann zu deutlich verringerten Unfall- und Opferzahlen im Hubschrauberflug fiihren.
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2.1.2. Versagensformen

In diesem Abschnitt werden die Arbeiten von Dr. Matthew Greaves vorgestellt. Er hat Unfallbe-
richte von 12 Hubschrauberabstiirzen seit 1980 untersucht, die durch Versagen im Antriebsstrang
verursacht wurden. Sein Ziel war es, mit diesen Erkenntnissen zur Entwicklung der Sensorik fiir
ein HUMS der nédchsten Generation beizutragen. [14] Fiir dieses Kapitel werden die Erkenntnisse
zu Versagensformen extrahiert, um in spateren Abschnitten darauf zuriickgreifen zu konnen.

Zur Vermeidung von falschen Riickschliissen wurden an die analysierten Unfallberichte folgende
Kriterien angesetzt:

1. Der behordliche Bericht ist offiziell abgeschlossen.

2. Er hat ausreichend detaillierte technische Informationen, um die Ereignisfolge beim Unfall
nachvollziehen zu kénnen.

3. Versagen ereignete sich entweder in einer Getriebekomponente, oder wurde in diesen Kom-
ponenten durch dullere Einfliisse verursacht (inkl. menschlichen Eingaben)

4. Der Unfall ist relevant fiir die Verwendung von HUMS.

5. Der Bericht wurde in englischer Sprache veréffentlicht.

Aus 413 potentiell verwendbaren Unfallberichten wurden die 12 passendsten ausgewdhlt und mit-
tels Fehlerbaumanalyse auf primire und sekundére Versagensformen in Getrieben untersucht.
Es wurde festgestellt, dass zwar Ahnlichkeiten zwischen verschiedenen Einzelereignissen bei den
Unfillen existieren, die Ereignisfolge und der Einfluss einzelner Ereignisse sich jedoch bei jedem
Unfall anders verhalten. Es wurde daher kein tibergeordnetes Muster zum Unfallhergang bei Ver-
sagen in Getriebekomponenten gefunden. Dies kann unter anderem aus der geringen Anzahl an
betrachteten Fallbeispielen resultieren.

Es wurden schlieBlich folgende Schadensarten als Schliisselfaktoren [14] fiir ein Versagen gefun-
den:

* Korrosionskerben und Zerspanungsfehlstellen als Rissausloser

* Risse unterhalb der Oberfldche

* Material- und Fertigungsfehler

 KaltverschweiBung bei Schrauben

* Verschleill

* Bruch oder Riss bei Uberlast

e Verformung von Lagerrollen, Laufring, Zdhnen, Wellen und Keilprofilen bei Uberlast

* Eigenspannungen

* Kriechen von Gehédusebauteilen

* Fressen in Rollenlagern

* Vorschriftswidrige Oberflichenbeschichtungen auf Hartmetall

* Unzureichende Verbindung zwischen Beschichtung und Hartmetall sowie Abbléttern der
Beschichtung

In der Liste ist erkennbar, dass teilweise Fertigungs- und Materialfehler einem mechanischen

17



2. Ausgangssituation

Kategorie Beschreibung Anteil
Ermiidung High/Low Cycle Fatigue, Lochfrali, Abplatzungen 54,8%
Korrosion Interkristallin, Lochfral}, Galvanische und Spannungskorrosion 11,7%
Verschleild Fressen, Erosion 10,3%
Uberlastung Bauteiliiberlastung 10%
Fertigungsfehler Uberlappung, Kaltverschweifung, Hitzebehandlungsrisse 6,4%
Debonding Metall zu Metall oder Metall zu Verbundwerkstoff 3,7%
Verschiedenes Verlust von Schmiermittel 1,9%
Versprédung Wasserstoftversprodung, Metalldiffusion 1,2%

Tabelle 2.3.: Versagensformen in der Analyse von Davies et al [15]

Versagen zugrunde liegen. Die Uberlastung einzelner Komponenten wiederum kann auf unzurei-
chendes Design oder Uberschreiten von Betriebsgrenzen deuten.

Davies et al. [15] fiihrten eine Studie zu Komponentenversagen in Hubschraubern des Herstellers
AgustaWestland in den 30 Jahren vor 2013 durch. Eine Auflistung verschiedener Versagensauslo-
ser befindet sich in Tabelle 2.3. Die Studie ergab, dass etwa 55% der Komponentenversagen we-
gen Materialermiidung aufgetreten sind. Die ndchstgréBeren Kategorien Korrosion (mit 12%) und
Verschleil (mit 10%) sind jeweils fiir einen vergleichsweise geringeren Anteil an Bauteilausfédllen
veranwortlich. Daher wird in dieser Arbeit besonderer Wert auf die Pravention von unerwartetem
Ermiidungsversagen gelegt.
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2.2. Entwurf und Betrieb von Hubschraubern

Dieser Abschnitt geht auf den Entwurf von Hubschrauberkomponenten und den Betrieb von Hub-
schraubern ein. Zunéchst sollen die Grundlagen der Betriebsfestigkeit allgemein und im Speziellen
mit Bezug auf Hubschrauber erldutert werden. Weiterhin wird der Entwurf von Hubschrauberkom-
ponenten auf Unsicherheiten untersucht, die durch Anwendung der genannten Entwurfskonzepte
auftreten kdnnen. Anschlieend werden sowohl angewandte als auch bisher konzeptionelle War-
tungsprinzipien vorgestellt, die besonders im Hubschrauberbetrieb relevant sind. Des Weiteren
sollen typische Ermiidungsbauteile und deren Kritikalitit ermittelt werden. Danach wird der Ein-
fluss verschiedener Flugsegmente auf die Lebensdauer einzelner Komponenten diskutiert. Zuletzt
werden verschiedene Wartungskonzepte vorgestellt und die Anwendung in der Hubschrauberin-
dustrie ausgewertet.

2.2.1. Grundlagen der Betriebsfestigkeit

Im Folgenden werden Grundlagen zum Thema Betriebsfestigkeit erkldrt. Zunichst wird das Phai-
nomen ,Ermiidung“ mit dazugehérigen Begriffen beschrieben. Anschliefend werden Methoden
zur betriebsfesten Auslegung vorgestellt, die in der Hubschrauberindustrie bevorzugt eingesetzt
werden.

Ermiidung

Im Maschinenbau kommen verdnderliche und sich wiederholende Lasten, genannt Lastwechsel,
h&ufig vor. Insbesondere hochdynamische Bauteile wie zum Beispiel Zahnrader in Getrieben oder
Lagerrollen unterliegen einer sehr hohen Zahl an Lastwechseln im Betrieb. Das belastete Teil wird
bei jedem Lastwechsel auf mikroskopischer Ebene beschidigt, auch wenn die maximalen Einzel-
lasten unterhalb der Festigkeitsgrenzen liegen. Bei Metallen bilden sich Risskeime in der Kristall-
struktur, die bei weiterer Belastung zu Mikrorissen fiihren. Diese Risse weiten sich aus und werden
ab einer Liange von 1 mm Makrorisse genannt. Wihrend die Richtung der Rissausbreitung bis zu
diesem Punkt hauptsdchlich vom Risskeim abhéngt, erfolgt die weitere Ausbreitung senkrecht zur
grofSten Normalspannung. Mit zunehmenden Lastspielzahlen wichst der Riss und reduziert so die
Querschnittsfliche des Bauteils. Wird diese zu klein, um die Belastung aufzunehmen, kommt es
zum Restgewaltbruch. Daher kann das Bauteil nach einer entsprechend hohen Lastspielzahl schon
bei Lasten versagen, die deutlich unter der Auslegungslast liegen. [16, 17]

Die Fliache eines Ermiidungsbruches weist typische Merkmale auf, die in Abbildung 2.13 zu sehen
sind. Sie zeigt den abgebrochenen Pedalarm eines Fahhrads. Der Riss hat sich am unteren En-
de des sichtbaren Querschnitts gebildet und sich anschlielfend ausgebreitet. Die dunkel gefarbte
Flache ist der Bereich, der sich wdhrend der Rissausbreitung gebildet hat. Zu erkennen sind die
sogenannten Rastlinien, die sich aufgrund der wechselnden Belastung und damit schwankender
Rissausbreitungsgeschwindigkeit bilden. Die helle, raue Fliche entstand beim Restgewaltbruch.
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2. Ausgangssituation

Abbildung 2.13.: Ermiidungsbruchfldche [18]

Hier wurde die ertragbare Last der verbleibenden Querschnittsflache tiberschritten und der Ped-
alarm ist an dieser Stelle abgebrochen. Die raue Bruchfldche deutet auf einen Sprédbruch hin.

Wechselbereich

Druck-Schwell-Bereich Zug-Schwell-Bereich

Spannung

ruhende
Beansruch-
ung

G,<0 c,=0 G,>0 c,>0 c,>0 c,>0 o©,>0
c,<0 c,<0 c,<0 c,<0 c,<0 c,=0 o,>0
1<R<e R=c 1-0<R<-1 R=-1 -1<R<0 R=0 0<R<1

Abbildung 2.14.: Arten von Lastwechseln [17]

Periodische Lastwechsel kdnnen durch eine Reihe von Begriffen beschrieben werden. Die héchste
auftretende Spannung wird als Oberspannung o, und die niedrigste Spannung als Unterspan-
nung o, bezeichnet. Das arithmetische Mittel der beiden ist die Mittelspannung o, = (0, + 0,)/2.
Die Spannungsamplitude o, = (0, — 0,)/2 gibt an, wie weit die Spannung von der Mittelspannung
ausschldgt. Das Spannungsverhéltnis R = 0,/0,, ist das Verhiltnis zwischen Ober- und Unterspan-
nung. Lastwechsel werden in drei Kategorien eingeordnet, welche in Abbildung 2.14 dargestellt
sind. Druck-Schwell-Belastungen sind reine Drucklasten, wo die Unterspannung immer im Druck-

20



2.2. Entwurf und Betrieb von Hubschraubern

bereich (o, < 0) ist und die Oberspannung entweder im Druckbereich oder null (o, < 0) ist. Zug-
Schwell-Belastungen sind reine Zuglasten, wo die Oberspannung immer im Zugbereich (o, > 0) ist
und die Unterspannung entweder im Zugbereich oder null (o, = 0) ist. Bei einer Wechselbelastung
wechselt die Last innerhalb einer Periode vom Druck- in den Zugbereich und umgekehrt, Ober-
und Unterspannung haben umgekehrte Vorzeichen. [17]

| reine Wechselbeanspruchung
c,=0
R
S Gy 17 mpBruch
2 ‘q -W -T T ! Wohlerkurve
6 |
1

= 1
g- Ga3+H-H-H-tF -i—— = mh
] iy ) Ty ¥y I L AL =
& O | : :
c
2 : : z .
5 ! : ! =
a 0 T ™ N

Bruchschwingspielzahl Ng(log.)

Abbildung 2.15.: Wohlerlinie [17]

Der Verlauf der fallenden Festigkeit bei steigenden Lastspielzahlen wird durch eine Wohlerlinie wie
in Abbildung 2.15 beschrieben. Zur Bestimmung der Wohlerlinie wird der Wohlerversuch durchge-
fiihrt. Dabei werden gleichwertige Materialproben oder Bauteile mit der gleichen Mittelspannung
o, fiir alle Proben und jeweils verschiedener Spannungsamplitude o, einer Schwingbelastung un-
terworfen, bis die Probe bricht. Die Schwingbelastung ist in der Regel sinusférmig. Trdgt man nun
die Spannungsamplitude o, liber die jeweilige Lastspielzahl beim Bruch in ein Diagramm ein und
verbindet die Punkte, entsteht die Wohlerlinie. Aufgrund der statistischen Verteilung von Material-
werten und Bauteilqualitidt werden auf jedem Lastniveau mehrere Priiflinge getestet. Die Anzahl
der Priiflinge ist abhdngig von der erwarteten Streuung. Priiflinge, die nicht bei der erwarteten
Lastspielzahl brechen, werden Durchldufer genannt. Das so ermittelte Diagramm gilt jedoch nur
fiir die anfangs gestellten Bedingungen. Wurde beispielsweise eine wechselnde Druckbelastung
mit einer Mittelspannung von o, = 0 gewéhlt, so darf diese Wohlerlinie nur fiir entsprechende
Anwendungsfille mit der Mittelspannung o ,,, = 0 benutzt werden. [17]
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Abbildung 2.16.: Bereiche auf der Wohlerlinie [17]

Die Wohlerlinie wird in verschiedene Bereiche unterteilt. Sie sind in Abbildung 2.16 dargestellt.
Die in der Wohlerlinie festgelegten Bereiche Kurzzeitfestigkeit, Zeitfestigkeit und Dauerfestigkeit
sind der Schwingfestigkeit zuzuordnen. Sie beschreiben Festigkeiten fiir periodisch verdnderliche
Belastungen, die z.B. durch eine sinusférmige Funktion beschrieben werden kénnen. Die Betriebs-
festigkeit jedoch gilt fiir zeitlich und scheinbar zufillig verdnderliche Belastungen.

Kurzzeitfestigkeit Dieser Bereich wird auch der Bereeich der quasi-statischen Festigkeit genannt
und ist in Abbildung 2.16 ganz oben dargestellt. Die Oberspannung befindet sich zwischen Deh-
grenze und Zugfestigkeit und bereits nach 100 bis 10000 Lastwechseln tritt der Bruch ein. Die
Obergrenze wird durch die Zugfestigkeit R,,, festgelegt.

Zeitfestigkeit Der Bereich fiir die Zeitfestigkeit liegt unterhalb der Kurzzeitfestigkeit, wie in Ab-
bildung 2.16 zu sehen ist. Die Wohlerlinie nimmt auf der doppellogarithmischen Skala linear mit
zunehmender Lastspielzahl ab. Je weiter die Spannungsamplitude und damit die Belastung der
Probe abnimmt, desto mehr Lastwechsel kann sie ertragen.

Dauerfestigkeit Die Dauerfestigkeit ist bei den Wohler-Kurventypen I und II unterschiedlich.
Beim Typ I geht die Wohlerlinie in eine Parallele zur Abszisse iiber, wie das Beispiel in Abbildung
2.16. Spannungsamplituden unterhalb der Dauerfestigkeit kénnen beliebig oft aufgebracht wer-
den, ohne dass die Probe bricht. Dies ist bei ferritisch-perlitischen Stihlen und Titanlegierungen
der Fall.

Beim Typ II geht die Wohlerlinie am Ende der Zeitfestigkeit in eine schwécher fallende, aber nie-
mals horizontale Linie {iber. Damit ist die ertragbare Lastspielzahl weiterhin von der Spannungs-
amplitude abhéngig, wie auch im Bereich der Zeitfestigkeit. Den Kurventyp II besitzen kubisch-
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flichenzentrierte Metalle (z.B. Aluminium) und ihre Legierungen sowie austenitische oder gehir-
tete Stdhle. Auch Werkstoffe unter Korrosionsbedingungen haben keine echte Dauerfestigkeit.

Betriebsfestigkeit Der Bereich rechts der Wohlerlinie im Diagramm ist der Bereich fiir die Be-
triebsfestigkeit, wie auch in Abbildung 2.16 dargestellt. Im realen Betrieb tritt eine scheinbar zu-
fallige Folge an Spannungsamplituden mit variierenden Mittelspannungen auf, worunter einige
im Bereich der Dauerfestigkeit liegen kénnen und die Bauteillebensdauer kaum verkiirzen. Die
tatsdchlich ertragbare Lastspielzahl kann daher deutlich groBer werden als die im Wohlerversuch
ermittelten Bruchlastspielzahlen fiir bestimmte Spannungsamplituden. Um realitdtsgetreue Ergeb-
nisse fiir ein Bauteil zu erhalten, kann der Wohlerversuch mit zufilligem oder vorher bestimmtem
Spannungsverlauf durchgefiihrt werden. Dies wird Betriebsfestigkeitsversuch genannt. [17]

Methoden zur Ermittlung der Betriebsfestigkeit

In der Luftfahrt gibt es zwei grundlegende Designphilosophien, nach denen Luftfahrzeuge und ihre
einzelnen Komponenten hinsichtlich Ermiidung ausgelegt werden. Wahrend in der Hubschrauber-
Industrie hauptsichlich das Safe-Life-Prinzip angewendet wurde, kam in der Entwicklung von
Starrfliiglern in der Regel das Damage-Tolerance-Prinzip zum Einsatz. Im Jahr 1989 formulierte
die Federal Aviation Authority (FAA) Zulassungsvorschriften fiir Drehfliigler so, dass Fehler und
Schédden im Bauteil toleriert werden miissen und den Betrieb nicht beeintrachtigen diirfen. Dies
fithrte dazu, dass das Damage-Tolerance-Prinzip und das Enhanced-Safe-Life-Prinzip von der
Hubschrauberindustrie tibernommen wurde. [19, 20, 21] Im Folgenden werden die wichtigsten
Herangehensweisen fiir beide Philosophien vorgestellt.

Safe-Life-Prinzip Bis in die 90er Jahre wurde in der Hubschrauberindustrie hauptsédchlich die
Regel der linearen Schadensakkumulation nach Palmgren und Miner unter Benutzung der Wohler-
linie angewendet, um die sichere Lebensdauer (engl. ,Safe Life“) von Bauteilen zu berechnen. Die
Whohlerlinie des Bauteils wird haufig aus den Ergebnissen von sechs Priiflaufen am entwickelten
Bauteil mit verschiedenen Spannungsniveaus ermittelt. Zusdtzlich werden Daten aus Wohlerver-
suchen zum verwendeten Material benutzt, um einen realistischen Verlauf der bauteilspezifischen
Whohlerlinie zu erhalten. Als untere Grenze der ertragbaren Lastspielzahlen wird schlieBlich die
niedrigste Zahl nach verschiedenen statistischen Abziigen gewdhlt. Diese konnen z.B. eine Stan-
dardabweichung Abzug vom Durchschnitt oder 80% des Durchschnittswerts sein.

Die gesamte auftretende Betriebslast, also die im Betrieb erwartete Lastkollektive, muss nun in
Teilkollektive aufgeteilt werden, um die jeweils im Bauteil verursachte Beschédigung bestimmen
zu kénnen. Dazu werden zunichst die auftretenden Nennspannungsamplituden diskretisiert und
anschlieBend die in einem Zyklus (z.B. eine komplette Mission) erwartete Lastspielzahl n; fiir jedes
diskrete Spannungsniveau ermittelt. Die maximal ertragbare Lastspielzahl V; fiir jedes Spannungs-
niveau wird aus der Wohlerlinie fiir das Bauteil entnommen. Da die Spannungsverhéltnisse R
der Betriebslasten meistens nicht mit den Verhéltnissen in den Wohlerversuchen iibereinstim-
men, werden die bei der Berechnung verwendeten Spannungen so angepasst, dass sie die gleiche
Schéddigung im Bauteil und damit die gleiche Reduktion der Lebensdauer verursachen wie die
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tatsdchlichen Betriebslasten (z.B. mit einem Haigh-Diagramm). Nach der Hypothese der linearen
Schadensakkumulation kann der durch die Lastkollektive am Bauteil entstehende Schaden D (fiir
engl. Damage) nach Formel 2.1 berechnet werden, in dem man die Quotienten aus erwarteten
und ertragbaren Lastspielzahlen fiir jedes diskrete Spannungsniveau summiert. D = 1 bedeutet
theoretisch, dass das Bauteil zu 100% beschédigt ist und versagt. In der Realitét ist der erhaltene
Wert nur als Richtwert zu sehen und sagt nur etwas iiber die Wahrscheinlichkeit eines Versagens
aus, ohne den genauen Zeitpunkt anzukiindigen. [19, 20, 21, 22]

2.1)

2|.

Fiir D << 1 ist ein Versagen unwahrscheinlich, fiir D = 1 wird das Bauteil bald versagen. Um
die Lebensdauer bzw. die Anzahl der Zyklen Z zu erhalten, die das Bauteil vor dem Versagen
durchlaufen kann, wird der Kehrwert des akkumulierten Schadens nach Formel 2.2 berechnet.

5%

n:

N;
F— (2.2)
n;

Fiir eine konservative Auslegung wird diese Lebensdauer mit einem Sicherheitsfaktor beaufschlagt.
Es wird vorausgesetzt, dass ein Ermiidungsbruch erst nach der doppelten, sicheren Lebensdauer
des Bauteils auftreten kann. Die erste Inspektion wird nach A. Brot bei der Hélfte der sicheren
Lebensdauer durchgefiihrt. Weitere Inspektionen folgen nach zeitlichen Abschnitten in der Lan-
ge von 20% der sicheren Lebensdauer. Nach Ablauf der sicheren Lebensdauer wird das Bauteil
ausgetauscht oder mit weiter verkiirzten Inspektionsintervallen nach der Philosophie des Damage-
Tolerance-Prinzips betrieben, welches weiter unten beschireben wird. [22, 23, 24]

Obwohl die Auslegung nach dem Safe-Life-Prinzip bereits zu einer sehr hohen Zuverldssigkeit der
Luftfahrzeuge fiihrt, hat sie auch Nachteile, die zur Ablésung durch Flaw Tolerant Safe Life und Da-
mage Tolerance gefiihrt haben. Eines dieser Nachteile ist die Uberdimensionierung von Bauteilen,
die nicht inspiziert werden und deshalb eine sehr hohe sichere Lebensdauer haben miissen. Da-
durch erhéhen sich Materialkosten und Gewicht des Hubschraubers. Der grof3te Nachteil jedoch
ist die fehlende Berticksichtigung von Schédden in und an Bauteilen, die wihrend der Fertigung,
der Wartung oder im Betrieb eingebracht wurden, und die Ermiidungsfestigkeit und damit auch
die sichere Lebensdauer reduzieren. [23]

Flaw-Tolerant-Safe-Life-Prinzip Dieses Prinzip (auch genannt Enhanced Safe Life) wird nur in
der Hubschrauberindustrie angewendet. Sie basiert auf der oben beschriebenen Safe-Life-Methode,
verwendet jedoch eigens ermittelte Wohlerlinien. Fiir diese Linien wurden die Wohlerversuche
an Bauteilen und Materialproben mit Fehlstellen durchgefiihrt. Diese sollen Fehler in der Ferti-
gung (z.B. Kratzer) oder Beschiddigungen im Betrieb (z.B. Fremdkérpereinschlag) simulieren, nicht
nur Ermiidungsrisse oder -briiche. [19] Dabei wird unterschieden zwischen ,kaum feststellbaren
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Fehlstellen (original: ,barely detectable flaws“) und ,eindeutig feststellbaren Fehlstellen“ (origi-
nal: ,clearly detectable flaws“), welche beide widhrend der Fertigung oder im Betrieb eingebracht
werden konnen. Kaum feststellbare Fehlstellen stehen im Sinne einer konservativen Auslegung fiir
die groStmoglichen, unauffindbaren Fehlstellen. Eindeutig feststellbare Fehlstellen représentieren
die grofStmoglichen Schidigungen, die nicht durch routineméfige, visuelle Inspektion sondern
nur durch besondere Inspektionsmethoden zu entdecken sind. Anschlieffend wird das betrachtete
Bauteil je nach Redundanz so entworfen, dass die folgenden Voraussetzungen erfiillt werden:

1. Strukturelemente ohne Redundanz (einzelner Lastpfad, Einzelversagen fiihrt zu Komplett-
versagen

a) Kaum feststellbare Fehlstellen diirfen wihrend der ausgelegten sicheren Lebensdauer
des Bauteils nicht zu einem wachsenden Ermiidungsriss fiihren.

b) Eindeutig feststellbare Fehlstellen diirfen nicht innerhalb eines Inspektionsintervalls
zu einem wachsenden Ermiidungsriss fithren.

2. Strukturelemente mit Redundanz (mehrere Lastpfade, Einzelversagen fiihrt nicht zu Kom-
plettversagen)

a) Kaum feststellbare Fehlstellen diirfen wihrend der ausgelegten sicheren Lebensdauer
des Bauteils nicht zu einem wachsenden Ermiidungsriss fiihren.

b) Kaum feststellbare Fehlstellen diirfen im sekundaren Lastpfad nicht innerhalb eines
Inspektionsintervalls zu einem wachsenden Ermiidungsriss fithren, auch wenn bereits
Versagen im priméren Lastpfad aufgetreten ist.

Die sichere Lebensdauer wird aus den Wohlerversuchen mit fehlerfreien Proben sowie Proben
mit kaum feststellbaren Fehlstellen wie in der oben beschriebenen Safe-Life-Methode ermittelt.
Genauso werden Inspektionsintervalle aus Versuchen unter Nutzung von Proben mit eindeutig
feststellbaren Fehlstellen ermittelt, wo die ,,sichere Lebensdauer in der Regel deutlich kiirzer ist
und dem Inspektionsintervall entspricht. In der Praxis werden aus Sicherheitsgriinden allerdings
stark verkiirzte Intervalle angesetzt. Beim Hauptrotorkopf einer Sikorsky S-76 wurde die theoreti-
sche sichere Lebensdauer ermittelt. Dazu wurden zur Bestimmung der ertragbaren Lastspektren
Versuche an Proben mit einer Schidigungstiefe von 1 mm (also eine klar feststellbare Fehlstelle)
durchgefiihrt, welche eine um 57% reduzierte Ermiidungsfestigkeit aufwiesen. Deren Wohlerli-
nie wurde fiir eine konservative Betrachtung nochmals um 20% herabgesetzt. Rechnungen unter
Nutzung von zu erwartenden Lastspektren ergaben eine sichere Lebensdauer von 15000 Betriebs-
stunden. Auch wenn das theoretisch als Inspektionsintervall genutzt werden kann, wurde fiir die
Praxis ein Inspektionsintervall von 1250 Stunden empfohlen. [23]

Damage-Tolerance-Prinzip Bei diesem Prinzip werden Inspektionsintervalle und Lebensdauer
unter Beriicksichtigung der Risswachstumsrate berechnet. Wo eine Komponente mit gerechtfertig-
tem Aufwand bei regelmd8igen Wartungen inspiziert werden kann, werden Inspektionsintervalle
bestimmt. Wo eine Inspektion unverhiltnismaRig aufwendig ist, wird eine sichere Lebensdauer
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2. Ausgangssituation

ermittelt. [20] Diese Intervalle bzw. Lebensdauern miissen auch bei Vorhandensein eines Ermii-
dungsrisses gelten. Redundante Strukturen (mit mehreren Lastpfaden) werden dabei nach dem
Fail-Safe-Prinzip ausgelegt, d.h. dass das Versagen einer Komponente nicht zum Komplettausfall
fiihrt, sondern die Last von anderen Teilen der Struktur aufgenommen wird. Vor allem bei dyna-
mischen Komponenten gibt es hidufig nur einen Lastpfad, weshalb sie nicht redundant ausgelegt
werden kénnen. Hier muss ein Bauteil so ausgelegt werden, dass ein aufgetretener Ermiidungsriss
nur langsam wachsen kann und der Hubschrauber mindestens bis zur nachsten Inspektion sicher
fliegt. Die Inspektionsintervalle sind so zu bestimmen, dass ein Riss zwischen zwei Inspektionen
keine kritische Lange erreichen kann. [20, 19] Nach Forth et al. [25] kann das Vorgehen nach dem
Damage-Tolerance-Prinzip in 5 Abschnitte unterteilt werden:

1. Usage: (dt. Nutzung)
Bestimmung der Betriebsbedingungen (Lastspektrum, Korrosion, Fremdkorpereinschlag,
etc.)

2. Nondestructive Inspection: (dt. zerstorungsfreie Priifung)
Rahmensetzung fiir Inspektionsintervalle, anfangliche und kritische Rissldngen fiir Berech-
nungen

3. Fatigue Crack Growth: (dt. Ermiidungsrisswachstum)
Bestimmung von Werkstoffeigenschaften und Risswachstumsmodell, Vorhersage der Le-
bensdauer

4. Residual Strength: (dt. Restfestigkeit)
Vorhersage eines Restgewaltbruchs auf Grundlage der bisher getroffenen Aussagen iiber das
Risswachstum

5. Reparability: (dt. Reparaturfahigkeit)
Festlegung der Lebenszykluskosten, unter anderem in Abhingigkeit von Instandhaltungsak-
tivititen wie Reparatur oder Austausch

Der Ubergang von Safe Life zu Damage Tolerance wurde hauptséchlich von der US Army und der
American Helicopter Society (AHS) initiiert. 1980 beauftragte die US Army mehrere amerikani-
sche und europdische Teilnehmer einer Studie, in der sie hypothetisch die Lebensdauer nach der
Safe-Life-Methode einer Steuerstange unter Betriebslast berechnen sollten. Die Ergebnisse wie-
sen Unterschiede zwischen 9 und 2594 Stunden auf, obwohl alle Analysen moglichst konservativ
durchgefiihrt wurden. Eine prizise Voraussage der Lebensdauer war nicht méglich, weshalb die
US Army eine Ausfallwahrscheinlichkeit von hochstens 107 (bzw. Sicherheit von 0,999999 -> , six
nines*“) voraussetzten. Anschliefend wurde nach Methoden gesucht, um diese Sicherheit erreichen
zu konnen. 1988 wurde festgestellt, dass durch Anwendung des Damage-Tolerance-Prinzips in Ver-
bindung mit zerstérungsfreien Priifmethoden die verbleibende Lebensdauer von alternden Hub-
schraubern besser und sicherer genutzt werden kann. 1989 schlie8lich wurde in den Vorschriften
der FAA Fehler- und Schadenstoleranz gefordert und das Damage-Tolerance-Prinzip fand Anwen-
dung in neuen Entwicklungen. Wéahrend bei der Herangehensweise nach dem Safe-Life-Prinzip
hohe statische Festigkeiten gefordert wurden, um die Entstehung von Rissen wéhrend der Betriebs-
dauer zu verhindern, mussten beim Damage-Tolerance-Prinzip die Spannungen im Bauteil redu-
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2.2. Entwurf und Betrieb von Hubschraubern

ziert werden, um die Ausbreitung vorhandener Risse zu verlangsamen, oder redundante Lastpfade
entworfen werden. [19, 21, 26]

Derzeit darf das Safe-Life-Prinzip beim Design vorschriftsgem& nur angewendet werden, wenn
nachgewiesen wurde, dass das Damage-Tolerance-Prinzip nicht praktikabel ist. Bei komplexen
Geometrien kann der Aufwand fiir Berechnungen zur Rissausbreitung den Nutzen iibersteigen.
Héufige Inspektion von schwer zu inspizierenden Teilen wiederum steigert die Betriebskosten,
weshalb es lohnenswerter sein kann, das Teil nach einer ausgelegten sicheren Lebensdauer direkt
auszutauschen. Beispiele fiir Komponenten, wo die Anwendung des Damage-Tolerance-Prinzips
nachteilig ist, sind insbesondere hochdynamische Teile wie sie zum Beispiel in Getrieben oder an
den Rotoren zu finden sind. [19, 25]

2.2.2. Unsicherheiten im Design

Im Vergleich zum statischen Festigkeitsnachweis ergeben sich beim Nachweis der Ermiidungsfes-
tigkeit (und vor allem Betriebsfestigkeit) gréBere Schwierigkeiten. Folgende Punkte gelten allge-
mein fiir die Ermittlung von Ermiidungsfestigkeit. [17]

» Das Werkstoffverhalten hinsichtlich Rissbildung und -wachstum kann mathematisch nicht
oder nur bedingt beschrieben werden, da zu viele und teilweise nicht erfassbare Einflussfak-
toren mitwirken. AuBerdem ist das Ermiidungsverhalten auch von externen Einfliissen wie
Korrosion und hoheren Temperaturen abhingig, wodurch neben der Beanspruchung auch
das Bauteilverhalten zeitabhédngig wird.

* Ermiidungsfestigkeit kann nicht mit einem allgemein giiltigen Konzept nachgewiesen wer-
den. Stattdessen muss sie fiir jede einzelne kritische Stelle unter Beriicksichtigung der jeweils
relevanten Einflussfaktoren und unter Benutzung von geeigneten Nachweiskonzepten be-
rechnet werden.

* Der Belastungsverlaufim Betrieb ist oft nicht ausreichend bekannt und muss durch Versuche
ermittelt werden.

* Nicht erkannte Fehlstellen im oder auf dem Bauteil kénnen die Ermiidungsfestigkeit und
damit die erwartete Lebensdauer reduzieren. An der Oberfliche konnen sich Kerben oder
Riefen befinden, wihrend Werkstoffinhomogenitdten Schwachstellen innerhalb des Bauteils
bilden.

Bei aktuell verbreiteten Designmethoden nach dem Damage-Tolerance-Prinzip gibt es weiterhin
spezielle Unsicherheiten, welche von Forth et al teilweise quantifiziert wurden. Zwar konnen die
Erfahrungen aus der langjdhrigen Anwendung bei Starrfliiglern in Zellstrukturen genutzt werden.
Bei hochdynamischen Komponenten wie Getrieben und Rotorstrukturen ergeben sich jedoch
neue Probleme, da die Lastspielzahlen sehr hohe Werte erreichen und die Lastamplituden stark
variieren konnen. [25] Diese Unsicherheiten werden fiir die weiter oben beschriebenen Abschnitte
des Vorgehens nach dem Damage-Tolerance-Prinzip erldutert.

1. Usage
Kleine Abweichungen der durchschnittlichen Belastung kénnen zu groen Anderungen der
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Lebensdauer fithren. Eine Abweichung von +10% hatte eine Lebensdauerverdnderung von
76% zufolge. Aufgrund der stark verdnderlichen Missionsverldufe von Hubschraubern ist
eine realistische Schitzung schwierig.

2. Nondestructive Inspection

Die in der Studie von Forth analysierten Inspektionsmethoden (Wirbelstrompriifung und
Eindringpriifung) konnten Ermiidung nicht frith genug vorhersagen, da sie die kleinsten
Risse nicht aufgezeigt haben. Es konnten nur Risse ab einer gewissen Grée, d.h. bereits
gewachsene Risse, erkannt werden. Deshalb war die nach der Entdeckung eines Risses ver-
bleibende Lebensdauer sehr kurz. Der Vorteil des Damage-Tolerance-Prinzips, eine lange
Lebensdauer mit méglichst langen Inspektionsintervallen, konnte zum Zeitpunkt der Studie
nicht ausreichend genutzt werden. Variationen von +10% hinsichtlich der detektierbaren
Risslidnge fiihrte zu 12% Verdnderungen in der Lebensdauer.

3. Fatigue Crack Growth
Die Modellierung von Risswachstum kann unter Umstédnden unzutreffende Ergebnisse for-
dern. Da das Risswachstum von verschiedenen Faktoren (u.a. Geometrie, Eigenspannungen,
lokale Kristallstruktur) abhingt, weist ein realer Riss Unterschiede zum Modell auf. Unge-
nauigkeiten im Bereich von +10% fiir die Risswachstumsgeschwindigkeit resultierten in 16%
Verdnderung der Lebensdauer.

4. Residual Strength
Die Unsicherheiten beziiglich Restfestigkeit sind zu gering, um relevant zu sein. Aullerdem
konnen oft gute Aussagen iiber die Restfestigkeit bei einer bestimmten Rissldnge getroffen
werden, da sie hauptsichlich zur Berechnung eines Restgewaltbruchs benétigt wird. Hier
kann quasi-statisch, also relativ einfach, gerechnet werden.

5. Reparability
Die Reperaturfahigkeit wirkt sich nicht auf die Sicherheit des Designs aus, sondern haupt-
sdchlich auf die Instandhaltungskosten. Da dynamische Bauteile in der Regel ausgetauscht
und selten repariert werden, ist dieser Aspekt fiir die Lebensdauerberechnung nicht relevant.

Die Unsicherheiten im Design nach Damage Tolerance resultieren also hauptsédchlich aus Un-
genauigkeiten in der Abschitzung der Betriebslasten, den ungeniigenden Priifmethoden, damit
verbunden der zu spiten Entdeckung von Rissen, und Unterschieden zwischen modelliertem und
realem Risswachstum. Vor allem aufgrund der zu spiten Rissdetektion sagen Damage-Tolerance-
Rechnungen viel zu kurze Lebensdauern bzw. Inspektionsintervalle voraus. Wahrend zum Beispiel
eine Steuerstange eine ausgelegte sichere Lebensdauer von 1000 Flugstunden hat, wurde nach der
Entdeckung eines Risses eine verbleibende Lebensdauer von nur 13 Stunden bestimmt. [25] Chan
et al. sind zu dhnlichen Ergebnissen mit einem hypothetischen Bauteil gekommen. Eine Safe-Life-
Analyse fiir ein Bauteil, das nach Safe Life ausgelegt wurde, ergab eine sichere Lebensdauer von
5024 Flugstunden, wihrend eine Damage-Tolerance-Analyse nach Rissdetektion eine verbleiben-
de Lebensdauer von 197 Flugstunden ergab. [26] Aus diesen Griinden werden hochdynamische
Teile (z.B. Getriebeteile, Rotorblitter, Steuerstange) weiterhin nach dem Safe-Life-Prinzip (oder
Flaw Tolerant Safe Life) ausgelegt. [25] Eine Damage-Tolerance-Analyse kann jedoch nach der Ent-
deckung eines Ermiidungsrisses bei einer Inspektion durchgefiihrt werden, um einen Zeitpunkt
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Abbildung 2.17.: Vergleich der Nutzungsspektren in Designannahme und Messung beim Modell AH-1W [27]
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fiir den Austausch des betroffenen Bauteils festzulegen oder um nachzuweisen, dass das Bauteil
sofort ausgetauscht werden muss.

Beim Design nach dem Safe-Life-Prinzip bleibt die gr6Bte Unsicherheit in der Bestimmung der zu
erwarteten Betriebslasten (Spannungsamplituden, -verhiltnisse, Durchschnitsspannungen, Last-
spielzahlen). Es wurden zwar standardisierte Lastspektren (FELIX, TWIST) fiir Hubschrauber ermit-
telt, jedoch weichen reale Lastspektren naturgemaR von diesen ab. [25] Ein Beispiel fiir derartige
Abweichungen sind die Unterschiede zwischen den Annahmen beim Design und der Messung
von Flugdaten am Modell AH-1W in Abbildung 2.17. Es sind die durchschnittlichen Zeitanteile fiir
verschiedene Flugphasen an einer Mission aufgetragen. [27] Polanco [28] weist auf eine Studie von
C.G.Schaefer Jr. mit dem Hubschraubermodell Bell OH-58 hin, in der festgestellt wurde, dass Be-
triebslasten durchschnittlich 7-10% hoher waren als in Festigkeitsanalysen und Strukturversuchen
ermittelt wurde. Die Belastung von dynamischen Komponenten hing auerdem stark vom Piloten-
verhalten ab. Bei einem Versuchsmanover variierten die Lasten um 730% bei einem Piloten und
nur um 193% bei einem anderen Piloten. Schaefer vermutet, dass unerwartet hohe Betriebslasten
die Austauschintervalle eines Bauteils um 75% verkiirzen kénnen.

Um trotz dieser Unsicherheiten eine hohe Flugsicherheit zu garantieren, wird im Entwurf ein
Sicherheitsfaktor verwendet. In der Luftfahrt hat sich ein Wert von 1,5 etabliert. Dieser Sicherheits-
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faktor soll folgende Punkte abdecken [29]:

1. Hohere reale Betriebslasten als angenommen
2. GroLBere Verformungen (z.B. Durchbiegung) im Betrieb als nach Auslegung erlaubt
3. Wanddicken innerhalb Toleranzen, aber geringer als in Festigkeitsanalyse angenommen

Allerdings werden unter anderem Fehler und Ungenauigkeiten in den Rechenmodellen der Festig-
keitsanalyse und statistische Verteilung von Werkstoffeigenschaften nicht von diesem Sicherheits-
faktor abgedeckt. Es wird versucht, diese Fehler durch Kompetenz in der Analyse sowie statistisch
aussagekriftigen Werkstoffpriifungen zu minimieren. [29]

2.2.3. Typische Ermiudungsbauteile

In diesem Abschnitt sollen diejenigen Komponenten eines Hubschraubers vorgestellt werden, de-
ren Lebensdauer typischerweise durch Ermiidung begrenzt ist und die relativ hdufig aufgrund von
Ermiidung ausfallen. Dafiir werden bereits durchgefiihrte Studien betrachtet.

I T T
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Verschiedene *
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Abbildung 2.18.: Bereiche mit Anteilen an Ermiidungsversagen [15]

Davies et al haben im Jahr 2013 eine Studie mit Hubschraubern des Herstellers AgustaWestland
verdffentlicht. [15] Es wurden Ermiidungsversagen in Hubschrauberkomponenten der letzten 30
Jahre untersucht und kategorisiert. Diese Ergebnisse hat er, soweit moglich, mit einer dhnlichen
Studie von Campbell et al. verglichen. Wahrend Davies alle Bauteile aufgenommen hat, die durch
Ermiidung versagt haben, hat Campbell eine Studie an Abstiirzen von Luftfahrzeugen mit ernsten
Folgen/Verletzungen durchgefiihrt, die durch Ermiidungsversagen verursacht wurden. Abbildung
2.18 zeigt die Verteilung des Auftretens von Ermiidungsversagen auf die einzelnen Bereiche eines
Hubschraubers. Es ist erkennbar, dass mit dem Triebwerk und dem Getriebe die Bereiche mit den
hochsten Lastspielzahlen und damit der h6chsten dynamische Belastung am meisten von Ermii-
dung betroffen sind. Obwohl die Werte der beiden Studien oft nah beieinander liegen, gibt es auch
teilweise grolle Unterschiede (z.B. Ermiidungsversagen in den Bereichen Heckrotor und Zelle).
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Abbildung 2.19.: Anteile der Werkstoffe an Ermiidungsversagen [15]

Dies ist ein Resultat der unterschiedlichen Datengrundlagen beider Studien. Ausfélle des Heckro-
tors fiihren mit einer hoheren Wahrscheinlichkeit zu einem Absturz als Versagen in der Zelle, wo
die Last (bei einem Fail-Safe-Design) von benachbarten Strukturen aufgenommen werden kann.
Daher sind Ausfille am Heckrotor in der Studie von Campbell stdrker représentiert. Bei genauerer
Betrachtung der Versagen an der Zelle wurde festgestellt, dass fast 60% davon am Heck stattfinden.
Dies fiihrt Davies auf den Entwurf von Heckstrukturen zuriick, die besonders von Leichtbaume-
thoden und geringerer Steifigkeit (also grof3eren Durchbiegungen) gepragt sind. [15]

Davies hat die aufgetretenen Ermiidungsversagen nach Werkstoffen und fiir jeden Werkstoff nach
Bauteilen aufgeteilt. Da die Anteile verschiedener Werkstoffe in unterschiedlichen Baugruppen
variieren, wurden in seiner Studie die von Ermiidungsversagen betroffenen Werkstoffe fiir Getriebe
und Zelle getrennt betrachtet. Die Verteilung ist in Abbildung 2.19 dargestellt. Aufféllig ist vor allem,
dass im Getriebe deutlich mehr Ermiidungsbriiche in Stahlbauteilen auftreten als in der Struktur,
wo Aluminium am h&ufigsten betroffen ist und Magnesium gar nicht. Dies ldsst sich damit erklédren,
dass in der Zellenstruktur aus Griinden des Leichtbaus Aluminium eingesetzt wird und in den
hochbelasteten Getriebebauteilen (vor allem Zahnriader und Lager) fast nur Stahl verwendet wird.
Magnesium wird (bei AgustaWestland) hauptsachlich nur fiir Gehduse von Getrieben genutzt.

Stahl Tabelle 2.4 gibt einen Uberblick iiber die Verteilung der Stahlbauteile, die wegen Ermii-
dung versagen. Es sind hauptsichlich dynamische Bauteile, die aufgrund von Ermiidungsbriichen
ausfallen. Insbesondere bei Zahnrdadern und Lagern fithrt Walzermiidung (in Form von Lochfral
und Abplatzungen) hdufig zum Versagen. Ermiidungversagen bei Steuerelementen wurde ausge-
16st von Fressen und lokalen Spannungsspitzen, bei Rotorkdpfen und -bldttern hauptséchlich von
Korrosion.

Magnesium Magnesium wird primér fiir die Gehduse von Haupt- und Heckrotorgetriebe ver-
wendet, da damit grolle und komplexe Formen gegossen werden kdnnen. 60% der beobachteten
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Komponente Anteil
Zahnrader 22,5%
Lager 17,6%
Hydraulikschlduche/-rohre 15,3%

Rotorkopf (Haupt-/Heckrotor, Steuerung) 11,7%
Strukturbauteile (Halterungen/Fittings) 11,7%

Haupt-/Heckrotorblatter 8,1%
Befestigungselemente 7,2%
Andere 5,9%

Tabelle 2.4.: Verteilung der wegen Ermiidung versagenden Stahlbauteile [15]

Komponente Anteil
Rumpf (Heckausleger) 24,6%
Rumpf (Mitte) 13,7%
Rumpf (Heck) 10,9%
Hauptrotor (Kopf/Antrieb/Blétter) 10,2%
Hydraulik 8,8%
Heckrotor (Antrieb) 7,7%
Rumpf (Front) 6,3%
Heckrotor (Kopf,Blétter) 5,3%
Fahr-/Landewerk 1,8%

Tabelle 2.5.: Verteilung der wegen Ermiidung versagenden Aluminiumbauteile [15]

Ermiidungsrisse in Magnesium befanden sich am Gehduse vom Heckrotorgetriebe und 35% am
Gehduse vom Hauptgetriebe. Als Rissausloser wurden an den meisten Orten Oxidfilme festge-
stellt, die wihrend dem Guss aufgrund turbulenter Strémung eingeschlossen wurden. Ein weiterer
wichtiger Faktor waren Radien, die kleiner gefertigt wurden als in Fertigungszeichnungen vorge-
geben. Dadurch kam es zu hoheren lokalen Spannungsspitzen als ausgelegt. Bei nahezu einem
Drittel der Ermiidungsfélle im Magnesiumguss konnte kein Ausloser festgestellt werden. Es wird
angenommen, dass die relativ hohe Kerbempfindlichkeit von Magnesium die Entstehung von Er-
miidungsrissen begiinstigt hat.

Aluminium Aufgrund der guten spezifischen Festigkeit sowie der Steifigkeit, dem Beulwiderstand
und der guten Bearbeitbarkeit von Aluminium wurde es bei den analysierten Hubschraubern hiu-
fig fiir Zellstrukturen verwendet. Es fand aber auch Einsatz in anderen Strukturen wie Haupt- und
Heckrotor oder Fahr-/Landewerken. Tabelle 2.5 gibt einen Uberblick iiber die Verteilung der Ermii-
dungsversagen an Aluminiumbauteilen. Der grote Teil der Ermiidungsrisse trat an den hinteren
Teilen des Rumpfes bzw. der Zelle auf. Insgesamt waren Fertigungsfehler (z.B. zu kleine Radien oder
niedrige Schweillnahtqualitdt) die Hauptursache fiir Ermiidungsrisse, gefolgt von Verschleil3.
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Abbildung 2.20.: Beispiele unterschiedlicher Missionsverldufe
(31]

2.2.4. Belastung durch unterschiedliche Flugsegmente

Eine Hubschraubermission besteht aus verschiedenen Flugsegmenten. Deren Verteilung auf ei-
ne Mission kann sich zwischen verschiedenen Einsatzgebieten stark unterscheiden. So ist eine
Transportmission von A nach B weniger komplex und belastend als der Einsatz einer Hubschrau-
berambulanz oder eines Kampfhubschraubers. Verschiedene Flugsegmente belasten jeweils ver-
schiedene Komponenten unterschiedlich stark. Die Lebensdauer der Komponenten ist also stark
abhingig vom Nutzungsbereich des Hubschraubers. [30]

Abbildung 2.20 zeigt exemplarisch zwei unterschiedliche Missionstypen. Auf der linken Seite sind
die Verladufe fiir eine Search and Rescue (SAR) Mission zu sehen, auf der rechten Seite die Verldufe
fiir eine Oil and Gas (OAG) Mission. Oben ist jeweils der Streckenverlauf der Mission zu sehen.
Unten im Bild sind die H6hen- und Geschwindigkeitsverldufe aufgetragen. Altitude AGL (above
ground level) steht fiir die Flughshe {iber dem Boden und Airspeed fiir Geschwindigkeit. Es ist er-
kennbar, dass in der SAR-Mission neben den Reiseflugsegmenten auch ein deutlich komplizierterer
Abschnitt fiir die eigentlichen SAR-Aktivitdten enthalten ist. Neben dem einfachen Vorwartsflug
sind stdndige Postionskorrekturen, Seitwirts- und Riickwaértsfliige, Schwebefliige etc. notwendig.
Im Vergleich dazu besteht die OAG-Mission nur aus Reiseflugsegmenten sowie den jeweils notwen-
digen Lande- und Startmandvern, die aber auch in der SAR-Mission enthalten sind. [31]
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Abbildung 2.21.: Beispiele fiir die Wellenleistung bei unterschiedlichen Missionsverldufen
(31]

Abbildung 2.21 zeigt den Verlauf der Wellenleistung fiir die beiden Missionen. Die Verldufe in
beiden Mission weisen ein Muster auf, das zu den Héhen- und Geschwindigkeitsverldufen in Abbil-
dung 2.20 passt. Mit hoherer Wellenleistung (und damit h6herem Mastmoment) erhdht sich auch
die Belastung fiir die Getriebe oder Strukturen wie den Heckausleger. Grundsitzlich gilt jeder Flug
von Start bis Landung als ein Ground-Air-Ground-Cycle (GAG) (dt. Boden-Luft-Boden-Zyklus). Bei
einem GAG gilt der Wechsel von der niedrigsten Spannung (i.d.R. am Boden) bis zur héchsten
Spannung (i.d.R. in der Luft) als ein Zyklus. Diese fiihren zu Low Cycle Fatigue (LCF) bei allen
Komponenten des Hubschraubers, insbesondere jedoch am Hauptrotor. Im Folgenden werden die
Untersuchungen von Lombardo [30] zu Flugphasen und deren besondere Schadenswirkung auf
entsprechende Komponenten vorgestellt.

1. Langsamer Flug und Schwebeflug

a) Langsamer Flug oder Schwebeflug erfordern hohe Triebwerksleistung und damit auch
hohe Mastmomente. Dies beansprucht alle Antriebskomponenten sowie den Haupt-
und den Heckrotor. Auflerdem stabiliseren die Seitenleitwerke nicht, weshalb der Heck-
rotor das gesamte Hauptrotormoment neutralisieren muss und damit besonders hoch
belastet wird.

b) Weiterhin werden im Schwebeflug eventuell vorhandene Fliigel nur vom Hauptrotor
angestromt und werden damit vibratorisch belastet. Im Vorwirtsflug dagegen werden
sie nahezu statisch wie die Fliigel eines Starrfliiglers belastet.

2. Hochgeschwindkeitsflug
a) Beim Flug mit héherer Geschwindigkeit erh6ht sich der aerodynamische Widerstand
des gesamten Hubschraubers. Daher muss der Hauptrotor mehr Schub liefern, um

die Geschwindigkeit aufrecht zu erhalten. Dies fiihrt zu einer héheren Belastung des
gesamten Antriebsstrangs samt Heckrotor und dessen Antrieb.
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Kompressibilitdtseffekte beim vorlaufenden Blatt und Stromungsabldsung sowie Riick-
anstromung am riicklaufenden Blatt fithren zu erhohter Vibration am Rotorblatt, die
von der Blattwurzel und vom Rotorkopf aufgenommen wird.

3. Transitionsphase

a)

b)

Transition kann vom Schwebeflug in den Vor-/Riickwirtsflug oder umgekehrt als Ab-
bremsen stattfinden. In der Transitionsphase treten sehr hohe Vibrationslasten auf.
Insbesondere das lang andauernde Abbremsen beim Landeanflug wirkt sich negativ
auf die Lebensdauer von Hauptrotorbldttern aus. Aulerdem werden das Seitenleitwerk
und seine Befestigungen bei jedem Ubergang vom Schwebeflug in den schnellen Vor-
wirtsflug belastet, da das Seitenleitwerk mit wachsender Geschwindigkeit gro3ere aero-
dynamische Kréfte ausiiben kann und die Stabilisatorrolle des Heckrotors iibernimmt.

Beim Ubergang vom Schwebeflug in den Vorwirtsflug oder umgekehrt kann es je nach
Ort des Hohenleitwerks zu wechselnder Belastung desselben kommen. Befindet es sich
hinter der Rotorscheibe, so wird es im Schwebeflug nicht vom Rotor angestrémt. Im
Vorwirtsflug dagegen wird es vom Rotorabwind erfasst und nach unten gedriickt.

4. Autorotation

a)

b)

Wihrend im normalen Betrieb die Luft vom Rotor beschleunigt wird, entnimmt der
Rotor bei der Autorotation dhnlich wie eine Windmiihle Energie aus dem Luftstrom.
Dadurch werden die Rotorbldtter und Hohenleitwerke umgekehrt zum Normalbetrieb
belastet. Die Vorzeichen der auftretenden Spannungen sind also umgekehrt. Dies er-
hoht die Maximalamplitude der Lastwechsel im GAG-Zyklus (vereinfacht ausgedriickt:
statt schwellender Belastung mit Amplitude o nun wechselnde Belastung mit 2¢g), was
zu erhohter Ermiidung bei den Hauptrotorkomponenten fiihrt. Der Aspekt Autorotation
ist vor allem bei Ausbildungshubschraubern relevant.

Durch die meist heftigere Landung nach einer erfolgreichen Autoration wird auerdem
die Struktur schlagartig belastet. Dazu gehoren vor allem Fahr- oder Landewerke und
Heckausleger.

5. Rollen

Fiir das Rollen (engl. Ground Taxi) gibt es zwei Methoden. Die erste Moglichkeit: Der
Pilot schiebt den Cyclic-Stick nach vorne, ohne den Kollektiv-Hebel (stark) zu betiti-
gen, und zieht mit dem entstehenden Rotormoment den Hubschrauber nach vorne.
Dadurch ergeben sich hohe zyklische Lasten fiir die Rotorbldtter, den Rotorkopf, die
Steuerung und andere Hauptrotorkomponenten. Die zweite Moglichkeit fiir den Piloten
ist, zuerst am Kollektiv-Hebel zu ziehen, so dass der Hubschrauber beinahe abhebt.
Erst dann driickt er den Cyclic-Stick nach vorne und sorgt fiir ein Rotormoment, das
den Hubschrauber nach vorne treibt. Obwohl die mittleren Spannungen hier héher
sind, reduzieren sich die Amplituden. Dadurch ist die Ermiidungslast geringer.
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6. Mandver-, Seit- und Riickwirtsflug

a)

b)

c)

d)

Im Riickwartsflug und generell bei ausgeschlagenem Cyclic-Stick kann es gelegentlich
zum Kontakt zwischen Hauptrotorblittern und den Droop Stops* kommen. Lombardo
weist auf eine Studie von Kieras, wonach bei Black Hawks der US Army bei rund 5% der
Flugzeit dieser schlagende Kontakt zustande kommt. Dies beschédigt vor allem Blatt-
befestigungen. Aullerdem wird der Heckrotor im Riickwiértsflug stark beansprucht. Da
das Seitenleitwerk noch nicht stabilisiert, muss der Heckrotor dem gesamten Moment
des Hauptrotors entgegenwirken. Auch kann der Hubschrauber im Riickwirtsflug in-
stabil sein, weswegen grof3e Steuerschwankungen vom Piloten zu grollen Lastwechseln
fiihren.

Mast Bumping ist ein Phdnomen, das bei Manéverfliigen mit kleinen Lastvielfachen
an Hubschraubern mit halbstarrem Rotorkopf auftritt. Wenn die Lastvielfache fillt,
tragt der Rotor kaum noch das Gewicht des Hubschraubers und ist damit nahezu frei.
Er kann nun gréBere Schlagbewegungen ausfithren. Wird der Schlagwinkel zu groR,
schldgt der Rotorkopf mit jeder halben Umdrehung an den Hauptmast und fiihrt sehr
schnell zum lokalen Versagen und zum Absturz.

Seitwiértsfliige und seitliches Gleiten (z.B. beim Landeanflug mit Seitenwinden) fithren
zu hohen Kriften im Heckausleger und an Heckrotorkomponenten.

Bei schnellen Mano6vern werden viele Teile dynamisch belastet. Starkes Abbremsen,
schnelle Drehungen, hohe Drehbeschleunigungen (z.B. beim Einlenken) fithren zu ho-
hen Lasten im Heckrotor und im Heckausleger. Hohe Nickbeschleunigung belastet be-
sonders Rotorblétter und Blattbefestigungen.

7. Vom Einsatzgebiet abhiingige Flugphasen

a)

b)

Bei einer Landung oder beim Abheben an Hanglagen (z.B. beim Absetzen von Einsatz-
kriften) setzt in der Regel nur eine Seite des Landewerks auf und trégt einen Teil des
Hubschraubergewichtes. Dem dadurch entstehenden Kippmoment wirkt der Hauptro-
tor entgegen, was zu einem hohen Biegemoment im Rotormast fithren kann. Das Lan-
dewerk selbst wird auch mit einem Biegemoment beaufschlagt, da es nur einseitig
belastet wird.

Bei maritimen Einsidtzen kann sich Salz an den Rotorbléittern ansammeln, was zu Vi-
brationen fiihrt. AuBerdem kann es bei Landungen auf Schiffen aufgrund des Seegangs
oder Landehilfen zu einem hirteren Kontakt mit dem Deck kommen, was Fahr- und
Landewerke sowie Heckausleger hoch belastet.

8. Blattschwingungen beim Abschalten

Beim Abschalten der Triebwerke wird die durch Fliehkraft induzierte Steifigkeit der

4Elemente zum Reduzieren der Blatt-Durchbiegung bei ausgeschaltetem Triebwerk
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Bldtter mit abnehmender Drehzahl reduziert. Dadurch werden sie anfilliger fiir B6en
oder Winde und kénnen in vertikale Schwingungen versetzt werden. Dies fiihrt zu einer
stdarkeren Auspragung des GAG-Zyklus insbesondere fiir die Blattwurzeln.

Manover Mastmoment
langsamer Horizontalflug vorwiérts 55%
schneller Horizontalflug vorwarts 80%
Horizontalflug seitwérts 58%
langsamer Steigflug 55%
schneller Steigflug 80%
schneller Sinkflug 10%
langsamer Sinkflug 35%
Schwebeflug mit Bodeneffekt 74%
Gieren mit Hingewinkel 61%

Tabelle 2.6.: Mastmomente fiir verschiedene Manover [32]

Getriebekomponenten werden vor allem dann hoch belastet, wenn ein grolles Moment tibertragen
wird. Der Schub wird bei in der Regel konstanter Drehzahl tiber die Blattverstellung eingestellt. Der
dadurch ansteigende Leistungsbedarf des Rotors wird iiber ein groleres Mastmoment gedeckt,
welches durch eine hohere Leistung des Triebwerks zur Verfiigung gestellt wird. Mit grofSerem
tibertragenem Moment steigt die Belastung fiir jede Komponente im Antriebsstrang, angefangen
vom Triebwerk tiber einzelne Getriebstufen, Lager, Gehdusebauteile und schliellich Befestigungen
an der Zelle. Mosher et al haben Flugversuche durchgefiihrt und dabei auf die Standardmandver in
Tabelle 2.6 mit entsprechenden Mastmomenten zuriickgegriffen. Schneller Vorwértsflug, Steigflug
und Schwebeflug weisen die gro$ten Momente auf. [32]

Manover Torsion Steuerstange Blattdurchbiegung
Gieren Rechts, 140 KIAS, 60° hangend 1 1 4
Gieren Rechts, 140 KIAS, 55° hangend 2 2 7
Gieren Links, 130 KIAS, 60° hdngend 3 9 17
Gieren Links, 120 KIAS, 60° hingend 4 8 14
Rollend hochziehen aus Sturzflug, 120 KIAS 5 6 23
Gieren Rechts, 130 KIAS, 60° hingend 6 13 18
Hochziehen, 120 KIAS, 2.25G 7 10 26
Anhaltendes Hochziehen, 130 KIAS, 2.1G 8 3 13
Anhaltendes Hochziehen, 130 KIAS, 1.8G 14 4 15
Sinkflug, 186 KIAS (VN E) 24 24 1

Tabelle 2.7.: Rangfolge der Blattlasten fiir verschiedene Manover (kleine Zahlen bedeuten h6here Lastwer-
te) [33]

Kufeld et al [33] haben die Lasten auf Hauptrotorblitter bei verschiedenen Mandvern des Modells
UH-60A ermittelt und mit einer Rangfolge versehen, welche in Tabelle 2.7 zu sehen ist. Gierbe-
wegungen bei hohen Geschwindigkeiten fithren zu héheren Lasten in Steuerstangen an der Tau-
melscheibe und zu héheren Torsionsmomenten im Rotorblatt. Ein schneller Sinkflug dagegen
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fiithrt zu einer starkeren Durchbiegung der Blétter. Es zeigt sich, dass verschiedene Manéver an
unterschiedlichen Bauteilen zu Lastspitzen fiihren kdnnen.

2.2.5. Wartungskonzepte

Fiir die Planung von Wartungs- und Instandhaltungsaktivitidten gibt es zwei grundlegende Ideen.
Zum Einen gibt es die korrigierende Wartung, engl. Corrective Maintenance (CM), und zum ande-
ren die préventive Wartung, engl. Preventive Maintenance (PM). Bei der CM wird ein Austausch
oder eine Reparatur erst dann durchgefiihrt, wenn ein Bauteil versagt. Dies ist bei den Sicher-
heitsanforderungen der Luftfahrt nicht erlaubt. Hier werden Konzepte der PM angewandt. Bei der
PM werden Bauteile vor Auftreten eines Versagens ausgetauscht oder repariert. Dies erhoht die
Sicherheit vor einem Versagen im Betrieb, was fiir ein Luftfahrzeug kritisch ist. [34]

Ein verbreitetes Konzept der PM ist die so genannte zeitorientierte Wartung, engl. Time Based Main-
tenance (TBM). Unter der Annahme, dass das Versagen eines Bauteils vorhersehbar ist, wird nach
den Methoden in den obigen Abschnitten eine Lebensdauer T ermittelt. Diese wird auch ,mittlere
Zeit bis zum Versagen®, engl. Mean Time to Failure (MTTF), genannt. Nach Ablauf dieser Dauer (in
der Luftfahrt nach der Hélfte [24]) wird das Bauteil inspiziert. Dabei wird weiterhin versucht, die
sichere Lebensdauer des Bauteils mit Optimierungsmodellen auszuschdpfen. Durch Optimierung
der Wartungsintervalle sollen bei Erfiillung der Sicherheitsvorschriften minimale Kosten entstehen
(z.B. Vermeidung von zu frither Ausmusterung eines Bauteils). Hiufig wird auch von einer nicht
perfekten Wartung ausgegangen, d.h. die gewartete Komponente wird nicht wie ein neues Teil
gewertet. Stattdessen wird sein Alter im Einsatz reduziert. [34]

Das zweite wichtige Konzept ist die zustandsorientierte Wartung, engl. CBM. Der Hintergrund
der CBM ist die Tatsache, dass sich Komponentenversagen durch Vorzeichen ankiindigen. Um
diese zu erkennen, werden unterschiedliche Parameter von Komponenten im Einsatz und iiber die
gesamte Lebensdauer iberwacht (engl. Monitoring) und aufgezeichnet. Wenn sich die Parameter
im Betrieb so verdndern, dass sie z.B. tolerierte Maximalwerte {iberschreiten, wird von einem
baldigen Versagen ausgegangen und eine Wartung durchgefiihrt. Zu den untersuchten Parametern
zdhlen nach der Recherche von Rosmaini et al [34] die folgenden:

1. Vibration: Vibrationen werden mit ins System eingebauten Sensoren erfasst, iiberwacht und
aufgezeichnet. Von Verdnderungen (in Frequenzen oder Amplituden) kann auf Schdden oder
Riickgang der Bauteilfestigkeit geschlossen werden.

2. Akustik: Prinzipiell ist die akustische Uberwachung sehr dhnlich gegeniiber der Vibrations-
tiberwachung. Allerdings nehmen die Sensoren in diesem Fall akustische Signale auf, die
beobachtete Komponenten im Betrieb abgeben, und miissen nicht immer an der beobach-
teten Komponente montiert sein.

3. Ole und Schmierstoffe: Die Uberwachung der Oleigenschaften hat zwei Ziele. Zum Einen

kann iiber die in der Analyse ermittelte Olqualitit festgestellt werden, ob das verwendete Ol
fiir den Zweck geeignet ist. Zum Anderen kénnen von Spanen und anderen Kontaminatio-
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nen im Ol zum Beispiel Riickschliisse auf den Verschlei der geschmierten Komponenten
gezogen werden.

4. Weitere Parameter: Neben den oben genannten Parametern kénnen auch die Temperatur
oder elektrische Eigenschaften wie z.B. Leitfahigkeit tiberwacht werden. Dies wird hauptséch-
lich bei elektrischer und elektronischer Ausriistung praktiziert. Temperaturiiberwachung
wird jedoch auch insbesondere im Triebwerk angewendet. Wahrend elektrische oder Tempe-
raturiiberwachung dauerhaft auch im Betrieb stattfinden kann, kann der physische Zustand
(z.B. Risse im Werkstoff) hdufig nur in Inspektionen untersucht werden.

Das Monitoring fiihrt zu zwei Arten von Ergebnissen. Bei einem Bauteilversagen kann unter Nut-
zung der bis zum Versagen gesammelten Daten die Ursache des Versagens diagnostiziert werden.
Bei regelmifliger oder dauerhafter Analyse der Daten kann jedoch auch mit einer gewissen Wahr-
scheinlichkeit prognostiziert werden, wann das Bauteil versagen wird. Damit wird die verbleibende
nutzbare Lebensdauer (engl. Remaining Useful Life) ermittelt. Bei der prognostizierenden CBM
gibt es wiederum zwei Methoden fiir die Entscheidungsfindung zur Durchfiihrung von Wartungs-
arbeiten. Die Entscheidung dazu kann nach der Auswertung des aktuellen Zustands, engl. Cur-
rent Condition Evaluation Based (CCEB), oder aufgrund der Vorhersage des zukiinftigen Zustands,
engl. Future Condition Prediction Based (FCPB), getroffen werden. Bei der CCEB-Entscheidung
wird eine Wartung durchgefiihrt, sobald die iiberwachten Parameter festgelegte Grenzen tiber-
schreiten. Bei der FCPB-Entscheidung dagegen werden aus gegenwértigen Analyseergebnissen
zukiinftige Zustdnde sowie Grenziiberschreitungen vorhergesagt und davon ausgehend Wartungs-
aktivitdten geplant. [34]

Tabelle 2.8 zeigt die Vor- und Nachteile der beiden Methoden TBM und CBM auf. Es ist erkenn-
bar, dass CBM durch vorzeitiges Erkennen von Versagen auch unerwartet frithes Auftreten von z.B.
Ermiidungserscheinungen registrieren kann. Damit kénnen ebenso unerwartete Bauteilausfélle
im Flugbetrieb theoretisch verhindert werden und die Flugsicherheit gegeniiber TBM erh6ht wer-
den. Es ist zu beriicksichtigen, dass die hier vorgestellten Methoden auf zwei sehr gegensétzliche
Prinzipien basieren. Die Anwendung von CBM in Kombination mit bereits im Vorfeld festgelegten
Inspektionsintervallen kann die Vorteile hinsichtlich Flugsicherheit (durch vorzeitige Erkennung
von Versagen) und Kostenersparnis (Bauteile, bei denen sich Versagen andeutet, bei der ndchsten
geplanten Inspektion warten) vereinen.
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Aufgabenbereich TBM CBM
Datenerfassung + nur Nutzungsdaten notwendig + Erfassung verschiedener Daten —
umfassendere Erkenntnisse
- Erfassung der Dauer bis Versagen - Rauscheffekte stéren Vibrationssen-
nicht immer moglich soren
- Hoher Einfluss von fehlerhaften Da- - Hohe Kosten (Sensorik, Ausbildung)
ten auf MTTF
- Datenerfassung und Versuchs-
durchfithrung sehr langwierig
Analyse/Modellierung - unrealistische Annahmen bzgl. Be- - Daten miissen bereinigt werden
triebslasten wahrscheinlich (Rauschen,...)
- Grof3e Datenmengen erforderlich
Entscheidungsprozess + Erfahrung vorhanden + FCPB: Gute Planbarkeit
- Schwierige Modellierung eines Op- - FCPB: Schlechte langfristige Pro-
timums gnosen
- Optimum ist theoretischer Natur — - CCEB: Zu kleiner Planungszeitraum
kaum praktischer Nutzen nach Fehlerdetektion
- Evtl. voreingenommene Festlegung
von Grenzen
Allgemein + bisher hohe Flugsicherheit garan- + Abstiirze durch vorzeitiges Versa-

tiert
+ hoher Erfahrungsschatz vorhanden

- Lebensdauer wird nicht voll ausge-
schopft

- vorzeitiges Versagen nicht ausge-
schlossen

gen theoretisch vermeidbar
+ ungeplante Wartungen seltener —
Kostenersparnis

- bisher kaum Einsatz in Hubschrau-
berbranche

40

Tabelle 2.8.: Vor- und Nachteile von TBM und CBM [34]



2.2. Entwurf und Betrieb von Hubschraubern

CBM in der Hubschrauberindustrie

CBM ist mit Aufkommen von HUMS ein in der Forschung hiufig diskutiertes Konzept. Dazu trégt
beispielsweise in den USA bei, dass die US Army dieses Wartungsprinzip fiir ihre Hubschrauber-
flotte anstrebt und in Zusammenarbeit mit der University of South Carolina an der Umsetzung
forscht. [35] Dies zeigt, dass das Konzept in der Hubschrauberindustrie prinzipiell nutzbar ist,
wenn auch erst nach weiterfithrender Forschungs- und Entwicklungsarbeit in der Zukunft.

Auch im Hubschrauberbetrieb gelten die allgemeinen Vor- und Nachteile des Konzepts CBM, die
bereits in Abschnitt 2.2.5 erldutert wurden. Im Speziellen werden die Ergebnisse von Blechertas et
al. vorgestellt, die verschiedene Effekte von CBM im Hubschrauberbetrieb untersucht haben. Sie
haben eine Studie an der AH-64-Flotte der South Carolina Army National Guard (SCARNG) durch
Anwendung des CBM-Prinzips mit Uberwachung von Vibrationseigenschaften (Vibrational He-
alth Monitoring System (VHM)) in diversen Komponenten durchgefiihrt. Anschliefend wurden
messbare und nicht messbare Kosten und Nutzen mit einem Team aus Forschern, Ingenieuren
und Piloten bewertet und festgestellt, dass CBM in mehreren Hinsichten Vorteile mit sich bringt.
Die im Folgenden erlduterten Punkte basieren auf dieser Analyse.

1. Verfiigbarkeit

a) Durch die Nutzung von VHM wurde die Notwendigkeit von Wartungstestfliigen von
2000 bis 2005 um mehr als 95% reduziert. Der Vergleich von Wartungstestfliigen bei
Hubschraubern mit und ohne VHM ist in Abbildung A.1 dargestellt.

b) Ungeplante Wartungen wurden im nahezu selben Zeitraum um mehr als 75% verringert.
Wie in Abbildung A.2 zu sehen ist, waren im Jahr 2000 noch 17% aller Wartungsaktivita-
ten ungeplant. Diese reduzierten sich bis zum Jahr 2006 auf 4% durch den Einsatz von
VHM. Der Hintergrund ist, dass durch vorzeitige Feststellung leichte Schdaden beho-
ben werden kénnen, bevor sie durch Verkettung von Schadensféllen zu gr6Beren und
komplexeren Beschddigungen fiihren.

2. Kosten

Durch reduzierte Wartungsaktivititen und damit einhergehender héherer Verfiigbar-
keit reduzierten sich die Lebenszykluskosten der Hubschrauber. Teilekosten konnten
konkret um mehr als 90% verringert werden, wie aus Abbildung A.3 entnommen wer-
den kann. Wie oben beschrieben, konnten beschidigte Teile bei frithzeitiger Entde-
ckung gewartet werden, bevor sie Folgeschdden verursachten.

3. Nicht messbare Nutzen

a) Nach Beurteilung des Forschungsteams konnte die Flugsicherheit um 16% erhéht wer-
den. Das Sicherheitsgefiihl von Besatzungen erhéhte sich dabei um 30% und die Moral
um 35%.
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b) Die Leistungsfdhigkeit der Flotte wurde unter anderem durch gesteigerte Verfiigbarkeit
um 21% erhoht.

¢) Fehlerbehebung bei Problemen wurde um 32% vereinfacht.
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Obergruppe Aufgabe Bestandteile

Sensorik Datenakquise Beschleunigungssensoren (Vibration)
Geschwindigkeitssensoren
Impulsaufnehmer
Photozellen
Akustiksensoren

Speichermedium  Speichern und Transfer der Akquisitionseinheit fest im Hub-
aufgenommenen Daten schrauber
Entnehmbare Speicherkarte

Bodenstation Analyse der Daten und Aus- Computer
gabe der Ergebnisse
Analyse-Software

Tabelle 2.9.: Grundbestandeile eines HUMS

2.3. Health and Usage Monitoring Systeme

Dieser Abschnitt befasst sich mit dem aktuellen Stand der Technik von HUMS und der dazu verof-
fentlichten Literatur. Zunédchst wird das Konzept HUMS definiert und anschlieBend Zulassungsvor-
schriften verschiedener Behorden betrachtet, die Entwicklung und Nutzung von HUMS regulieren
sollen. AnschlieRend wird ein aktuelles HUMS vorgestellt. Zuletzt soll die Rezeption des Konzepts
HUMS in der Literatur untersucht werden.

2.3.1. Konzept HUMS

In diesem Abschnitt wird das gidngige Konzept fiir HUMS vorgestellt. HUMS sind h&ufig nach ei-
nem grundlegenden Schema aufgebaut. Dieser Grundaufbau mit seinen Grundbestandteilen ist in
Tabelle 2.9 dargestellt. Ein HUMS besteht in der Regel aus einer Sensorik, der Akquisitionseinheit
an Bord, dem Speichermedium und der Bodenstation. HUMS verschiedener Hersteller unterschei-
den sich hauptséchlich in der Platzierung, der Anzahl und dem Typ der Sensoren.

Nachdem im Flug Daten gesammelt und auf dem Speichermedium gesichert werden, wird die-
ses nach der Landung entnommen und mit der Schnittstelle zur Bodenstation verbunden. Dort
werden die Daten lokal gesichert und analysiert. Zeigt die Analyse auf, dass vom Hersteller fest-
gelegte Schwellenwerte iiberschritten werden, gibt das System eine Warnung aus. Trends, also
Entwicklungen von Werten, werden ebenfalls beobachtet und kénnen auf Schadensentwicklungen
in Komponenten hinweisen. [4]

Obwohl HUMS fiir Health (Zustand) and Usage (Nutzung) Monitoring steht, sind bisherige Systeme

nur auf die Erkennung des Zustandes, d.h. Health Monitoring (HM), beobachteter Komponenten
ausgelegt. Die tatsdchliche Nutzung von Bauteilen, also die Anzahl der Lastwechsel und deren
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Amplituden im Verlauf des Einsatzes, wird nicht im Sinne von Usage Monitoring (UM) iiberwacht
oder dokumentiert.

Mit HUMS ermittelbare Daten

HUMS werden bisher hauptsichlich zur Uberwachung der Vibrationsdaten des dynamischen Sys-
tems genutzt. Aus Verdnderungen in charakteristischen Vibrationen werden Riickschliisse gezogen,
ob und welche Bauteile in ihrer Festigkeit reduziert sein kénnen. Die Festigkeit kann zum Beispiel
durch Risse und Korrosion reduziert werden, welche einen belasteten Querschnitte verkleinern.
Dadurch verdndern sich zum Beispiel Schwingungsamplituden im Betrieb und kénnen erfasst
werden. Diese Verdnderungen miissen anschliefend interpretiert werden.

Eine weitere Moglichkeit zur Bestimmung der Festigkeitsreduktion ist die Uberwachung der akus-
tischen Emissionen eines Bauteils. Bei Rissbildung und -wachstum bewegt sich eine Gruppe von
Atomen im Material kollektiv und verursacht eine Spannungswelle im Material. Diese Welle setzt
sich von der Bauteiloberfldche als Schallwelle fort und kann durch akustische Sensoren registriert
werden. Wihrend mit anderen Sensoren (Vibration, Spane etc.) nur Risse an Bauteiloberflichen
detektiert werden kénnen, erlauben akustische Signale aus einem Bauteil auch Riickschliisse auf
Risse unterhalb der Bauteiloberfliche. Damit konnen nicht nur mehr Schadensbilder entdeckt
werden, sondern auch in einem fritheren Stadium. [35] Akustische Sensoren zeigten sich unemp-
findlich gegeniiber Umgebungsgerduschen, aber empfindlich gegeniiber Emissionen durch Scha-
densbildung und deren Lokalisation. [36]

Daneben werden auch Systeme zur Ermittlung des Flugzustandes (engl. flight regime recognition)
genutzt. Dessen Daten dienen nach aktuellem Stand hauptsédchlich dazu, einen geeigneten Zeit-
punkt (also einen stationdren Flugzustand) zu erkennen und die Sensoren des HUMS zu aktivieren.
Dadurch soll Vergleichbarkeit zwischen den Daten verschiedener Fliige gewéhrleistet werden.

In Verbindung mit HUMS kénnen auch bereits in Hubschraubern verbreitete Spandetektoren ein-
gesetzt werden, welche abgesplitterte Spane registrieren. Diese Spdne werden mit dem Schmier-
stoff aus dem Getriebe transportiert und deuten auf Schdden wie Fressen oder Abplatzen hin. An
der Zusammensetzung der Spéne ist erkennbar, von welchem Bauteil sie stammen. Die Gr68e und
Anzahl gibt Hinweise iiber das AusmaR des Schadens.

Abbildung 2.22 vergleicht die oben beschriebenen Mdoglichkeiten sowie Temperaturiiberwachung
zur Fehlererkennung im Hinblick auf die Fahigkeit zur Vorhersage eines Bauteilversagens. Akusti-
sche Emissionen konnen am frithesten einen Hinweis auf Versagen geben. Unsachgeméler Ein-
bau oder Schmierungsprobleme kénnen durch Uberwachung der Temperatur friihzeitig ermittelt
werden. Darauf folgen die Spananalyse des Schmierstoffs (Oil debris analysis) und Vibrationsiiber-
wachung. Die Analyse der elektrischen Spannungen (ESA) ist in erster Linie fiir Elektromotoren
interessant und daher fiir diese Arbeit nicht relevant. Eine reine Temperaturiiberwachung kiindigt
ein Bauteilversagen erst sehr spét an.

Zusitzlich zu den obigen Daten kénnen auch die Lasten einzelner Komponenten direkt ermittelt
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AE
: Temperature (improper lubrication, installation)
Oil debris analysis
Vibration
ESA
Temperature
Faultinitiation Faiture
Tlme>

Abbildung 2.22.: Fehlererkennungskonzepte im Vergleich [35]
AE=Acoustic Emissions, ESA=Electrical Signature Analysis

werden. Dafiir geeignete Konzepte wurden zu Forschungszwecken entwickelt, kommerziell aber
noch nicht angewendet. Ein derartiges System wurde von Iyyer et al. entwickelt. [37] Neben bisher
beschriebenen Funktionen eines HUMS enthilt es zusétzliche Sensoren zur direkten Bestimmung
von Lasten (Dehnmessstreifen) und Radio Frequency Identification (RFID) Chips an sich bewegen-
den Komponenten. Diese werden durch Energy-Harvesting-Elemente (deutsch: ,,Energie Ernten®)
mit Strom versorgt und geben die erfassten Daten drahtlos an einen Empfianger weiter. Von dort
werden sie an den Speicherort fiir die HUMS-Daten geleitet.

2.3.2. Zulassungsvorschriften

Behordliche Zulassungsvoraussetzungen speziell fiir HUMS wurden spit formuliert. Erst als nach
jahrelangen Versuchsreihen festgestellt wurde, das das Konzept HUMS bei Hubschraubern sowohl
die Flugsicherheit erhdhen als auch die Kosten auf Betreiberseite reduzieren kann, hat die briti-
sche Civil Aviation Authority (CAA) im Jahr 1999 erste Vorschriften (AAD 001-05-99) verdéffentlicht.
Darin wurden zunéchst prinzipiell der Einbau und die Nutzung eines HM-Systems in Form eines
VHM fiir Hubschrauber gefordert, die eine Konfiguration mit 9 Passagieren oder mehr ermogli-
chen. Die Vorschrift forderte kein UM-System. Wie diese Vorschrift zu erfiillen ist, wurde in CAP
693 (Acceptable Means of Compliance Helicopter Health Monitoring) beschrieben. [38] Das Ad-
ditional Airworthiness Directive (AAD) und CAP 693 hatten das Ziel, den Umfang eines VHM zu
definieren und dessen korrekten Einsatz sicherzustellen. Einen Leitfaden zur Entwicklung eines
VHM boten sie jedoch nicht, weshalb 2006 die Verdffentlichung von CAP 753 (Helicopter Vibration
Health Monitoring) folgte. Dieses aktuell giiltige Dokument basiert auf CAP 693 und ersetzt dieses.
Es gibt detailliertere Anforderungen an ein VHM beziiglich Design und Operation vor. [39] Die Eu-
ropean Aviation Safety Agency (EASA) dagegen hat erst 2012 Zulassungsvorschriften (CS 29.1465)
fiir ein HUMS veroffentlicht. Diese orientiert sich weitgehend an den Vorschriften der CAA, setzt
ein HUMS jedoch nicht im Allgemeinen fiir die Zulassung eines Hubschraubermusters voraus. [40]
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Im Folgenden werden CAA CAP 753 sowie EASA CS-29 AMC 29.1465 in ihren wichtigsten Aspek-
ten zusammengefasst und wiedergegeben. Von einer Bewertung wird in diesem Abschnitt vorerst
abgesehen.

CAA CAP 753

CAP 753 behandelt insgesamt fiinf Aspekte zum Thema VHM. [39] Zu Beginn (Section 2) werden
Anforderungen an den Entwickler des Systems gesetzt. Diese Anforderungen beziehen sich auf den
Einbau des Systems (Subsection A), seinen Funktionsumfang (Subsection B und C), den Nachweis
der geforderten Leistung nach Inbetriebnahme in Form einer Controlled Service Introduction
(CSD) (dt. kontrollierte Inbetriebnahme, Subsection D) und die Unterstiitzung des Betreiber im
Einsatz durch den Entwickler (Subsection E). Zuletzt (Section 3) werden die Anforderungen an
den Betreiber des mit VHM ausgestatteten Hubschraubers beschrieben, die auf den operationellen
Aspekt und die Bodenausriistung eines VHM abzielen. Im Rahmen dieser Arbeit soll hauptsdchlich
der geforderte Funktionsumfang betrachtet werden, da die Nachweisverfahren und die zugehérige
Nachweisdokumentation fiir das Prinzip eines HUMS keine primére Bedeutung haben.

Geforderter Funktionsumfang Fiir die Zulassung eines VHM miissen die Fidhigkeiten des Sys-
tems deklariert und die im Folgenden beschriebenen Aufgaben erfiillt werden. Das VHM soll die
Vibration von kritischen, rotierenden Komponenten im Flug messen und den Verlauf speichern.
Die Aufnahmeintervalle und der Flugzustand wéahrend der Aufnahme miissen definiert werden.
Eine Aufnahme soll beim Eintritt in einen vorher festgelegten, stabilen Flugzustand automatisch
beginnen, eine durch den Piloten manuell gestartete Aufnahme ist allerdings auch zuldssig. Aus
diesen Daten soll es moglich sein, Riickschliisse auf bestimmte Versagensmodi bzw. das Versagen
einzelner Komponenten zu ziehen oder zu erkennen, ob die Flugsicherheit durch den momenta-
nen Status der Komponenten beeintridchtigt sein kann. Eine Auswertung kann dabei sowohl im
Flug als auch an einer Bodenstation erfolgen. Die Dateniibertragung vom Luftfahrzeug zur Boden-
station muss sicher sein. Es sollen automatisch Warnungen anhand von festgelegten Indikatoren
und Schwelleniiberschreitungen generiert werden, um eine detaillierte Analyse der vorhandenen
Daten durch das Wartungspersonal zu veranlassen. Dieses soll dann die Daten interpretieren und
entsprechende Wartungsaktivitdten planen.

1. Monitoring-Fahigkeiten

a) Ein VHM soll ein sich andeutendes Versagen in den Komponenten aus Tabelle 2.10 mit
den dazugehorigen Indikatoren vorzeitig erkennen kénnen.

b) Wenn ein VHM mindestens eines der obigen Indikatoren nicht nutzt oder eine oben
genannte Komponente nicht {iberwacht, muss hierfiir ein Grund gegeben sein, wie z.B.
die fehlende Notwendigkeit oder eine gleichwertige Alternative. Das VHM kann dann
auch zugelassen werden.
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Baugruppe Bauteiltyp Nutzbare VHM-Indikatoren

Triebwerk Turbine, Kerntriebwerk Vibrationsspektrum beim Hochfah-
ren, Grundharmonische und Harmo-
nische hoherer Ordnungen

Abtriebswelle Unwucht, Fehlausrichtung (von Sen-
soren in Triebwerk und Hauptgetriebe
beobachtbar)

Hauptgetriebe Zahnriader, Wellen und Grundharmonische und Harmoni-

Lager sche hoherer Ordnungen, Verzah-

nungsfrequenzen, Zahnradindikato-
ren (zur Feststellung von Zahnrad-
schdden), Lagerabnutzungsindika-
toren, Modulation der Indikatoren
im Planetengetriebe (zur Erkennung
von Schidden an Zahnriddern und

Planetentriger)
Hilfsgetriebe Zahnriader, Wellen und Grundharmonische und Harmo-
Lager nische hoherer Ordnungen, Ver-
zahnungsfrequenzen, Zahnradin-

dikatoren (zur Feststellung von
Zahnradschédden), Lagerabnutzungs-
indikatoren

Heckrotorantriebswelle =~ Welle und Lager Unwucht, Fehlausrichtung, Lagerab-
nutzung

Zwischen- und Heckro- Zahnriader, Wellen und Grundharmonische und Harmo-
torgetriebe Lager nische hoherer Ordnungen, Ver-
zahnungsfrequenzen, Zahnradin-
dikatoren (zur Feststellung von
Zahnradschdden), Lagerabnutzungs-

indikatoren
Olkiihler/Geblise Olkiihler, Geblise und Grundharmonische und Harmoni-
Antriebswelle sche hoherer Ordnungen, Lagerabnut-
zungsindikatoren
Hauptrotor Blattspur und -balance, Lagerabnut-

zung an der Taumelscheibe

Heckrotor Blattspur und -balance, Lagerabnut-
zung an der Taumelscheibe

Tabelle 2.10.: Typische VHM-Indikatoren nach CAA CAP753
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2. Sensorik

a)

b)

c)

Die Sensoren miissen in typischen Einsatzumgebungen des Hubschraubers Signale
ausreichender Leistung abgeben. Dies kann durch Continuous Built-in-Test (CBIT)
sichergestellt werden.

Die Platzierung der Sensoren soll den Rauschanteil im Signal gering halten und die
Unterscheidung verschiedener Versagensindikatoren ermdglichen.

Funktion, Kalibrierung und Einbau der Sensoren miissen nach Wartungshandbuch
angemessen kontrolliert werden.

3. Datenakquise

a)

b)

c)

d)

Bei jedem Flug mit mehr als 30 Minuten in einem stabilen Flugzustand muss mindes-
tens ein Datensatz zu allen Komponenten gesammelt werden. Bauteile, deren Schwé-
chung erst kurz vor dem Versagen erkannt werden kann, sollten hdufiger beobachtet
werden. Generell ist mindestens eine Aufnahme pro Komponente pro Flug empfohlen,
wobei die kritischsten Indikatoren zuerst beobachtet werden sollen. Welche Indika-
toren kritisch sind, muss der Entwickler deklarieren. Zwischen zwei Aufnahmen der
Triebwerksdaten sowie der Daten von Haupt- und Heckrotorantrieben sollten nicht
mehr als 25 Flugstunden passieren. Wenn durch bestimmte Indikatoren eine genauere
Beobachtung notwendig sein sollte, wird dieses Intervall auf maximal 10 Flugstunden
gekiirzt.

Die Aufnahmefrequenz der Sensorik soll hoch genug sein, um die erforderliche Band-
breite an Daten erfassen und im notwendigem Detailgrad auflésen zu kénnen. Eine
Aufnahme soll automatisch beginnen und nicht vom Piloten gestartet werden miissen.
Allerdings darf ein Pilot im Bedarfsfall manuell eine Aufnahme starten.

Ein VHM soll das Signal-Rausch-Verhéltnis (SNR) (vom englischen Signal-to-Noise-
Ratio) erhohen kénnen. Eine bestimmte Methode ist dafiir nicht vorgeschrieben.

Die aufgenommenen Daten werden nach der Landung mit einer Speicherkarte oder
durch Anschliel3en eines tragbaren Computers an eine Bodenstation {ibertragen. Dies
soll auch bei laufenden Triebwerken und fiir nicht komplette Datenpakete méglich
sein.

4. Generierung und Management von Warnhinweisen

a)

Warnungen sollen generiert werden, wenn die iiberwachten Indikatoren festgelegte
Schwellen iiberschreiten. Diese Schwellen kénnen absolute Vibrationswerte oder auch
durch Erfahrung mit einer Flotte oder einem Muster erlangte Werte sein. Ein System
mit primdren und sekunddren Indikatoren kann ebenso zugelassen werden. Schwellen
werden dabei bei den priméren Indikatoren angesetzt, welche bei der Ausgabe einer
Warnung durch Betrachtung der sekundidren Indikatoren genauer analysiert werden



b)

c)

d
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konnen. Die Schwellen kénnen mehrstufig sein, wobei nur hohere Uberschreitungen
von einem weiteren Flug ohne vorherige Wartung abraten. Bei niedrigeren Werten kén-
nen Hinweise auf demnéchst notwendige Wartungsarbeiten ausreichen.

Alle priméren Indikatoren miissen vom Entwickler des VHM festgelegt und dazugehori-
ge Schwellenwerte empfohlen werden. Diese konnen auch wéhrend der CSI angepasst
werden.

Nach der CSI soll das VHM mindestens 70% aller Versagen an den iiberwachten Kompo-
nenten vorhersagen konnen. Dieser Wert basiert auf Erfahrungen aus Versuchsreihen
in den 1990er Jahren.

Fehlalarme sind Warnhinweise des Systems, die eine Inspektion nach sich ziehen, ohne
dass ein Strukturschaden vorliegt. Sie fithren zu unnétigem Arbeitsaufwand. Diese diir-
fen nach der CSI nicht 6fter als ein mal pro 50 Flugstunden auftreten. Auerdem diirfen
Fehlalarme nicht mehr als 5% aller Warnungen ausmachen. Wahrend der CSI sollen
die Einstellungen des VHM so verfeinert werden, dass Fehlalarme seltener auslésen.

5. Datenmanagement

a)

b)

c)

Sollte die Bodenstation ausfallen, miissen die gesammelten Daten anderweitig (ent-
weder im Hubschrauber oder in einem externen Speichermedium) solange gesichert
werden, bis die Bodenstation wieder einsatzbereit ist.

Die Bodenstation soll die gesammelten Daten anzeigen kénnen und primére Indikato-
ren erkennen. Der aktuelle Verlauf der Daten fiir primére und sekundére Indikatoren
sowie die Schwellenwerte sollten dem Wartungspersonal in einer benutzerfreundlichen
Bedienoberfldche zur Verfiigung gestellt werden.

Empfohlen ist eine Funktion zum Erkennen von Trends und zum Vergleichen der Daten
verschiedener Hubschrauber und Flottendurchschnittswerte.

6. Bodenausriistung

a)

b)

c)

Die Ausriistung am Boden (insbesondere die Bodenstation) darf aus Commercial of the
Shelf (COTS) Hardware und Software bestehen. Die Integritdt und Zuverldssigkeit der

genutzten Komponenten muss nach Kritikalitdt (vor allem auf den Stufen ,,Hazardous/Severe-

Major“ und ,Major“) des VHM im Hubschrauberbetrieb und der Bodenausriistung fiir
die Funktion des VHM nachgewiesen werden.

Spezifische Software, die fiir das VHM entwickelt wurde, muss den Standard RTCA DO-
178/EUROCAE ED-12 erfiillen.

Bei Nutzung von COTS Hardware und Software muss die Auswahl an zugelassenen

COTS-Produkten stets erweitert werden, um einer Obsoleszenz des VHM zu verhin-
dern.
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d) Beider Nutzung von Netzwerken und vor allem vom Internet muss sichergestellt wer-
den, dass Daten weder absichtlich noch unabsichtlich korrumpiert oder von Unbefug-
ten abgegriffen werden kénnen.

EASA CS-29 AMC 29.1465

Die EASA hat im Jahr 2012 Richtlinien (AMC 29.1465) in der CS-29 veroffentlicht, nach denen ein
VHM fiir schwere Hubschrauber zertifiziert werden kann. [40] Diese Richtlinie setzt ein HUMS oder
VHM bei keinem Hubschrauber voraus, sondern dient vor allem Entwicklern als Designrichtlinie
fiir ein zuverldssiges VHM. Eine solche reglementierte Zertifizierung kann laut EASA in folgen-
den drei Szenarien notwendig sein: ein Betreiber fordert fiir seine Hubschrauber ein Monitoring-
System, ein Monitoring-System dient der Reduktion der Versagenswahrscheinlichkeit nach CS
29.547(b) und CS 29.917(b) oder auf freiwillige Basis. Auch partielle VHM, die nur bestimmte Ausfal-
lindikatoren {iberwachen, kénnen mit dieser Acceptable Means of Compliance (AMC) zertifiziert
werden. Aullerdem ist auch die Zulassung eines VHMs mdoglich, dass die Anforderungen dieser
AMC nicht erfiillt, aber bei Ausfall keine Gefahr fiir Insassen und Material bedeutet. In dem Fall
darf die Nutzung des Systems allerdings keine der Wartungsmethoden aus der CS-29 ersetzen.
Wie auch bei CAP 753 soll hier in erster Linie auf die funktionellen Anforderungen an das VHM
eingegangen werden.

Geforderter Funktionsumfang VHM wird gefordert fiir alle Komponenten, deren Versagen prin-
zipiell mit einem solchen System vorhergesagt werden kann. Diese sind in Tabelle 2.11 aufgelistet
und sind vergleichbar mit den in CAP 753 beschriebenen Komponenten. Wenn eine dieser Kompo-
nenten nicht vom System {iberwacht wird, kann es nach einer begriindenden Erkldrung trotzdem
zugelassen werden.

1. Monitoring-Fahigkeiten
Die EASA fordert fiir eine Zulassung die Angabe der tiberwachten Komponenten und
deren Versagensmodi. Fiir jede Komponente muss der feststellbare Schaden angegeben
werden.

2. Sensorik

a) Sensoren nehmen die Vibration der Komponenten auf. Sie miissen ein zuverldssiges
Signal bei einer definierten Leistung liefern.

b) Die Positionierung muss die Erfassung der Indikatoren zur Schadenserkennung ermog-
lichen.

¢) Mit einer eingebauten Testfunktion soll die volle Funktionsfahigkeit der Sensoren fest-
gestellt werden konnen.
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Baugruppe Bauteiltyp Nutzbare VHM-Indikatoren

Wellen zwischen Triebwerk Wellen Grundharmonische und Harmoni-
und Hauptgetriebe sche hoherer Ordnungen

Getriebe Wellen Grundharmonische und Harmoni-

sche hoherer Ordnungen

Zahnrader Verzahnungsfrequenzen, Impulsde-
tektion, Modulation der Wellenfor-
men, Einfliisse unabhédngig von der
Verzahnung

Lager Hochfrequente Energielibertragung,
Impulsdetektion, Signalumfang

Heckrotorantriebswelle Wellen Grundharmonische und Harmoni-
sche hoherer Ordnungen

Lager Wie Getriebelager, aber mit einfache-
ren Bandpasssensoren erfassbar

Olkiihler Liifter und Antriebs- Grundharmonische und Harmoni-
wellen sche hoherer Ordnungen, Schaufel-

passierfrequenz
Haupt- und Heckrotor Rotoren Grundharmonische und Harmoni-

sche hoherer Ordnungen bis zur
n
Blattpassierfrequenz [—
P q [rev]

Tabelle 2.11.: Typische VHM-Indikatoren nach EASA CS 29.1465(e)
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3. Signalakquise

a)

b)

c)

d)

e)

Aufgrund unterschiedlicher Lasten in verschiedenen Flugzustdnden sollen Daten nur
in bestimmten Zustdnden abhéngig vom Einsatz des Hubschraubers und der Nutzbar-
keit der Daten in einem Flugzustand gesammelt werden. Dafiir werden die folgenden
Voraussetzungen gesetzt.

Die Datenaufnahmefrequenz muss die erforderliche Bandbreite ausreichend abdecken
und soll Aliasing vermeiden.

Die Aufnahme soll in bestimmten Flugzustdnden automatisch beginnen. Aufnahmen
miissen oft genug und in ausreichender Linge durchgefiihrt werden, um aussagekrafti-
ge Datenmengen zu erhalten.

Sollte ein Missionsprofil die Aufnahme kompletter Datensédtze nicht erlauben, muss das
System so anpassbar sein, dass in dem Missionsprofil entsprechenden Flugzustinden
Aufnahmen durchgefiihrt werden kénnen.

Die Datenakquise soll so gestaltet sein, dass alle {iberwachten Komponenten unabhéin-
gig von (wechselnden) Missionsprofilen mit einer ausreichenden Regelmaligkeit tiber-
wacht werden kénnen. Grundsitzlich sollen in jedem Flug mit mehr als 30-mintitigen
Phasen in einem stabilen Flugzustand automatisch Daten aufgenommen werden. Soll-
ten keine derartigen Phasen im Missionsprofil enthalten sein, miissen alternative Auf-
nahmeprozeduren durchgefiihrt werden. Zwischen zwei Aufnahmen diirfen jedoch
nicht mehr als 25 Flugstunden vergehen.

4. Signalverarbeitung

a)

b)

c)

Bei der Verarbeitung der Signale soll bertiicksichtigt werden, dass sich sowohl die be-
obachteten Komponenten als auch der Signalpfad von Ursprungsort bis Sensor in der
Komplexitit unterscheiden.

Das Ziel der Signalverarbeitung ist es, Indikatoren zu erzeugen. Diese Indikatoren hin-
gen von den charakteristischen Vibrationen einzelner Komponenten ab und lassen
Riickschliisse auf deren strukturelle Integritit zu. Dazu wird auch eine effektive Erh6-
hung des SNR gefordert.

Die Aufbewahrung von Rohdaten sowie verarbeiteten Daten wird empfohlen. Zusitz-
lich werden einige Verarbeitungstechniken empfohlen. Dazu gehéren unter anderem
synchrones und asynchrones Leistungsspektrum oder synchrone Mittelwertbildung
fiir Zeit- und Frequenzbereichsanalysen

5. Datenmanagement

a)
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Der Datentransfer vom Hubschrauber zur Bodenstation darf die Flugoperationen nur
minimal beeinflussen. Transfer sollte auch bei eingeschalteten Triebwerken und dre-



b)

c)

d
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hendem Rotor mdoglich sein. Auch soll der Transfer von nicht kompletten Datensets
moglich sein.

Daten sollten an der Bodenstation fiir alternative Analysen und Vergleiche erreichbar
bleiben. Aullerdem soll die Speicherkapazitdt Daten von mindestens 25 Flugstunden
umfassen. Der fliegende Teil des VHM soll genug Daten speichern konnen, damit in
einem Intervall zwischen zwei Datentransfers keine Daten verloren gehen.

Datenbezogene Prozesse, deren Zuverldssigkeit, Dauer, Sicherstellung der Dateninte-
gritdt sowie Datenspeicheranlagen sollen spezifiziert werden.

Die Daten miissen beim Betreiber lokal verfiigbar sein, um Analysen im Anschluss an
einen Flug zu erlauben. Ebenso sollten die Daten per Fernzugriff fiir den Hubschrau-
berbetreiber sowie seiner Unterstiitzer (Hersteller des Hubschraubers oder des VHM)
erreichbar sein. Auflerdem soll flottenweite Analyse fiir den Betreiber ermoglicht wer-
den.

6. Warnungsmanagement

a)

b)

c)

d

Kriterien zur Generierung von Warnhinweisen sollen festgelegt werden. Diese Warn-
hinweise weisen auf Anomalien oder Defekte in der betroffenen Komponente hin.

Warnungen kénnen durch iiberschreiten von fixen oder erlernten Schwellenwerten
ausgeldst werden. Bei niedrigen Schwellen treten haufiger Fehlalarme auf, bei héher
angesetzten Schwellen wiederum ist die Sensitivitdt und damit die Zeit von Schadenser-
kennung bis Versagen reduziert.

Alternativkénnen Verdnderungen beobachtet werden, welche laut CS-29 eine effektive-
re Methode der Beobachtung sein kann. Auch wird die ,Advanced Anomaly Detection“
(deutsch: erweiterte Anomaliedetektion) erwédhnt, die Verdnderungen in mehreren In-
dikatoren verfolgt und sicherere Angaben zum festgestellten Defekt zu einem friiheren
Zeitpunkt liefern kann.

Diagnoseprozesse sind erforderlich, um bei Ausgabe eines Warnhinweises durch das
System beschlielen zu konnen, ob Wartungsmafnahmen notwendig sind oder nicht.
Fehlalarme sollen das Arbeitspensum des Wartungspersonals nicht unnotig erhéhen.

7. Hardware und Software

a)

b)

Die Bodenstation darf COTS Hardware und Software nutzen, welche die obigen Anfor-
derungen zum Datenmanagement erfiillen.

VHM-Anwendungen mit der Gefahreneinschitzung ,Major“ oder hoher werden von
der CS-29 MG15 erfasst und nicht von der AMC 29.1465.
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8. Produktunterstiitzung

a) Die Unterstiitzung von Betreibern durch den VHM-Hersteller wird sowohl im Hinblick
auf das physische System als auch die generierten Daten gefordert.

b) Der Betreiber soll zeitnah Zugang zur Interpretation der Daten und Diagnose vom
Hersteller erlangen.

c) Die Leistungsfdhigkeit des Systems soll regelmaRig kontrolliert werden. Dies gilt ins-
besondere hinsichtlich der Kriterien zur Generierung von Warnhinweisen. Eventuell
notwendige Anpassung dieser Kriterien soll durch einen definierten Prozess gesteuert
werden.

2.3.3. Technische Realisierung

In diesem Abschnitt soll eine reprasentative technische Realisierung des Prinzips HUMS betrach-
tet werden. Dafiir wird das von Airbus Helicopters entwickelte und aktuell vertriebene System
vorgestellt.

Airbus Helicopters - Health and Usage Monitoring System

Airbus Helicopters bietet unter anderem fiir das Muster H145 ein vollstindiges HUMS in Kombi-
nation mit dem Helionix Avionik-System an. [41] Dieses besteht aus einem Usage Monitoring Sys-
tem (UMS), welches in der Grundausstattung enthalten ist, und einem optionalen Health Mo-
nitoring System (HMS), worin ein System fiir Engine Vibration Monitoring (EVM) integriert ist.
Das erklédrte Ziel des Gesamtsystems ist es, Informationen iiber die Nutzung und den Zustand
der dynamischen Systeme des Hubschraubers zu bieten und den Kunden in der Ausgestaltung
des Wartungsprogramms zu unterstiitzen. Dadurch sollen die Verfiigbarkeit des Hubschraubers
verbessert, operationelle und Wartungskosten reduziert und die Flugsicherheit erhoht werden.

Das System wird in einen festen Anteil, der fest im Hubschrauber montiert ist, und einen l6sbaren
Anteil, der abgebaut werden kann, unterteilt. Der feste Anteil umfasst die Verkabelung, Sicherun-
gen, Einbaustrukturen und Halterungen fiir Sensoren und Anschliisse. Im l6sbaren Anteil sind die
Dynamic Monitoring Acquisition Unit (DMAU) und die Sensoren enthalten. Die Sensoren sind
im Antriebsstrang, der Kabine und im Getriebe (fiir die VHM-Funktion) verbaut. Die Einbauorte
sind in Abbildung 2.23 dargestellt und in Tabelle 2.12 aufgeschliisselt, worin auch ersichtlich wird,
welche Komponenten vom HUMS iiberwacht werden. Die meisten Sensoren befinden sich im An-
triebsstrang von Haupt- und Heckrotor. Weitere Sensoren sind im Triebwerk und in der Kabine zu
finden.
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Abbildung 2.23.: Einbauorte der HUMS-Sensoren [41]

Teil des HMS

1 DMAU

2 Beschleunigungsaufnehmer im Fan

1 Magnetischer Aufnehmer am Hauptrotor

2 Beschleunigungsaufnehmer im Hauptgetriebe

2 Beschleunigungsaufnehmer in der Antriebswelle

2 Ladungswandler (EVM)

2 Beschleunigungsaufnehmer im Triebwerk (EVM)

1 Beschleunigungsaufnehmer am Hauptgetriebeausgang

10: 4 Beschleunigungsaufnehmer an der Heckrotorantriebswelle
11: 1 Beschleunigungsaufnehmer am Heckrotorgetriebe
13: 3 Beschleunigungsaufnehmer am Rumpf
Teil des UMS
3. 1 Hauptrotor-Drehzahlaufnehmer
12: 1 Magnetischer Aufnehmer im Heckrotorgetriebe

Tabelle 2.12.: Einbauorte der HUMS-Sensoren [41]
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Funktionale Architektur Das Airbus Helicopters HUMS erfiillt die folgenden Funktionen:

* Beschaffung von Vibrationsdaten des dynamischen Systems (HMS)

¢ Beschaffung von Vibrationsdaten aus den Triebwerken (EVM)

* Rotorabstimmung am Boden (Track & Balance)

e Manuelle Datenbeschaffung zur Untersuchung der Wellenvibration, zur Kalibrierung der
Sensoren oder zur Fehlerbehebung

¢ Datenverarbeitung, -aufzeichnung, -darstellung und -analyse am Boden

Die Funktionen werden von einem fliegenden und einem stationdren Teil ausgefiihrt. Der fliegende
Teil des Systems besteht aus der Sensorik und der DMAU, welche hauptsédchlich fiir die Aufzeich-
nung der Sensordaten im Flug zustdndig ist. Die Maintenance Ground Station (MGS), also der
stationdre Teil als Bodenstation des Wartungspersonals, ermoglicht die Analyse, Darstellung und
Aufbewahrung der Daten des HUMS. Am Ende von jedem Flug, wenn die Rotoren still stehen, wer-
den die Daten im DMAU automatisch auf eine Speicherkarte heruntergeladen, welche den Transfer
zu einer Bodenstation erlaubt. Bei laufenden Rotoren kann der Pilot manuell einen Download auf
die Karte durchfiihren. Auf der Speicherkarte werden die Daten von bis zu 20 Fliigen gespeichert.
Wird innerhalb von 20 Fliigen kein Datentransfer durchgefiihrt, wird bei weiteren Einsdtzen der
jeweils dlteste Flug tiberschrieben. Alternativ kénnen die Daten nach einem Flug auch manuell
durch Anschlief3en eines Computers heruntergeladen werden.

Das System wird aktiviert, wenn die Batterien aktiviert, das Helionix Avionik-System eingeschaltet
und die Built-in-Tests (BIT) durchgelaufen sind. Der Betriebszustand sowie eventuelle Defekte im
HMS werden auf dem Multi-Function Display (MFD) dargestellt.

Folgende Funktionen kénnen manuell am Boden durchgefiihrt werden:

¢ Sensortests bei gestopptem Rotor
¢ Haupt- und Heckrotorabstimmung bei laufendem Rotor (Track & Balance)
¢ Untersuchung der Wellenvibration bei laufendem Rotor

Im Flug werden abhéngig vom Flugzustand automatisch Daten erhoben. Ein System, das den
Flugzustand erkennt, gibt den Impuls dazu, um vergleichbare Werte zwischen Fliigen zu erhalten.
Dennoch kénnen manuelle Aufzeichnungen vom Piloten angeordnet werden. Diese Funktionen
werden tiber das MFD gesteuert. Rotorunwuchten und Wellenvibrationen werden automatisch im
MEFD dargestellt.

Funktionsbeschreibungen Die Datenaufzeichnungim Antriebsstrang wird in Abhéngigkeit vom
Flugzustand automatisch ausgeldst. Die {iberwachten Komponenten im Antriebsstrang sind An-
triebswellen, Hauptgetriebe, Fenestron-Getriebe, Heckrotorantriebswelle und dazugehérige Lager
sowie Hilfsausriistung wie Hydraulikpumpen und Geblédsegetriebe. Die Daten werden nach dem
Transfer zur MGS analysiert und beurteilt. Schwelleniiberschreitungen warnen den Nutzer. Hilfe-
stellungen fiir Wartungsplanung und -arbeiten werden von der MGS-Software ausgegeben.
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Das EVM dient der Uberwachung des Triebwerks und der dazugehérigen Hilfsausriistung im Hin-
blick auf vorzeitig erkennbare Schéaden. Es ersetzt die Analysewerkzeuge des Triebwerksherstel-
lers. Bei notwendigen Vibrationsuntersuchungen im Triebwerk (beispielsweise nach einer harten
Landung) wird daher keine zusitzliche Ausriistung erforderlich, das eingebaute EVM erfiillt die
notwendigen Aufgaben.

Haupt- und Heckrotorunwuchten werden mit manuell ausgeldsten Aufzeichnungen in verschiede-
nen Flugzustdnden ermittelt. Die Daten werden nach der Aufzeichnung auf dem MFD dargestellt.
Die MGS gibt nach dem Datentransfer Empfehlungen zur Blattoptimierung (z.B. beziiglich Trim-
massen oder Trimtabeinstellungen).

Die Funktion zur Uberpriifung der Wellenvibrationen erméglicht eine schnelle, manuelle Kontrolle
der betroffenen Baugruppen zum Beispiel nach einer Inspektion oder einem Austausch von Lagern.
Die Daten werden direkt auf dem MFD dargestellt.

Die Problemsuchefunktion wird ebenfalls manuell ausgeldst. Damit konnen eventuelle Defekte im
HUMS detektiert oder Sensorkalibrierungen durchgefiihrt werden.

Darstellung der Daten Die aufgezeichneten Daten des HUMS kénnen einerseits im MFD und
andererseits mit der Software in der MGS dargestellt werden. Im MFD werden die Daten der ma-
nuell gestarteten Aufzeichnungen (Rotorunwuchten, Wellenvibrationen) dargestellt sowie Daten
zur Sensorkalibrierung.

Die MGS-Software kann auf einem Rechner mit Windows-Betriebssystem installiert werden und
ermoglicht die detaillierte Analyse aller Daten. Sie gibt einen Uberblick iiber die gesamte Flotte
eines Betreibers mit farbiger Statusanzeige zu jedem Hubschrauber, wobei rot fiir ein Flugverbot
steht, griin fiir eine intakte Struktur und bernsteinfarben fiir weniger kritische Warnhinweise. Wei-
terhin werden detaillierte Informationen zu jedem einzelnen Hubschrauber angezeigt und bei
Schwelleniiberschreitungen Empfehlungen ausgegeben, welche Wartungsprozeduren (genannt
Work Card) anzuwenden sind. Die Historie und Analyse der Triebwerksleistungschecks werden
ebenfalls dargestellt.

Fiir die Triebwerke und den Antriebsstrang werden Zustandsindikatoren berechnet und anhand
der Ergebnisse Warnungen und Hinweise ausgegeben. Die Vibrationsdaten werden pro Kompo-
nente und pro Flug aufgeschliisselt. Amplituden und Verdnderungen der Indikatoren werden auch
dargestellt. Auferdem werden Rotorunwuchten gezeigt und Mittel zur Optimierung vorgeschla-
gen. Mehrere Indikatoren konnen gleichzeitig grafisch dargestellt werden und alle Daten im Excel-
Format exportiert werden.

Datenmanagement Fiir die Struktur der MGS zum Verarbeiten und Aufbewahren der Daten wer-
den zwei Moglichkeiten angeboten. Fiir Kunden mit einem Standort werden Client- und Server-
Computer am gleichen Ort stationiert. Hat der Kunde mehrere Standorte, bietet sich ein zentraler
Server an, auf den von mehreren Clients gleichzeitig von verschiedenen Orten aus zugegriffen wer-
den kann. Um den Kunden in der Analyse der Daten zu unterstiitzen, bietet Airbus Helicopters das
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Portal Web HUMS an. Damit wird die Aufbewahrung aller Daten direkt bei Airbus Helicopters und
die Analyse sowie technische Unterstiitzung durch Experten ermdéglicht.

2.3.4. Rezeption in der Literatur

Bereits in den 90er Jahren wurden mit damaligen HUMS grofRe Erfolge bei der Erh6hung der Flug-
sicherheit festgestellt. Wahrend einer Studie der CAA aus dem Jahr 1997 wurden HUMS-Daten von
Hubschrauberbetreibern in der Nordsee erhoben. Im Laufe der Studie wurden 63 mal Wartungsar-
beiten notwendig, um die Lufttiichtigkeit der Hubschrauber zu erhalten. Ein Anteil von 69% davon
wurde durch die in den Hubschraubern installierten HUMS registriert. Der CAA zufolge waren 6 der
durch HUMS detektierten Vorfille potentiell katastrophal und mindestens einer hétte unentdeckt
zu einem Absturz gefiihrt. [42] Eine Untersuchung der JHSAT im Jahr 2000 ergab, dass 47% der
durch Versagen mechanischer Komponenten ausgeldsten Unfélle durch ein HUMS vorhergesagt
und damit durch vorzeitige Wartung entsprechender Teile hétten verhindert werden konnen. [4]

Das Aufkommen und die konsequente Weiterentwicklung von HUMS seit den 90er Jahren wurde
positiv aufgenommen, wie in der Literaturrecherche von Zakrajsek et al [43] ersichtlich ist. Durch
die Nutzung eines HUMS werden neben der erh6hten Flugsicherheit auch operationelle und wirt-
schaftliche Vorteile erhofft. Die verbesserte Sicherheit kann Versicherungsausgaben reduzieren.
Durch den Einsatz von HUMS kann die Verfligbarkeit von Luftfahrzeugen und damit auch die
Einsatzeffizienz gesteigert werden.

A

Potential safety risk

w/0 prognostics : Current L. . .
prog % service Additional use gained with
- life prognostics/diagnostics

Design life of

component

Severe usage

Life consumption

Time based service w/o
. diagnostics/prognostics

Mild usage

Time in opération
Abbildung 2.24.: Verbrauch der Lebensdauer in Abhédngigkeit vom Nutzungsverhalten [43]

Durch Uberwachung der Hubschrauber- und Komponentennutzung kénnen Aussagen getroffen
werden, ob die Nutzung den Annahmen bei der Auslegung entspricht oder aber von den angenom-
menen Belastungen abweicht. Der Einfluss derartiger Abweichungen ist in Abbildung 2.24 grafisch
dargestellt. Bei Uberschreitung (Severe Usage) ist die tatsdchliche Lebensdauer kiirzer als errech-
net. Wenn dieser Fall bei einer Komponente festgestellt wird, kann eine vorgezogene Inspektion
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durchgefiihrt und damit einem unerwarteten Ausfall vorgebeugt werden. Wird ein Bauteil weniger
beansprucht als angenommen (Mild Usage), so ist auch die nutzbare Lebensdauer entsprechend
langer. Auch das kann mit einem HUMS registriert werden. Das Bauteil kann dann auch nach Ende
der urspriinglich angenommenen Lebensdauer unter weiterer Beobachtung genutzt werden.

Tatsdchlich wurden viele Erwartungen erfiillt. Zakrajsek et al weisen auf einen Artikel von Heather
aus dem Jahr 2003, worin Erfahrungen aus der Nutzung des Smiths Aerospace HUMS présentiert
werden. Nach Heather zeigte sich die Aufzeichnung der Hubschraubernutzung sehr hilfreich fiir
Wartung und Lebensdauerabschitzungen. Durch frithzeitige Entdeckung von Schédden und darauf
folgendem Austausch betroffener Komponenten konnten Folgeschdden reduziert werden. Gleich-
zeitig konnte die Lebensdauer von Komponenten weiter ausgeschépft werden. Uberschreitungen
von Grenzlasten konnten gut erfasst und Probleme am Luftfahrzeug besser untersucht werden. Un-
geplante Wartungen wurden seltener, was Kostenersparnisse zur Folge hatte. Der Flottenzustand
konnte durch die Analyse der gesammelten Datenmenge verifiziert werden. Zakrajsek et al stellen
weiterhin verschiedene Studien vor, die neben der erh6hten Sicherheit vor unerwarteten Ausféllen
auch die wirtschaftlichen Vorteile aufzeigen.

Es wurden jedoch auch Schwierigkeiten im Einsatz oder bei der Einfiihrung von HUMS festgestellt.
Zakrajsek et al weisen auf eine Studie von Eurocopter (2001, heute Airbus Helicopters) hin, worin
Herausforderungen und Losungsansétze dargestellt werden. Die folgende Liste fasst die themati-
sierten Punkte zusammen.

1. Wartung

Zum Zeitpunkt der Untersuchung konnte der Wartungsaufwand nur begrenzt reduziert
und Inspektionsintervalle noch nicht verdndert werden. Der Grund dafiir war die unzu-
reichende Zuverléssigkeit der vorhandenen HUMS. Nicht alle Schdden konnten erfasst
und Lebensdauern nur ungenau vorhergesagt werden.

2. Schadenserkennung

Manche Schadensformen wurden nicht oder unzuverldssig erkannt. Insbesondere die
Uberwachung des Planetengetriebes wurde verbesserungswiirdig eingestuft.

3. Kosten
a) Operationelle Kosten zeigten sich hoher als erwartet. Da keine defektspezifischen Uber-
wachungsmethoden angewendet wurden, gestaltete sich die Entscheidungsfindung
basierend auf HUMS-Daten teilweise aufwendig.
b) Beschaffungskosten waren ebenfalls hoch. Griinde dafiir sind unter anderem fehlende
Standards und hohe Integritdtsanforderungen an das System. Aullerdem ist die Inte-
gration in ein analoges Avioniksystem sehr schwierig. Diese Griinde fithren dazu, dass

HUMS als Retrofit kaum eingebaut werden.

¢) Auch die Kosten fiir Kundensupport waren zundchst zu hoch, da HUMS sich noch im
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Reifungsprozess befanden, Schwellen fiir die {iberwachten Daten stdndig angepasst
werden mussten und die Betreiber fiir Schadensdiagnosen stets Hilfe brauchten.’

5Die Antwort auf dieses Problem ist die im weiter oben beschriebenen HUMS von Airbus Helicopters enthaltene
Software.
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In diesem Kapitel wird das Wissen ausgewertet, dass im zweiten Kapitel im Rahmen der Literatur-
recherche gesammelt wurde. Zunédchst wird das noch nicht ausgeschopfte Potential von HUMS
ermittelt. AnschlieBend werden die oben vorgestellten Zulassungsvorschriften der Behorden be-
wertet. Des Weiteren wird die Notwendigkeit von Usage Monitoring verdeutlicht und Schwichen
des nach aktuellem Stand umgesetzten Health Monitoring aufgezeigt. Zuletzt werden Strategien
zum Einsatz von HUMS vorgestellt und bewertet.

3.1. Potential von HUMS

Schon frithe Systeme brachten signifikante Sicherheitsvorteile mit sich. Es wurde bereits dargestellt,
dass bei einer Studie der CAA etwa 70% aller im Studienzeitraum aufgetretenen Komponentenver-
sagen durch die installierten HUMS friihzeitig detektiert werden konnten. CAP 753 bezieht sich auf
diese Studie und fordert daher eine Detektionsquote von 70%. Hohe Detektionsquoten bei HUMS
fithren zu hoherer Flugsicherheit, da ein groBerer Anteil der auftretenden Schiden friihzeitig noch
vor Ablauf eines Inspektionsintervalls entdeckt wird und damit ein Bauteilversagen im Betrieb
durch rechtzeitige Wartung verhindert werden kann.

Jdhrlich 2011-2015
Verluste Anzahl Reduktionspotential Anzahl Reduktionspotential
Todesopfer 22 11 112 53
Verletzte 33 15 164 77
Hubschrauber 21 10 103 48

Tabelle 3.1.: Verluste durch Komponentenversagen bei Hubschraubern und Reduktionspotential durch den
Einsatz von HUMS

Es soll hier nochmal auf die Untersuchung des JHSAT im Jahr 2000 verwiesen werden. Sie ergab,
dass 47% der durch Versagen mechanischer Komponenten ausgelésten Unfille durch ein HUMS
vorhergesagt und damit durch vorzeitige Wartung entsprechender Teile hédtten verhindert werden
konnen. Wendet man diesen Wert auf die Statistik der Jahre von 2011 bis 2015 aus Kapitel 2 an, so
erhélt man einen potentiellen Riickgang an Todesopfern, Verletzten und Verlusten von Hubschrau-
bern. In Tabelle 3.1 ist dargestellt, wie hoch die jdhrlichen Verluste und deren Reduktionspotential
sind, wenn HUMS flottenweit bei allen Hubschraubern eingesetzt wiirden. Im gesamten betrach-
teten Zeitraum wiirde die Zahl der Unfélle durch Komponentenversagen um oben genannte 47%
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reduziert werden. Fallende Unfallzahlen hitten fallende Opferzahlen zufolge. Damit wiirden von
2011 bis 2015 insgesamt 53 Menschen weniger sterben und 77 weniger verletzt.

Diese Statistiken basieren auf dem Stand der Technik von 2000. Dass bereits die ersten Genera-
tionen von HUMS einen derart positiven Effekt hatten, zeigt, dass sie Potential zur Verbesserung
der Flugsicherheit bei Hubschraubern innehaben. Unter der Annahme, dass durch fortgeschrit-
tene Sensor- und Analysetechnologien hohere Detektionsquoten und ein breiteres Spektrum an
feststellbaren Komponentenschidden méglich sind, ist das Reduktionspotential tatsdchlich noch
hoher als oben vorgestellt. Daher ist der Entwicklungsaufwand fiir HUMS nicht nur gerechtfertigt,
sondern notwendig, um langfristig die Sicherheit des Hubschrauberfluges zu maximieren.

Gleichzeitig gilt zu beachten, dass Komponentenversagen iiber alle in Kapitel 2 priasentierten Sta-
tistiken hinweg, also im Zeitraum 2000 bis 2015, etwa 20% bis 25% aller Hubschrauberabstiirze
verursachten. Sofern also in diesen Jahren MaBnahmen zur Verbesserung von Wartung, Inspektion
und Fertigung von Hubschraubern durchgefiihrt wurden, hatten sie innerhalb der betrachteten
15 Jahre keinen relevanten Einfluss auf die Flugsicherheit. Dies hingt unter anderem damit zu-
sammen, dass Verdnderungen nicht sofort und nicht umfassend implementiert werden kénnen
und ihr Einfluss auf die Flugsicherheit nicht immer quantifiziert werden kann. Die obige Statistik
in Tabelle 3.1 gilt nur, wenn alle Hubschrauber mit einem HUMS ausgestattet sind. Das bedeutet,
dass das gro3te Verbesserungspotential hinsichtlich Flugsicherheit nach aktuellem Stand nur bei
einem flottenweitem Einsatz von HUMS liegt. Das Ziel von Zulassungsbehodrden und Industrie
muss es daher sein, die Verbreitung und Weiterentwicklung von HUMS sowie deren flottenweite
Nutzung zu férdern. Durch den Einbau von HUMS bei Neuentwicklungen und der Nachriistung
bei Programmen mit langen Laufzeiten kann dieses Ziel erreicht werden. Erst dann wird das bereits
mit dem aktuellen Stand der Technik mogliche, oben beschriebene Potential zur Verringerung der
Absturz- und Opferzahlen und damit zur Erh6hung der Flugsicherheit genutzt.
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3.2. Technischer Stand der Zulassungsvoraussetzungen

Die Zulassungsbehorden orientieren sich bei der Formulierung der Voraussetzungen am Stand der
Technik vor der Jahrtausendwende. Dies ist sowohl an der vorausgesetzten Detektionsquote als
auch an der eingeschriankt geforderten Datenakquise erkennbar.

Detektionsquote

Die CAA hat fiir eine Zulassung eine Detektionsquote! von 70% der méglichen Schéden in den {iber-
wachten Komponenten vorausgesetzt. Dieser Wert entspricht der Detektionsquote von HUMS in
einer Studie der CAA in den 90er Jahren. [39] Obwohl zwischen der Studie und der Verdffentlichung
von CAP 753 mehr als 10 Jahre vergangen sind, wurde der damalige technische Stand vorausge-
setzt. Es wurde nicht beriicksichtigt, dass sowohl moderne Sensorik als auch weiterentwickelte
Methoden zur Auswertung der Daten bessere Ergebnisse liefern kénnen. Dadurch wird Entwick-
lern ein geringerer Impuls zur Verbesserung gesetzt und das Potential von HUMS zur Erh6hung
der Flugsicherheit wird nicht ausgeschopft.

Datenakquise

Die Zulassungsvorschriften fordern lediglich eine Datenaufnahme pro 25 Flugstunden und nur
in stationdren Flugzustdnden, wenn diese ldnger als 30 Minuten dauern. Zwar kann man mit Da-
tensets aus vergleichbaren Flugzustdnden den Zustand der tiberwachten Komponenten ermitteln,
eine tatsichliche Uberwachung der Nutzung (Usage Monitoring) wird damit jedoch nicht ermog-
licht. Wahrend mit dem derzeitigen Stand die Diagnose von Komponentenzustdnden moglich ist,
bleibt die Prognose iiber die Lebensdauer unmaglich. Dies kann nur durch Aufzeichnung der Da-
ten uiber die gesamte Flugzeit hinweg erfolgen. Der Hintergrund dafiir, dass die kontinuierliche
Uberwachung der Flugdaten nicht gefordert wird, ist die zu Beginn der Entwicklung von HUMS
noch sehr begrenzte Kapazitdt von mobilen Datenspeichern sowie die geringe Rechenleistung
der damaligen Computer, welche die Analyse groller Datenmengen erschwerte. Die Vorausset-
zungen in CS29.1465 wurden weitgehend aus der CAP753 iibernommen, welche auf der oben im
Abschnitt , Detektionsquote“ erwdhnten Studie basieren. [39, 40] Abbildung 3.1 zeigt die Preisent-
wicklung fiir Festplattenspeicher von 2000 bis 2016.2 1995, also zu den anfinglichen Zeiten der
HUMS-Entwicklung, hatte 1 Gi B Festplattenspeicher einen Gegenwert von 1120 $. Wahrend 2006
der Preis fiir 1 GiB Speicherplatz noch etwa 1 $ betrug, kostete er im Jahr 2015 0,022 $. Damit
reduzierten sich die Speicherkosten im Zeitraum von der Veroffentlichung erster Vorschriften bis

1 Anteil detektierter Defekte an allen auftretenden Defekten in den iiberwachten Komponenten

2Wwihrend die Preise bis 2010 stetig sinken, flacht die Kurve bis etwa 2013 ab. Dies ist auf die sogenannte Festplattenkrise
in Thailand im Jahr 2011 zuriickzufiihren. Bei einer Flut wurden Fabriken der Hersteller Western Digital und Seagate
beschédigt. Da in Thailand etwa die Hélfte aller Festplatten weltweit hergestellt werden, konnte durch die eingestellte
Produktion die Nachfrage nicht mehr gedeckt werden, wodurch die Preise von 2011 bis 2012 gestiegen sind. Erst mit
Wiederaufnahme der Produktion im Jahr 2012 konnte wieder in ausreichendem Make geliefert werden, was sich in
Preissenkungen ab 2013 zeigt. [44]
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in die jlingste Vergangenheit um 98%. [45] Gingige Speicherkarten kénnen heute mehrere 100 Gi B
speichern und erreichen Schreibgeschwindigkeiten von iiber 100 MiB in der Sekunde. [46]
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Abbildung 3.1.: Preisentwicklung fiir Festplattenspeicher von 1995 bis 2016 [45]

Folgendes Rechenbeispiel zeigt, dass mobiler Speicherplatz und -geschwindigkeit nach aktuellem
Stand keine Begrenzung mehr darstellen. Es wird davon ausgegangen, dass 20 Sensoren in einem
Hubschrauber Rohdaten im Integer-Format (2 Bytes pro Datenpunkt) mit einer Frequenz von
20 kHz aufnehmen und 5 weitere Sensoren mit einer Frequenz von 300 kHz. Diese Frequenzen
entsprechen dem oberen Ende von typischen Messbereichen fiir Vibration- und Akustikmessun-
gen bei HUMS. [35] Aullerdem werden 5 Dehnmessstreifen mit einer Signalfrequenz von 30 kHz
bertiicksichtigt.

2Bytes - 300 kHz -5+ 20kHz - 25 + 30 kHz - 5) MiB

Datenrate = =4,05 —— (3.1
1024 - 1024 s

Uber eine Flugdauer von 4 Stunden ergibt sich eine Datenmenge von etwa 58 GiB. Damit liegen
sowohl notige Schreibgeschwindigkeit als auch Speicherplatz unterhalb der technischen Gren-
zen. Die Aufnahme kompletter Fliige ist also durchaus moglich. Allerdings steigt der Aufwand der
Analyse mit grofleren Datenmengen, die in dem Umfang fiir effektives Health Monitoring nicht
zwingend notwendig sind. Fiir Usage Monitoring dagegen reicht es, die kompletten Flugdaten
lediglich fiir eine Auswahl von Sensoren zu betrachten. AuBerdem werden die hochfrequenten
Akustik-Sensoren nur fiir Health Monitoring benétigt, nicht fiir Usage Monitoring, wodurch die zu
analysierende Datenmenge reduziert werden kann. Dazu wird weiter unten eingegangen, wenn
verschieden Ansitze zum Entwurf eines HUMS erldutert werden.

Dass Datenakquisen auch gegenwértig immer noch selten durchgefiihrt werden, bringt Sicher-
heitsrisiken mit sich. Das geforderte maximale Intervall von 25 Flugstunden zwischen zwei Daten-
akquisen ist zu lang. Bei hochdynamischen Teilen pflanzen sich Schdden schnell fort. Von einem
Stadium, in dem ein Riss mit einem HUMS entdeckt werden kann, bis zum Versagen vergehen
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deutlich weniger Flugstunden. Ein Beispiel hierfiir ist beim Absturz der S-76 mit dem Kennzei-
chen G-BJVX zu finden. Ein Riss im Rotorblatt hat sich von einem noch keimhaften Riss zu einem
ausgewachsenen Riss tiber 50% des Blattumfangs in nur 24,4 Flugstunden entwickelt. Damit wé-
re es durchaus méglich, dass ein Bruch zwischen zwei HUMS-Analysen stattfinden kann. Da ein
Riss aullerdem erst ab einer bestimmten Grof3e detektierbar ist und schneller wichst je groler er
ist, muss ein deutlich kiirzeres Intervall zwischen zwei Datenakquisen bzw. -analysen angesetzt
werden. [47]
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Flugzustand Anteil (Design) Anteil (Messung) Relative Abweichung
Schwebeflug 4% 10% 150%
Horizontalflug < V), 42% 7% -500%
Horizontalflug bei V}, 5% 36% 600%
Steigflug 5% 9% 80%
Gieren bei kleinem Hangewinkel 0% 7% -
Normales Gieren 8% 18% 125%

Tabelle 3.2.: Fehleinschitzung des Flugspektrums im Design der AH-1W

3.3. Teilbereich Usage Monitoring

In diesem Abschnitt wird zunédchst die Notwendigkeit von UM im Hubschrauberflug dargestellt. An-
schliefend werden aus Unfallstatistiken und Ermiidungsuntersuchungen Ansétze hervorgebracht,
die effektives UM erméglichen.

3.3.1. Notwendigkeit von Usage Monitoring

Wie im Abschnitt 2.2.2 bereits dargestellt wurde, konnen statische bzw. Einzellasten zwar gut mo-
delliert werden, Lastspektren werden aufgrund verschiedener Faktoren jedoch sehr unrealistisch
abgeschitzt. Abbildung 2.17 zeigt, dass das tatsdchliche Flugspektrum eines Hubschraubers nicht
dem Designspektrum entspricht. In Tabelle 3.2 ist dargestellt, wie stark die Schidtzung vom realen
Spektrum abweicht. Es zeigt sich, dass die Fehleinschdtzungen hiufig um deutlich mehr als 100%
vom realen Anteil einer Flugphase am Gesamtspektrum abweichen. Durch eine andere Verteilung
der Flugphasen ergeben sich auch andere Lastspektren auf einzelne Bauteile. Die Anwendung
der linearen Schadensakkumulationshypothese wie beim (Enhanced-)Safe-Life-Prinzip wird unter
diesem Umstand keine realistische Lebensdauer fiir das betroffene Bauteil liefern.

Starke Abweichungen vom Designlastspektrum fithren dazu, dass die Komponenten des Hub-
schraubers eine andere Lebensdauer haben als erwartet. Es wurde darauf hingewiesen, dass bereits
eine Abweichung von +10% der durchschnittlichen Belastung eine Lebensdauerverdnderung von
76% veursachte. Obige Abweichungen liegen um eine Grollenordnung iiber 10%. Dadurch gibt es
zwei negative Effekte.

1. Zu schweres Design
Bauteile sind zu konservativ entworfen, wenn sie im Laufe ihrer Lebensdauer weniger belas-
tet werden als erwartet. Damit haben sie grofSere Querschnitte und sind schwerer. Nutzlast
und Reichweite sind reduziert.

2. Unerwartet friihe Ausfille

Sind die tatsdchlichen Belastungen hoher als in der Entwurfsphase angenommen, hat das
Bauteil auch eine kiirzere Lebensdauer. Bei derart starken Abweichungen wie in Tabelle
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3.2 ist der Einfluss auf die Lebensdauer sehr hoch. Im Schwebeflug, wo hohe Leistungen
notig sind und damit auch hohe Lasten auf Antriebskomponenten wirken, befindet sich das
betrachtete Hubschraubermodell AH-1W mehr als doppelt so lange wie erwartet.

Durch aktives Usage Monitoring werden tatsdchlich verbleibende Lebensdauern einzelner Kom-
ponenten bestimmt und Inspektionszeitrdume kdonnen angepasst werden. Aullerdem erhalten
Entwickler realistische Flugspektren und konnen darauf basierend ihren Entwurf besser an die
tatsdchlichen Anforderungen anpassen, anstatt weiterhin unrealistische Annahmen zu treffen.

Wie weiter oben bereits an einer Beispielrechnung vorgefiihrt wurde, ist Usage Monitoring mit den
heutigen Speichermdoglichkeiten nicht mehr unméglich. Die Anzahl der fiir Usage Monitoring not-
wendigen Sensoren ist geringer als fiir Health Monitoring. Wie bereits im Abschnitt 2.2.2 dargestellt
wurde, resultieren Unsicherheiten im Design hauptsichlich aus Ungewissheiten hinsichtlich zu
erwartender Lastspektren. Einzelne Lasten sind durch Versuche und Modelle der Finite Elemen-
te Methode (FEM) ermittelbar. Daher ist fiir Usage Monitoring eine kleine Auswahl an Sensoren
ausreichend, um das Lastspektrum einzelner Komponenten zu ermitteln und ausgehend davon
fiir alle Bauteile zu berechnen. Bei der Betrachtung von 5 dauerhaft aktiven Sensoren (Vibrati-
on und Dehnmessstreifen) mit einer durchschnittlichen Frequenz von 25 k H z reduziert sich die
anfallende Datenmenge bereits um ein Vielfaches im Vergleich zu obiger Rechnung 3.1.

2Bytes - 25kHz -5 b kiB

Datenrate = 2
1024 - 1024 S

(3.2)

Damit fallen fiir einen Flug mit einer Dauer von 4 Stunden 3,4 GiB an Daten an. Eine solche
reduzierte Datenmenge kann schneller analysiert und dauerhaft gespeichert werden. Selbst bei
einer durchschnittlichen téglichen Flugzeit von 7 Stunden ergeben sich jahrlich etwas mehr als
2 T'iB an Daten. Diese Datenmenge ist mit handelsiiblichen Festplatten aufzubewahren, womit
die Dokumentation des Verbrauchs der Lebensdauer der Hubschrauberkomponenten transparent
wird.

Die Nutzbarkeit von Dehnmessstreifen in HUMS wurde bereits konzeptionell erwiesen. [37] Sie
bringen fiir das Usage Monitoring einige Vorteile gegeniiber dem alleinigen Einsatz von Vibrations-
sensoren.

 Ermittlung tatséchlicher Lasten auf Bauteile
* Ermittlung tatsidchlicher Verformungen
e Damit verbunden: Eindeutige Bestimmung von Grenziiberschreitungen

Vor allem hochbelastete Teile wie Rotorkopf und -blédtter oder Wellen kénnen mit Dehnmesstrei-
fen direkt iiberwacht werden. Die Daten der Sensoren miissen dann per Drahtlosverbindung an
Empfianger weitergegeben werden. Damit werden Lasten und Verformungen gemessen, aus de-
nen mit einem Modell (bspw. FEM) die Lasten und Verformungen in anderen, nicht unmittelbar
beobachtbaren Teilen ermittelt werden konnen.
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3.3.2. Nutzungsindikatoren

Primére Nutzungsindikatoren fiir Komponenten sind deren Lastwechselzahlen und deren Ampli-
tuden. Diese kénnen mit Vibrations- und Akustiksensoren sowie Dehnmesstreifen erfasst werden
(Abschnitt 2.3.1). Allerdings gibt es weitere Indikatoren, mit denen die Analyse des Lebensdauer-
verbrauchs vereinfacht oder prizisiert werden kann.

Flugphasen und -zustidnde Durch Aufzeichnung verschiedener Zustinde des Hubschraubers
kann eine Modellbildung zum Lebensdauerverbrauch angestrebt werden. In Abbildung 2.11 im
Abschnitt 2.1.1 ist erkennbar, dass Unfélle durch PSF {iberdurchschnittlich oft im Reiseflug auftre-
ten. Wéahrend Unfélle durch andere Ursachen zu 33% im Reiseflug passieren, ereignen sich Unfille
durch PSF zu 43% im Reiseflug. Auch beim Abflug (7% gegeniiber 3%) und beim Anflug (9% ge-
geniiber 4%) sind PSF hiufiger als andere Unfallursachen vertreten. Das gehdufte Auftreten von
PSF in diesen Flugphasen zeigt, dass sich Schidden bei ihnen iiberproportional stirker ausbreiten
und zum Versagen fiihren als bei anderen Flugphasen wie zum Beispiel im Mandoverflug, wo das
Risiko des Mandvers andere Risiken itiberschattet. Gleichzeitig wurden im Abschnitt 2.2.4 verschie-
dene Flugzustdnde beschrieben, die unterschiedlichen Einfluss auf die Ermiidung verschiedener
Komponenten haben. Beide Recherchen zeigen, dass der Verlauf der Flugphasen und vor allem der
Flugzustdnde ein Indikator fiir den Schadensfortschritt in Bauteilen sind, also den Lebensdauer-
verbrauch angeben. Werden bei der Analyse die Sensordaten mit den Flugzustdnden abgeglichen,
so konnen verschiedenen Flugzustinden Lastspektren und Lebensdauerreduktionen zugeordnet
werden. Es ist also ein Modell denkbar, dass bei Eingabe des Verlaufs der Flugzustédnde eines Fluges
ausgibt, wie viel Lebensdauer in diesem Flug verbraucht wurde.

Steuereingaben Im Abschnitt 2.2.2 wurde darauf verwiesen, dass das Steuerverhalten unter-
schiedlicher Piloten einen grollen Einfluss auf Betriebslasten hat. Tabelle 3.3 zeigt, um wie viel
die Lasten bei verschiedenen Piloten variieren kénnen. Die Lasten konnen bei grobem Steuerver-
halten 3,3-mal so stark schwanken wie bei sanftem Steuerverhalten. Es wurde im Abschnitt 2.2.2
auch darauf verwiesen, dass unerwartet hohe Betriebslasten (wozu die Unvorhersehbarkeit des
Pilotenverhaltens gehort) die Lebensdauer von Bauteilen um 75% verkiirzen kénnen.

Pilot Lastvariation Vergleich

1 193%
2 730% 3,8-fache Variation

Tabelle 3.3.: Einfluss von Steuerverhalten auf Lastvariationen

Damit sind Steuereingaben ein wichtiger Indikator fiir die Beanspruchung und den Lebensdauer-
verbrauch von Hubschrauberkomponenten. Steuereingaben kénnen in einem Modell wie im obi-
gen Paragraph genutzt werden. Mit dem Verlauf der Steuereingaben als zusitzlichen Einflussfaktor
kann die Reduktion der Lebensdauer in verschiedenen Flugphasen genauer ermittelt werden.
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Operationelle und
> Umgebungsmess- —
systeme

Belastungsmodell fiir
zukiinftige Voraussagen

| Zustandsiiberwachung Zustandsmodell der
der Struktur Struktur

4

Abbildung 3.2.: Prozess zur Lebensdauerprognose mit physikalischem Modell unter Nutzung der Uberwa-
chungsdaten (in Anlehnung an Farrar und Lieven [48])
Gelb: Datenbasierte Betrachtungen; Blau: Physikalische Betrachungen

3.3.3. Schadensprognose durch Modellnutzung

Wie im vorherigen Abschnitt bereits erwdhnt wurde, konnen HUMS-Daten genutzt werden, um
die Schadensentwicklung und verbleibende Lebensdauer von Bauteilen abzuschitzen. Einen Pro-
zess zur Anwendung eines physikalischen Modells basierend auf Daten der Uberwachungssysteme
haben Farrar und Lieven [48] entworfen, welches in Abbildung 3.2 dargestellt ist. Basierend auf
Daten aus Entwurf, Versuchen, Wartung und Feedback der Besatzung wird ein grundlegendes Phy-
sikmodell zur Simulation der Belastungen entworfen. Unter Nutzung der Daten von Zustandsiiber-
wachung (HUMS) und anderen Messsystemen werden Modelle fiir zukiinftige Belastungen sowie
dem Zustand der Struktur gebildet. Zusétzlich wird mit den Daten des HUMS das Physikmodell
aktualisiert. Alle Ergebnisse werden in ein Prognosemodell zusammengefiihrt, womit abgeschétzt
werden kann, wann eine Wartung féllig ist und wie lange die verbleibende nutzbare Lebensdauer
eines Bauteils ist.

Der Vorteil eines solchen Modells ist der reduzierte Aufwand zur Berechnung der verbleibenden
Lebensdauer fiir verschiedene Bauteile. Damit miissen der Zustand und die Nutzung der Hub-
schrauberkomponenten nicht dauerhaft mit allen Sensoren {iberwacht werden. Die anfallenden
Datenmengen werden reduziert, wenn lediglich Flugzusténde in die Simulation eingegeben wer-
den, welche den Belastungsverlauf und die verbleibende Lebensdauer auf Basis der bisherigen
Datenlage berechnet. Zur Aktualisierung des Physikmodells muss der Zustand der Komponenten
in bestimmten Zeitintervallen durch das HUMS erfasst werden. Diese Vorgehensweise wird im
Abschnitt 3.5.2 genauer beschrieben.
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Nachteilig ist, dass der Aufbau eines Modells langwierige Versuche und Optimierungsschleifen
benotigt. Aulerdem sind die Ergebnisse durch Diskretisierung und Zusammenfassung der Flug-
zustdnde und ihrer einzelnen Lastspektren ungenau. Dies wird bei der totalen Uberwachung um-
gangen, welche im Abschnitt 3.5.1 erldutert wird. Ein Modell wie in Abbildung 3.2 kann allerdings
auch die totale Uberwachung unterstiitzen und prézisere Ergebnisse bei der Berechnung der ver-
bleibenden Lebensdauer ausgeben.
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Komponente Anteile als Unfallursache Uberwacht
Getriebe (Zahnréder, Lager, Wellen) 33% ja

Heckrotor 24% indirekt
Hauptrotor 13% nur Unwuchten
Steuerung 9% nein
Heckausleger 5% nein

Tabelle 3.4.: Relevanz verschiedener Komponenten als Unfallursache und deren Uberwachung nach aktuel-
lem Stand

3.4. Schwachen im Health Monitoring

Neben dem fehlenden Usage Monitoring existieren bei gegenwirtig vorausgesetzten und angewen-
deten HUMS auch Schwiéchen hinsichtlich Health Monitoring. Dazu gehéren neben dem Umfang
der iiberwachten Komponenten auch begrenzte Uberwachungsmethoden und Aspekte im War-
nungsmanagement, die im folgenden diskutiert werden.

3.4.1. Uberwachte Komponenten

Sowohl die CAA als auch die EASA fordern die Uberwachung der Vibrationen in dynamischen
Komponenten. Diese beinhalten hauptsdchlich Antriebskomponenten wie Triebwerk, Getriebe
und Rotoren sowie deren Verbindungswellen und Lager. Allerdings werden nicht alle Komponen-
ten tiberwacht. Tabelle 3.4 zeigt basierend auf der Analyse von Davies et al sowie Campbell 2.2.3,
welche Komponenten bei einem Ausfall durch Ermiidung besonders hiufig zu einem Absturz ge-
fithrt haben und ob sie durch gegenwirtige HUMS tiberwacht werden.

Es wird klar, dass der grof$te Anteil der Abstiirze auf Ermiidungsversagen im Getriebe und darauf
folgend auf Heck- und Hauptrotor zuriickzufiihren sind. Diese drei Komponenten machen zusam-
men bis zu 70% aller Ermiidungsversagen aus, die zu einem Absturz fithren. Die Rotoren selbst
werden vom HUMS nur indirekt durch Analyse der Wellenunwucht erreicht. Da somit ein Teil der
Defekte am Rotor entdeckt werden kénnen, ist die Detektionsreichweite® des HUMS groRer als
die 33% vom Getriebe. In der gleichen Groéf3enordnung befinden sich die bereits zuvor ermittelten
47% der IHSAT-Analyse.4 Die Rotoren (bzw. der Rotorkopf sowie die Blétter) konnen im Gegensatz
zum Getriebe und den Wellen nur durch Einsatz von Sensoren mit drahtloser Dateniibertragung
tiberwacht werden, welche sich bisher nicht im Einsatz befinden.

3Der Umfang der Bauteile, an denen das HUMS einen Defekt erkennen kann
4Es konnen laut JHSAT bis zu 47% aller Unfille durch Komponentenversagen durch den Einsatz von HUMS mit dem
technischen Stand von 2000 verhindert werden.
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Detektionsreichweite

= Aktuell = Inkl. Drahtlossensoren
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Abbildung 3.3.: Detektionsreichweite nach aktuellem Stand im Vergleich zu erweiterter Uberwachung mit
Drahtlos-Sensoren

In Abbildung 3.3 ist grafisch der Vergleich zwischen der Detektionsreichweite nach aktuellem Stand
und der moglichen Detektionsreichweite unter Nutzung von Drahtlos-Sensoren zur zusétzlichen
Uberwachung der drehenden Teile von Rotoren dargestellt. Durch Hinzufiigen von dieser Techno-
logie zu bestehenden HUMS-Prinzipien kann die Reichweite also um 50% gesteigert werden.

3.4.2. Uberwachungsmethoden

Die aktuelle Generation HUMS iiberwacht wie bereits die ersten Entwicklungen hauptsichlich
die Vibrationen, die in den beobachteten Komponenten entstehen. Auch wenn sich hierdurch ein
Grof3teil moglicher Versagensarten abdecken ldsst, kann durch zusatzliche Nutzung einer alterna-
tiven Sensortechnik ein grof3er Fortschritt erzielt werden.

Wéhrend mit den herkdmmlichen Vibrationssensoren und Spandetektoren nur Schdden an Ober-
flichen wie Risse und Abplatzungen registriert werden konnen, ermdglicht die Nutzung von akus-
tischen Sensoren auch die Detektion von Schdden im Inneren des Materials. Ein Riss im Mate-
rialinneren einer Komponente des Planetengetriebes fiihrte 2016 zum Absturz der Super Puma
LN-OJF mit 13 Todesopfern. Ebenso fiihrten Risse in Bauteilen des Planetengetriebes zum Absturz
der Super Puma G-REDL im Jahr 2009 mit 16 Todesopfern. In den Berichten beider Vorfélle wird
darauf hingewiesen, dass das installierte HUMS nicht in der Lage war, innere Risse sowie Schiden
im Planetengetriebe prizise vorherzusagen. Nachrechnungen zeigten, dass das Design der versa-
genden Komponenten den Anforderungen und Vorschriften entsprach. [49, 50] Health Monitoring
muss als insbesondere im Hinblick auf Planetengetriebe verbessert werden.

Dies kann durch Nutzung von akustischen Sensoren erreicht werden. Sie weisen die folgenden
Vorteile auf:

* Detektion von Rissen auf und unterhalb der Oberfldache
¢ Im Vergleich zu anderen Techniken deutlich frithere Detektion von Rissen
¢ Ermittlung der Risswachstumsgeschwindigkeit
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¢ Detektion von Schidden an Bauteilen ohne unmittelbaren Kontakt zum Sensor
* Herausfiltern von Umgebungsgerduschen zur Erh6hung der SNR

Insbesondere die Detektion von Rissen unterhalb der Oberfldache ist ein wichtiger Aspekt. Diese
sind gefdhrlich, da sie bei Inspektionen kaum entdeckt werden konnen. Um sie zu entdecken miiss-
ten zerstorungsfreie Priifverfahren angewendet werden, die auch Informationen iiber das Materia-
linnere geben. Dazu geh6ren neben vergleichsweise einfacheren Varianten wie Ultraschall- und
Wirbelstrompriifung auch sehr aufwendige Verfahren wie eine Computertomographie. Dennoch
sind alle diese Verfahren zeitaufwendig und komplex, da nicht nur das Priifverfahren sondern auch
De- und Wiedermontage des Getriebes Ressourcen bindet. Durch ein HUMS mit Akustiksensoren
kann dieses Problem umgangen werden.

Zusitzlich sollten nicht nur fiir UM, sondern auch fiir HM, Flugzustinde und Steuereingaben
tiberwacht werden. Tabelle 4.4 zeigt, welche Untergruppen der beiden Indikatoren relevant sind.
Beides sind mehrdimensionale Faktoren, bei denen eine Uberschreitung zuldssiger Werte im Flug
praktisch nicht ausgeschlossen werden kann. Solche Uberschreitungen fithren zu Uberlasten und
bringen Schdden in Komponenten ein. Das reduziert die Betriebsfestigkeit der Bauteile. Sie miis-
sen registriert und die Restfestigkeit berechnet werden, womit die Flugtauglichkeit eines Bauteils
bestimmt wird.

3.4.3. Warnungsmanagement

Das Warnungsmanagement nach aktuellen Vorschriften zielt hauptsédchlich darauf ab, die Arbeits-
last der Piloten nicht zu erhdhen und stattdessen nur das Wartungspersonal auf festgestellte De-
fekte hinzuweisen. Auch wenn die Arbeitslast der Piloten stets zu reduzieren ist, ergibt sich aus
diesem Prinzip der Nachteil, dass Warnungen zu spét ausgegeben werden. Dadurch kann es zum
unerwarteten Versagen im Betrieb kommen, was die Flugsicherheit beeintrachtigt. Dieser Nachteil
wird im Folgenden detailliert erklért.

Registriert das HUMS einen Defekt, so kann er erst nach der Ubermittlung der Daten an die Bo-
denstation und der darauf folgenden Analyse erkannt werden. Wie im Abschnitt 2.2.2 zum Thema
Unsicherheiten im Design bereits dargestellt wurde, ist die Lebensdauer eines Bauteils bei Auftre-
ten eines Defekts verkiirzt und die lange, sichere Lebensdauer bei Auslegung nach dem Safe-Life-
Prinzip ist nicht mehr giiltig. Ein Beispiel ist in der Abbildung 3.4 zu sehen. Bei einem Pitch Link
reduzierte sich die Lebensdauer von 1000 auf 13 Flugstunden, nachdem sich ein detektierbarer
Riss ausgebildet hatte. Hinzu kommt, dass die Steuercharakteristiken unterschiedlicher Piloten
einen Einfluss von bis zu 75% auf die Lebensdauer von Komponenten haben. Im schlechtesten Fall
hétte ein solcher beschéddigter Pitch Link weniger als 4 Flugstunden bis zum Versagen, nachdem
der Defekt vom System registriert wurde. Es ist unwahrscheinlich, dass innerhalb dieser kurzen
Zeit alle HUMS-Prozesse (Dateniibermittlung und -analyse) durchgefiihrt werden und eine War-
tungsmafinahme ergriffen wird - insbesondere weil aktuelle Vorschriften zwischen zwei Analysen
bis zu 25 Stunden Flugzeit erlauben.

Stattdessen sollte der Pilot schon im Flug vom System gewarnt werden, sobald ein Defekt regis-
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max. Damage-Tolerance-
Lebensdauer nach
Rissentdeckung: 13 FH

min. verbleibende Piloteneinfluss auf
Lebensdauer: 3,25 FH Lebensdauer: bis zu 75%

Abbildung 3.4.: Einfliisse von Rissen und Piloteneingaben auf die Bauteillebensdauer am Beispiel eines
Pitch-Links

triert wurde. Nach der Warnung muss er schnellstmdoglich die Landung einleiten und unmittelbar
eine Inspektion anfordern. Hierfiir muss das HUMS allerdings auch zu einer Echtzeit-Analyse der
gesammelten Daten fdhig sein.

Bei Cockpitwarnungen ist es noch wichtiger als bei der Ausgabe von Warnungen an der Bodensta-
tion, dass Fehlwarnungen weitestgehend vermieden werden. Sie erh6hen die Arbeitsbelastung der
Piloten und erfordern schnelle MaBnahmen, welche die Risikobereitschaft der Piloten erh6hen
und zu Fehlern verleiten kénnen. Ist eine Quote von 5% Fehlwarnungen unter allen Warnungen bei
Bodenstationen erlaubt, darf die Quote bei Cockpitwarnungen daher 1% nicht tiberschreiten.
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Totale Uberwachung Partielle Uberwachung
Vorteile + Alle Daten verfiigbar + Geringerer Speicheraufwand
+ Mehr Schadensfille detektierbar + Analyse einfacher
+ Nutzung aller Komponenten kom- + Auch mit kleinem Datensatz bereits
plett dokumentiert grof3e Erfolge moglich

+ Speicherplatz und Rechenleistung
zukiinftig immer glinstiger

Nachteile - GréBerer Speicheraufwand - Weniger Schadensfélle detektierbar
- Analyse aufwendiger - Unsicherheit durch Modellnutzung
in Lebensdauerberechnung
- Zusitzlicher Aufwand durch Modell-
bildung

Tabelle 3.5.: Vergleich der Strategien zum Einsatz von HUMS

3.5. Strategien zum Einsatz von HUMS

Ausgehend von den bisherigen Erkenntnissen lassen sich zwei grundsitzliche Strategien fiir den
Einsatz eines HUMS definieren. Diese werden im Folgenden beschrieben und anschlief$end mit-
einander verglichen. Dabei wird das HUMS aufgeteilt in seine beiden Funktionen HM und UM
und hauptséchlich die zeitliche Begrenzung und der Umfang der Uberwachung betrachtet. Fiir alle
Strategien wird vorausgesetzt, dass neben den Sensordaten (Vibration, Akustik, Spandetektoren
etc.) auch die Flugzustdnde und Steuereingaben aufgezeichnet werden. Tabelle 3.5 vergleicht die
beiden Strategien hinsichtlich ihrer Vor- und Nachteile. Die beiden dargestellten Strategien sind
Extremfille, welche die entgegengesetzten Enden des Spektrums an mdoglichen Einsatzstrategien
darstellen. Fiir beide Strategien ist die Nutzung des im Abschnitt 3.3.3 beschriebenen Prozesses
moglich.

3.5.1. Totale Uberwachung

Bei der totalen Uberwachung fiir HM und UM werden die Sensoren aktiviert, sobald die Triebwerke
angelassen werden®, und erst dann abgeschaltet, wenn der Hubschrauber wieder am Boden ist
und alle beweglichen Teile stillstehen®. Dazwischen werden alle Sensordaten durchgehend aufge-
zeichnet und ausgewertet.

Somit wird die gesamte Nutzungshistorie aller {iberwachten Bauteile aufgezeichnet, woraus der
Verbrauch und der verbleibende Teil der Lebensdauer ermittelt wird. Die Aufgabe des Usage Mo-
nitoring ist erfiillt. Gleichzeitig wird das dynamische Verhalten aller Bauteile iiber den gesamten
Nutzungszeitraum hinweg, also in jedem Flugzustand, aufgezeichnet. Es kénnen also Uberschrei-
tungen und Entwicklungen von Sensorwerten, die auf Defekte hinweisen, im gesamten Nutzungs-

Salso der Schalter fiir die Triebwerke umgelegt wird
6 die Triebwerksdrehzahl also gleich null ist
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spektrum erkannt werden. Darunter sind auch Uberschreitungen, die sich bei geringer Belastung
in stationédren Flugzustdnden nicht zeigen, aber zu verdnderten Signalen in hochbelasteten Flugzu-
stinden und Transitionsphasen fiihren.” Unter Nutzung von Modellen wie in Abbildung 3.2 kann
die Prognose der verbleibenden Lebensdauer priziser durchgefiihrt werden.

Allerdings féllt bei dieser Methode die grof$te Datenmenge an, womit der Aufwand fiir Speicherung
und Analyse wéchst. Auf der anderen Seite jedoch sind Speicherplatz und Rechenleistung immer
giinstiger und in gro8erem Umfang verfiigbar, weshalb dieser Nachteil immer mehr an Bedeutung
verlieren wird.

3.5.2. Partielle Uberwachung

Bei dieser Strategie gibt es keine komplette Uberwachung. Es werden nur die stationéren Zustinde
fir HM ausgewertet sowie ein Teil der installierten Sensoren dauerhaft fiir UM betrieben. Der
Hauptvorteil ist die reduzierte Datenmenge. Damit wird die Analyse und Aufbewahrung der Daten
einfacher.

Fiir UM wird lediglich eine Auswahl der installierten Sensoren dauerhaft betrachtet. Diese Sen-
soren sammeln ihre Daten vom Anlassen der Triebwerke bis zum absoluten Stillstand. Die Zahl
und Platzierung dieser Sensoren muss hierfiir so gewéhlt werden, dass anhand ihrer Ausgabeda-
ten auf die Nutzungsdaten des Gesamtsystems geschlossen werden kann. Dafiir ist ein Modell
notwendig, worin das System prizise abgebildet wird und welches basierend auf der Eingabe
der Sensordaten des UM-Systems den Lebensdauerverbrauch aller Komponenten (inkl. der nicht
direkt beobachteten) berechnet sowie deren verbleibende Lebensdauer angibt. Auch wenn der an-
fanglich gesammelte Datensatz kleiner und damit leichter zu handhaben ist, benétigt der Aufbau
eines solchen Modells zusitzliche Ressourcen (Zeit, Rechenleistung) und bringt Unsicherheiten in
die Lebensdauerberechnung.

Fiir das HM werden zwar die Daten aller Sensoren aufgezeichnet, jedoch nur in stationédren Flugzu-
stdnden. Dieses Prinzip entspricht also den derzeitigen Vorschriften. NaturgemiQ sind die Daten
nicht vollstindig, sodass die Vorteile der totalen Uberwachung wegfallen. Schiden, die nur unter
bestimmten Belastungszustdnden bemerkbar sind, werden auf diese Weise nicht erkannt. Aller-
dings kann auch mit partieller Uberwachung ein groBer Teil der Defekte in Hubschrauberkompo-
nenten entdeckt werden, wie in vorherigen Abschnitten gezeigt wurde.

“Beispiel: Ein vorhandener Riss reduziert den belasteten Querschnitt, wodurch sich das Bauteil bei Belastung weiter
elastisch und plastisch verformt. H6here Belastungen fiihren so zu h6heren Ausschldgen, was hohere Vibrationsam-
plituden zufolge hat. Unter Umstinden kann dieser Riss nur durch Uberwachung bei hoher Belastung rechtzeitig
erkannt werden.
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Dieses Kapitel baut auf dem Wissen der vorherigen Kapitel auf. Es werden Anforderungen an
HUMS formuliert, bei deren Erfiillung die Flugsicherheit von Hubschraubern erhéht wird. Zu-
nédchst wird das ideale HUMS beschrieben, das absolute Sicherheit vor Komponentenversagen
im Flug erméglicht. AnschlieRend werden allgemeine Anforderungen an HUMS gestellt, welche
unabhingig von den Teilfunktionen zur Zustands- und Nutzungsiiberwachung sind. Zuletzt wird
das HUMS aufgeteilt in ein HM und ein UM, um fiir beide Teilsysteme getrennt Anforderungen zu
beschreiben. Dabei wird als Strategie die im Abschnitt 3.5.1 beschriebene , Totale Uberwachung*
gewdhlt. Die Strukturierung sowie vereinzelte Anforderungen sind an die zum Zeitpunkt der Bear-
beitung dieser Masterthesis giiltigen Vorschriften CAP753 und CS29.1465 angelehnt. [39, 40] Diese
werden entsprechend mit Bemerkungen versehen.

4.1. Definition des Ildealzustands

In diesem Abschnitt wird ein ideales HUMS bestehend aus einem HM- und einem UM-System
beschrieben. Diese theoretische HUMS bietet allumfassende Uberwachung und Vorbeugung, so-
dass keine Systemkomponenten im Flug versagen und damit keine Unfélle aus diesem Grund
passieren.

Das ideale HUMS ist, wie die Benennung ausdriickt, nicht realistisch, sondern soll eine Referenz

bieten. Das Ziel der in den ndchsten Abschnitten formulierten Anforderungen ist es, diesem Ideal
so nahe zu kommen wie méglich, ohne ungerechtfertigten Aufwand zu betreiben.

4.1.1. Ideales Health Monitoring System

Das ideale HM-System detektiert 100% aller Schdden im Gesamtsystem Hubschrauber. Es erfiillt
die im Folgenden aufgelisteten Voraussetzungen.

a) Das System tiberwacht alle im Hubschrauber vorhandenen Bauteile und erkennt somit, an
welchem sich ein Schaden bildet.

b) Schadensbildung ist immer durch das System erkennbar. Das hei3t, ein Schaden wird regis-
triert, sobald er erscheint.
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¢) Jede bekannte Form der Schadensbildung ist erkennbar.

d) Der Belastungsverlauf an kritischen Stellen ist fiir jedes Bauteil exakt abbildbar. Damit wer-
den Uberschreitungen von Betriebsgrenzen aufgezeichnet. Solche Uberschreitungen redu-
zieren die Lebensdauer.

e) Schiden werden immer friihzeitig erkannt. Friihzeitig bedeutet in diesem Zusammenhang,
dass der Schaden vor einem Bauteilversagen entdeckt wird und dass sich vor dem Zeitpunkt
der Schadensdetektion keine Folgeschdden gebildet haben.

4.1.2. Ideales Usage Monitoring System

Das ideale UM-System dokumentiert die gesamte Nutzung aller Bauteile. Es erfiillt folgende Vor-
aussetzungen.
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a) Die Nutzung (Lastwechselzahlen und Amplituden) aller Bauteile wird tiberwacht und doku-
mentiert. Daraus ist der Lebensdauerverbrauch fiir jedes Bauteil ermittelbar.

b) Die Nutzungsdaten werden iiber die gesamte Nutzungsdauer jedes Bauteils gesammelt und
in die Analyse der Lebensdauer mit einbezogen. Damit ist auch die gesamte Nutzungsdauer
eines Bauteils abbildbar.

¢) Aus den obigen Daten soll die verbleibende Lebensdauer fiir jedes Bauteil exakt berechnet
werden.
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4.2. Allgemeine Anforderungen

Allgemeine Anforderungen

In diesem Abschnitt werden generelle Anforderungen an HUMS gestellt. Diese gelten iibergreifend
fiir das Gesamtsystem und beziehen sich nicht nur auf HM oder UM.

4.2.1. Zulassung

Hier werden Anforderungen hinsichtlich der Zulassung von HUMS beschrieben. Diese betreffen
nicht die eigentlichen Funktionen, sondern richten sich an Behorden.

a)

b)

HUMS sollen fiir die Zulassung von Hubschraubern serienmiRig eingebaut werden. Das
bedeutet, neu zugelassene Hubschraubertypen sollen grundsitzlich mit einem HUMS aus-
gestattet werden. Dessen Nutzung soll in die operationellen Prozeduren eingeschlossen wer-
den.

Zwischen unterschiedlichen Behorden auf nationaler und internationaler Ebene sollen Min-
destvoraussetzungen vereinbart werden, die in allen Vorschriften einheitlich sind.

4.2.2. Nutzerfreundlichkeit

Das HUMS soll in der Nutzung keinen unnétigen Aufwand fiir Besatzung und Bodenpersonal
verursachen. Dafiir sollen folgende Anforderungen erfiillt werden.

a)

b)

c)

d

e)

Der Datentransfer vom Hubschrauber zur Bodenstation soll nach der Landung des Hub-
schraubers mit einer Speicherkarte erfolgen. Diese Karte soll COTS-Ware sein und mit han-
delsiiblichen Lesegeriten nutzbar sein. Diese Anforderung basiert auf CAP753.

Auf dieser Speicherkarte sollen nicht nur HUMS-Daten, sondern auch andere operationelle
Daten transferiert werden, die vom Betreiber des Hubschraubers genutzt werden. Die Karte
soll eine gemeinsame Schnittstelle fiir verschiedene Datenformate bieten.

Die Karte soll Daten von mindestens 30 Flugstunden speichern konnen. Wird die Kapazitit
der Speicherkarte ausgeschopft, werden die jeweils dltesten Daten {iberspielt. So wird ga-
rantiert, dass stets die aktuellsten HUMS-Daten verfiigbar sind. Dies wird auch in aktuellen
HUMS umgesetzt.

Die Speicherkarte soll nicht vom Piloten, sondern durch das Bodenpersonal vor dem Flug
im Hubschrauber platziert und nach der Landung entnommen werden.

Die Bodenstation soll mit dem Einfiihren der Speicherkarte automatisch die Daten speichern
und analysieren, ohne weitere Befehle des Nutzers zu erwarten.
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f) Dem Wartungspersonal soll von der Bodenstation nur das Ergebnis der Analyse bereitgestellt
werden. Nur Experten sollen Zugriff auf die Rohdaten haben.

g) Die Ergebnisse der Analyse sowie die Rohdaten sollen bei Bedarf an den Original Equipment
Manufacturer (OEM) des HUMS uibermittelt werden konnen. Dazu miissen sie sicher aufbe-
wahrt werden. Ein Bedarf kann zum Beispiel bei der Analyse eines Flugunfalls entstehen.

4.2.3. Sicherheit der HUMS-Daten

Die durch das HUMS gewonnenen Daten miissen zuverldssig sein und vor Verlust oder Manipula-
tion geschiitzt werden. Dies wird durch die Erfiillung folgender Anforderungen gewihrleistet.
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a) Die vom HUMS gesammelten Daten miissen im Cockpit Voice and Flight Data Recorder
(CVFDR) gespeichert werden, um Redundanz zur oben genannten Speicherkarte zu schaf-
fen. Dadurch sind sie im Falle eines Absturzes geschiitzt und stehen fiir eine nachtragliche
Analyse zur Verfiigung. Im CVFDR sollen die HUMS-Daten der letzten 30 Minuten in einer
Endlosschleife gespeichert werden.

b) Die Sensoren miissen redundant sein. Jeder gemessene Indikator soll von zwei Sensoren
gleichzeitig aufgenommen werden. Dadurch kann die Mess- und Wiederholgenauigkeit der
Sensoren kontrolliert sowie Sensorfehler festgestellt werden.

c) Beim Kopieren der Daten diirfen keine Pakete verlorengehen. Die Ubertragungsquote muss
stets 100% betragen. Dies kann beispielsweise durch Nutzung von Priifbits erfolgen.

d) Die Bodenstation darf nicht durch Netzwerkattacken beschidigt werden. Die HUMS-Daten
sollen nicht manipulierbar sein.
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4.3. Spezielle Anforderungen hinsichtlich Health Monitoring

In diesem Abschnitt werden die Anforderungen an die HM-Funktionen des HUMS beschrieben.
Ihr Ziel ist die frithzeitige Feststellung von Schéden in Bauteilen durch Zustandsiiberwachung, um
ein Versagen im Betrieb sowie Folgeschdden durch Stérung anderer Komponenten vorzubeugen.

4.3.1. Umfang liberwachter Komponenten

Ein HUMS muss prinzipiell alle Komponenten iiberwachen, die Teil eines nicht-redundanten Last-
pfades oder anderweitig sicherheitsrelevant sind. Sie werden in Tabelle 4.1 aufgelistet. Dazu geho-
ren alle Baugruppen im Antriebsstrang von den Triebwerken bis zum Haupt- und Heckrotor sowie
Hilfsaggregate. Auch der Heckausleger sowie Lagerungen fiir Triebwerke und Getriebe sind nicht
redundant und daher besonders sicherheitskritisch.

Baugruppe Komponenten in CAP753 oder CS29.1465 enthalten
Haupt- und Wellen ja
Heckrotorgetriebe Zahnrader ja
Lager ja
Gehduse nein
Olpumpen ja
Olkiihlaggregat ja
Rotoren Rotorblétter nein
Rotorkopf nein
Steuerstangen nein
Triebwerke Wellen ja
Lager ja
Struktur Verbindung Heckausleger/Rumpf nein
Triebwerkslagerung nein
Getriebelagerung nein

Tabelle 4.1.: Zu iiberwachende Komponenten

4.3.2. Uberwachungsmethoden

Das HUMS soll den Zustand der verschiedenen Bauteile mit angepasster Sensorik iiberwachen.
Diese sind im Folgenden aufgelistet.

a) Vibrationssensoren sollen Bauteile {iberwachen, die iiber Lager eine Verbindung zur Struktur
besitzen. Dazu gehoren Getriebe und deren Inneres sowie Strukturbauteile. Mit ihnen sind
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b)

c)

d)

Oberflachenschidden zu ermitteln. Vibrationssensoren werden bereits in den vorgestellten
Vorschriften (CAP753 und CS29.1465) gefordert.

Akustische Sensoren sollen die Vibrationssensoren unterstiitzen und zusatzlich die Detekti-
on von Schdden unterhalb von Bauteiloberfldchen auffinden, welche keine Verdnderungen
in Vibrationen hervorrufen.

Dehnmessstreifen sollen an Rotoren und Steuerstangen montiert werden und deren Belas-
tungsverlauf an kritischen Stellen aufnehmen.

Spandetektoren werden bereits hdufig in Hubschraubern benutzt. Sie sollen das ausflieSen-
de Ol verschiedener Getriebestufen untersuchen. Fiir das Ol der freidrehenden Wellen der
Triebwerke, der Zwischenstufen und der Planetenstufen soll jeweils ein Detektor eingebaut
werden.

4.3.3. Datenakquise

Um eine aussagekriftige und zuverldssige Analyse zu ermdoglichen, muss die Datenakquise den
folgenden Anforderungen entsprechen.

a) Alle Sensoren sollten vom Anlassen der Triebwerke bis zum kompletten Stillstand nach dem

Abschalten der Triebwerke Daten aufnehmen, welche auf der Karte gespeichert werden.

b) Neben den Daten der Vibrations-, Akustik- und Spandetektoren sowie Dehnmessstreifen

sollen auch der Flugzustand und die Steuereingaben des Piloten durch entsprechende Ein-
heiten aufgezeichnet werden.

4.3.4. Datenanalyse

Die gesammelten Daten miissen analysiert werden, um Schidden in Komponenten feststellen zu
konnen. Damit dieser Zweck erfiillt werden kann, muss die Analyse folgenden Anforderungen
gerecht werden.

a) Essollen alle aufgenommenen HUMS-Daten analysiert werden.

b) Es miissen Verdnderungen und Trends in den Sensordaten erkannt werden, um Rissausbrei-

tungsgeschwindigkeiten festzustellen. Daraus kann ein Versagenszeitpunkt fiir die jeweilige
Komponente abgeschitzt werden. Dies wird bereits in Zulassungsvorschriften fiir HUMS
vorausgesetzt.

¢) Die ermittelte Schadensausbreitungsgeschwindigkeit soll mit dem Flugzustand abgeglichen
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ausbreitet.

d) Zwischen zwei Analysen der HM-Daten diirfen nicht mehr als 10 Flugstunden vergehen.

Wihrend die bisher genannten Analysen an der Bodenstation durchzufiihren sind, sollen die Zu-
standsindikatoren folgender Komponenten an Bord und in Echtzeit im Verlauf der Mission analy-
siert werden:

* Hauptgetriebe

e Hauptrotor

* Heckrotorgetriebe
* Heckrotor

4.3.5. Zu erkennende Schaden

Durch die Analyse der gesammelten Daten miissen auftretende und sich entwickelnde Schiden in
den iiberwachten Komponenten detektiert werden. Die zu erkennenden Schadensgruppen sind
in Tabelle 4.2 aufgelistet. Aufgrund ihrer Hiufigkeit sind diejenigen Schiden, die sich an Bauteilo-
berflachen bilden, die wichtigsten. Dazu gehéren vor allem Ermiidungsrisse und Verschlei3. Bei
CAP753 wurde eine Erkennungsquote von 70% gefordert, in dieser Arbeit wird der Wert auf 85%
erhoht. Der Grund dafiir ist der technologische Fortschritt in den 20 Jahren seit den ersten um-
fangreichen Studien zu HUMS und damit verbunden die Moglichkeit, zuverldssigere und genauere
Analysen durchzufiihren. Auflerdem miissen auch Schiden unterhalb der Oberflachen, also innere
Risse, detektiert werden. Diese sollen in mindestens 90% der Félle erkannt werden, in denen sie
auftreten, da sie durch Routine-Inspektionen nicht auffindbar sind. Des Weiteren sollen alle im Be-
trieb aufgetretenen Uberlastungen registriert werden, da bei unzuléssigen Lasten im Bauteil immer
Schiden auftreten kénnen. Uberlastungen kénnen durch Nutzung der Daten von Flugzustinden
und Steuereingaben immer erkannt werden.

Schadensbild Mindesterkennungsquote
Ermiidungsrisse 85%
Verschleily 85%
Innere Risse 90%
Uberlastungsschiden 100%

Tabelle 4.2.: Zu erkennende Schadensbilder

4.3.6. Ausgabe von Warnungen

Nach der Analyse der Daten sollen sowohl an die Besatzung des Hubschraubers als auch dessen
Wartungspersonal Warnungen ausgegeben werden. Diese sollen den folgenden Anforderungen
geniigen.
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a) Der Pilot soll gewarnt werden, wenn die Echtzeit-Analyse im Flug einen Schaden in iiber-
wachten Bauteilen ergibt. In diesem Fall muss der Pilot bei ndchster Gelegenheit landen.

b) Der maximale Anteil der Fehlalarme an der Gesamtzahl der Warnungen fiir Piloten darf 1%
nicht tiberschreiten.

¢) Das Wartungspersonal soll Warnungen in Form von Statusanzeigen an der Bodenstation fiir
den Hubschrauber erhalten. Diese sind in Tabelle 4.3 mitsamt den notwendigen Aktionen
dargestellt.

d) Der Anteil der Fehlalarme fiir das Wartungspersonal darf 5% nicht tiberschreiten.

Anzeige Bedeutung Aktion

Griin keine Auffalligkeit nicht notwendig

Rot Indikatoren deuten auf keine Flugfreigabe, Wartung durchfiihren
Schaden hin

Tabelle 4.3.: Warnschema und zu ergreifende Aktionen fiir das Wartungspersonal fiir Health Monitoring
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4.4. Spezielle Anforderungen hinsichtlich Usage Monitoring

Das Ziel des UM-Systems ist die Dokumentation der Nutzung sowie Ermittlung der verbleibenden
Lebensdauer der iiberwachten Komponenten. Das UM-System soll die Vibrations- und Akustik-
sensoren sowie Dehnmesstreifen des HM-Systems nutzen und damit die gleichen Komponenten
iiberwachen.

4.4.1. Datenakquise

Die vollstindige Dokumentation der Nutzung der Hubschrauberkomponenten ist das Kernele-
ment des UM. Der komplette Belastungsverlauf der iiberwachten Bauteile muss also registriert
und gespeichert werden, um daraus den Lebensdauerverbrauch ermitteln zu kénnen. Dies wird
durch Erfiillung folgender Anforderungen méglich.

a) Alle Sensoren (Vibration, Akustik, Dehnung) miissen vom Anlassen der Triebwerke (mit dem
Umlegen der Schalter) vor dem Abflug bis zum Stillstand aller Teile nach der Landung aktiv
sein und durchgehend Daten aufnehmen.

b) Parallel dazu sollen die in Tabelle 4.4 aufgelisteten Parameter aufgezeichnet werden.

¢) Zusitzlich sollen die Steuereingaben des Piloten registriert werden. Auch diese sind in Tabel-
le 4.4 aufgelistet.

Flugzustidnde Geschwindigkeit (Indicated Airspeed)
Hohe
Steigrate
Rotationsachse und -geschwindigkeit
Mastmoment

Steuereingaben Achspositionen
Achsgeschwindigkeiten

Tabelle 4.4.: Zu tiberwachende Flugzustdnde und Steuereingaben

d) Die oben genannten Daten sollen fiir alle Fliige aufgenommen und gespeichert werden, um
die gesamte Nutzung des Hubschraubers abzubilden.

4.4.2. Datenanalyse

Das Ziel der Datenanalyse des UM-Systems ist die Ermittlung des bisherigen Lebensdauerver-
brauchs aus den Sensordaten und die anschlieende Berechnung der verbleibenden Lebensdauer
eines Bauteils. Ein UM-System muss dazu folgende Anforderungen erfiillen.
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a) Das UM-System soll Anzahl und Amplituden der Lastwechsel fiir jedes iiberwachte Bauteil
aus den Sensordaten herauslesen. Globale und lokale Maxima und Minima (Peak-to-Peak-
Amplituden) der Wechsellasten sollen erkannt werden, um GAG-Zyklen fiir die Feststellung
des LCF-Fortschritts zu ermitteln.

b) Aus der Gesamtzahl der Lastwechsel pro Komponente soll mit der Palmgren-Miner-Regel
(lineare Schadensakkumulationshypothese) der Lebensdauerverbrauch berechnet werden.

¢) Dieser Verbrauch soll von der Entwurfslebensdauer abgezogen werden, um die verbleibende
Lebensdauer einer Komponente zu bestimmen.

4.4.3. Ausgabe von Warnungen

Nach der Analyse der Nutzungsdaten soll das UM-System im Bedarfsfall schlieflich eine Warnung
in Form von Statusanzeigen abgeben. Bedarf zur Warnung besteht dann, wenn die verbrauchte
Lebensdauer festgelegte Grenzen iiberschreitet.

Anzeige Bedeutung Aktion
Griin Lebensdauerverbrauch < 95% nicht notwendig
Rot Lebensdauerverbrauch > 95% keine Flugfreigabe, Inspektion durchfiihren

Tabelle 4.5.: Warnschema und zu ergreifende Aktionen fiir das Wartungspersonal fiir Usage Monitoring

Tabelle 4.5 gibt einen Uberblick iiber diese Grenzen und die darauf notwendigen Aktionen. Sobald
mehr als 95% der Lebensdauer verbraucht sind, soll die Flugfreigabe dieses Bauteils zuriickgezogen
und eine Inspektion durchgefiihrt werden. Falls keine Defekte festgestellt werden, kann das Bauteil
weiter genutzt werden.
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Dieses Kapitel behandelt die im vorherigen Kapitel 4 formulierten Anforderungen. Es sollen die
einzelnen Abschnitte hinsichtlich ihrer grundsitzlichen Umsetzbarkeit diskutiert werden. Das
Vorgehen richtet sich an der Reihenfolge, in der die Anforderungen aufgezahlt wurden.

5.1. Betrachtung der allgemeinen Anforderungen

Die zulassungsbezogenen Anforderungen fiir HUMS sind technisch einfach umzusetzen, erfordern
aber politisches Engagement. Die Vorteile von HUMS miissen sowohl der Industrie und den Betrei-
bern als auch den Behorden und Gesetzgebern priasentiert werden, um sie als Serienausstattung
bei neuen Hubschrauberentwicklungen durchzusetzen.

Um diesen Vorgang insbesondere bei Betreibern zu beschleunigen und auch die konsequente
Nutzung der installierten HUMS zu motivieren, sind die Anforderungen zur Nutzerfreundlichkeit
wichtig. Diese sind technisch einfach umzusetzen, reduzieren jedoch den Aufwand bei der An-
wendung. Lediglich die Umsetzung der HUMS-Speicherkarte als Schnittstelle fiir verschiedene
Datenformate, welche nicht mit dem HUMS zusammenhéngen miissen, erfordert eine Umstruktu-
rierung der Systeme im Hubschrauber. Diese kann zum Beispiel daraus bestehen, dass Datenkabel
im Hubschrauber anders verlaufen und zusétzliche Anschliisse fiir den HUMS-Rechner existie-
ren.

5.2. Betrachtung der HM-Anforderungen

Der Umfang der zu iiberwachenden Komponenten orientiert sich einerseits an bisherigen Zulas-
sungsvorschriften und andererseits an den Untersuchungen in Kapitel 3. Die Uberwachung von ca.
50% der angegeben Komponenten wird nach aktuellem Stand bereits von Vorschriften gefordert.
Die verbleibenden ca. 50% wurden aus Griinden der Ausfallhdufigkeit und Kritikalitdt der Bauteile
ausgewdhlt. Dazu gehoren Getriebegehduse und Strukturkomponenten, welche in der Zellstruktur
fixiert sind und daher durch zusétzliche Sensoren mit bisher angewendeter Technologie tiberwacht
werden kénnen. Um Rotorkomponenten (Blitter, Kopf und Steuerstangen) direkt! zu iiberwachen,
muss weiter geforscht werden, da sie sehr hohe Drehzahlen haben und eine einfache Kabelverbin-
dung nicht méglich ist. In Kapitel 3 wurden bewiesene Konzepte wie Energy-Harvesting genannt,

Lalso nicht indirekt mit einem Sensor an Lagern, sondern Sensoren direkt an der jeweiligen Komponente
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welche noch keine Anwendung im kommerziellen Mal3stab haben und fiir die Serienreife weiterer
Entwicklung bediirfen.

Dasselbe gilt fiir die geforderten Uberwachungsmethoden. Wihrend Vibrationssensoren und Span-
detektoren bereits genutzt werden, miissen Akustiksensoren erst etabliert werden. Aufgrund der
Ahnlichkeit von akustischen Signalen zu Vibrationssignalen ist deren Nutzung jedoch nicht mit
groBerem Aufwand verbunden. Um Dehnmesstreifen fiir HUMS an dynamischen Bauteilen wie Ro-
toren einsetzen zu kdnnen, miissen oben genannte bewiesene Konzepte erst serienreif entwickelt
werden, bevor sie zugelassen werden konnen.

Die geforderte dauerhafte Datenakquise zur Sammlung aller Sensordaten verursacht eine groQ3e
Menge an Daten. Nach dem aktuellen Stand der Technik kann diese Datenmenge jedoch ohne
grollen technischen und finanziellen Aufwand gespeichert und analysiert werden. Methoden zur
Analyse der HUMS-Daten werden seit mehr als 20 Jahren entwickelt und angewendet. Durch die
VergroBerung der bisher analysierten Datenmenge wird die Entwicklung fiir die Methoden nicht
erhoht. Lediglich die Echtzeit-Analyse einiger Indikatoren im Flug erfordert den Einbau eines
zusétzlichen Rechners im Hubschrauber, was zu einem Zusatzgewicht fiihrt.

Der Umfang der zu erkennenden Schiden entspricht weitgehend der bisher giiltigen CAP753, je-
doch wurde die Quote der zu erkennenden Schiden erhdht und gefordert, dass neben Verschleil
und Ermiidungsrissen an Oberfldchen auch Risse im Materialinneren erkannt werden. Durch tech-
nologischen Fortschritt in HUMS-Sensorik und Analysemethoden ist eine hohere Erkennungsquo-
te zwar zu erwarten, wie stark sie praktisch erhoht wurde, sollte jedoch durch neue Studien mit
HUMS im aktuellen technischen Stand untersucht werden. Erst dann kann diese Anforderung als
Vorschrift tibernommen werden. Die Erkennung innerer Risse ist durch Akustiksensoren méglich,
aber auch hier ist die Erkennungsquote noch zu erforschen.

Das Prinzip zur Ausgabe von Warnungen wurde im Vergleich zu aktuellen HUMS um die Piloten-
warnung ergédnzt. Diese ist durch Implementierung in den ,Caution and Advisory Display“ einfach
zu realisieren. Die Reduzierung der Fehlalarme fiir den Piloten ist nur durch sehr gute Abstimmung
des HUMS und der Echtzeit-Analyse erreichbar. Das Warnschema fiir die Bodenstation ist an die
gegenwdrtige Praxis von Airbus Helicopters angelehnt.

5.3. Betrachtung der UM-Anforderungen

Die Datenakquise und -analyse fiir die Nutzungsiiberwachung unterliegt den gleichen Heraus-
forderungen wie beim HM-System. Hinzu kommen die Aufnahme der Steuereingaben und Flug-
zustdnde. Da deren Verlauf allerdings ohnehin vom CVFDR gespeichert werden, muss lediglich
eine zusétzliche Verbindung der Sensoren zur Speichereinheit des HUMS geschaffen werden. Da-
mit wédren Anforderungen beziiglich der Datenakquise im UM-System mit geringem Aufwand zu
erfiillen.

Fiir die Analyse der Nutzungsdaten muss ein Modell erstellt werden, mit dessen Hilfe die Ampli-
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tuden der Sensordaten in Verformungen und Belastungen der tiberwachten Komponenten umge-
rechnet werden konnen. Obwohl physikbasierte Modelle fiir Hubschrauber bereits aus der Entwick-
lungsphase existieren, miissen diese so angepasst werden, dass die Sensordaten als Eingabewerte
genutzt werden kénnen. Erst dann kénnen die Lastwechselzahlen und deren Amplituden mit der
Palmgren-Miner-Regel zur Lebensdauerberechnung genutzt werden.

Warnungen nach der Analyse werden durch die an der Bodenstation installierte Software ausgege-

ben. Dazu kann die gleiche Schnittstelle genutzt werden, die auch beim HM-System genutzt wird,
um den Aufwand der Entwicklung zu reduzieren.
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6. Fazit

Zu Beginn dieser Arbeit wurde verdeutlicht, dass die Flugsicherheit von Hubschraubern gegeniiber
Starrfliiglern geringer ist und mehr als 20% der Flugunfille auf Ausfille von Systemkomponen-
ten zuriickzufiihren sind. Um solche Ausfélle vorhersagen zu konnen und rechtzeitig Wartungen
durchzufithren werden HUMS eingesetzt. Mit diesen Systemen werden Zustand und Nutzung ver-
schiedener Komponenten im Hubschrauber iiberwacht und sich entwickelnde Schdden registriert.
Dennoch stiirzen auch mit HUMS ausgeriistete Hubschrauber aufgrund von Versagen von System-
komponenten ab.

Ziel dieser Arbeit war die Formulierung von Anforderungen an HUMS, mit deren Erfiillung die
Flugsicherheit von Hubschraubern erh6ht werden kann. Um die Wissensgrundlage dafiir zu schaf-
fen, war zunéchst eine umfangreiche Literaturrecherche notwendig. Begonnen wurde mit der
Untersuchung von Statistiken zu Flugunféllen von Hubschraubern, um feststellen zu kénnen, was
die Hauptursachen fiir Hubschrauberabstiirze sind. Die Statistiken verschiedener Organisationen
sowie eigene Recherchen zeigten, dass menschliches Versagen die Hauptursache fiir Hubschrau-
berabstiirze darstellt. Dennoch waren Versagen von Systemkomponenten wie zum Beispiel Trieb-
werken oder Antriebskomponenten iiber alle Statistiken hinweg fiir mehr als 20% aller Flugunfille
verantwortlich. Daraus wurde geschlossen, dass die Flugsicherheit von Hubschraubern durch Vor-
beugung von Komponentenversagen erh6ht werden kann.

Im Anschluss wurden Grundlagen zum Entwurf und Betrieb von Hubschraubern untersucht. Dafiir
wurden Grundlagen der Betriebsfestigkeit mit dem Verhalten der Werkstoffe unter dynamischen
Lasten sowie Methoden zur Ermittlung der Betriebsfestigkeit erldutert. Es wurde festgestellt, dass
bei der Auslegung von dynamischen Bauteilen gro3e Unsicherheiten bestehen. Diese resultieren
hauptséchlich aus unrealistischen Annahmen beziiglich der Betriebslasten, also der im Betrieb
zu erwartenden Verldufe fiir Lastwechselzahlen und Lastamplituden. Weiterhin wurde untersucht,
welche Komponenten eines Hubschraubers hdufig durch Ermiidung versagen und welche Kompo-
nenten in verschiedenen Flugsegmenten besonderen Belastungen unterliegen. Aulerdem wurden
die Wartungskonzepte TBM und CBM verglichen und festgestellt, dass durch CBM in der Hub-
schrauberindustrie sowohl die Flugsicherheit erh6ht werden kann, als auch Kosten fiir Betreiber
reduziert werden konnen.

Bevor Anforderungen fiir HUMS hergeleitet wurden, musste erldutert werden, was ein HUMS ist,
welche Vorschriften es zum Zeitpunkt der Bearbeitung dieser Thesis erfiillen muss und wie es tech-
nisch realisiert wird. Dafiir wurden zunichst die Grundfunktionen erkldrt und beschrieben, welche
Daten ein HUMS ermitteln kann. Anschliefend wurden die Vorschriften der EASA (CS29.1465) und
der CAA (CAP753) vorgestellt. Zuletzt wurde das HUMS von Airbus Helicopters ndhergebracht,
welches in der aktuellen Helionix-Version des Musters H145 genutzt wird.
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6. Fazit

AnschlieBend wurde das bisher ungenutzte Potential von HUMS zur Erhéhung der Flugsicherheit
von Hubschraubern bestimmt. Weiterhin wurde der technische Stand der Zulassungsvoraussetzun-
gen beurteilt und festgestellt, dass die bisher giiltigen Vorschriften auf Studien und HUMS basieren,
die in den 1990er Jahren getestet wurden. Es wurde auch diskutiert, dass bisherige Systeme und
Zulassungsvorschriften den Aspekt des UM nicht beriicksichtigen und sich auf HM beschrianken.
Dabei ist UM notwendig, da Annahmen im Entwurf beziiglich der Betriebslasten stark von der
Realitdt abweichen. Es wurde festgestellt, dass UM mit heutigen technischen Méglichkeiten reali-
sierbar ist. Ein groBer Vorteil von UM ist die Schadensprognose fiir die {iberwachten Bauteile unter
Zuhilfenahme von Simulationsmodellen und davon ausgehend die Planbarkeit von Wartungsakti-
vitdten. Anschliefend wurden die Schwichen im HM, darunter Einschrdnkungen im Umfang der
iberwachten Komponenten, den Uberwachungsmethoden und dem Warnungsmanagement, dar-
gestellt. Als letztes wurden zwei verschiedene Strategien zum Einsatz von HUMS beschrieben und
verglichen. Wihrend bei der ,totalen Uberwachung“ alle vorhandenen Sensoren den gesamten
Missionsverlauf aufzeichnen, wiirde bei einer , partiellen Uberwachung“ nur der stationire Teil des
Fluges fiir HM genutzt. Beim UM bestehen keine Unterschiede. Die totale Uberwachung hat sich
bei der Abwigung gegeniiber der partiellen Uberwachung durchgesetzt und wurde als Grundlage
der Anforderungen im vierten Kapitel genutzt.

Als Ergebnis der Recherche und deren Auswertung wurden schliefflich Anforderungen fiir HUMS
formuliert. Dafiir wurde zunéchst ein ideales HUMS beschrieben, das in die Teilsysteme HM-
System und UM-System unterteilt wurde und eine Referenz fiir die anschliefend formulierten,
realistischen Anforderungen darstellt. Die Strukturierung dieser Anforderungen ist angelehnt an
die Vorschriften der CAA und EASA und wurde in allgemeine Anforderungen sowie spezielle Anfor-
derungen fiir HM-Systeme und UM-Systeme aufgeteilt.

Zuletzt wurden die formulierten Anforderungen hinsichtlich ihrer Umsetzbarkeit diskutiert. Es wur-
de festgestellt, dass die meisten Anforderungen mit dem jetzigen technischen Stand und haufig mit
geringem Aufwand realisierbar sind. Schwierig umzusetzen sind hauptsichlich die Uberwachung
von dynamischen Teilen wie Rotorbldttern, wo Sensoren keine direkte Drahtverbindung zum Bord-
netz haben. Um deren Nutzung zu ermdglichen, sind weitere Entwicklungsarbeiten nétig. Dafiir
wurde zum Beispiel das Konzept des Energy-Harvesting vorgestellt, welche nach aktuellem Stand
allerdings nicht kommerziell eingesetzt wird und keine Zulassung besitzt. Eine weitere Herausfor-
derung ist der Aufbau von Simulationsmodellen, um aus den Daten der Nutzungsiiberwachung
den Lebensdauerverbrauch einzelner Komponenten berechnen zu kénnen.

Die Anforderungen in dieser Arbeit sind so formuliert, dass die technische Umsetzung auf verschie-
dene Arten erfolgen kann. Weitere Arbeit ist in der detaillierten Ausarbeitung der Anforderungen
notwendig, um sie in Vorschriften iibernehmen zu kénnen und die Entwicklung zukiinftiger HUMS
damit zu regulieren. Dafiir sind auch Analysen von Statistiken zu Komponentenversagen in Hub-
schraubern notwendig, die detaillierter sind als die fiir diese Arbeit verfiigbaren Statistiken. Diese
sind in der Regel bei OEMs vorhanden und nicht fiir die Offentlichkeit erreichbar.

Fiir die Zukunft sind Bestrebungen der US Navy interessant, langfristig CBM anzuwenden und
dafiir flottenweite Strukturiiberwachung einzufiihren. Aulerdem werden von verschiedenen Ent-
wicklern wie Airbus Helicopters und Instituten wie der Universitdt Rom an Methoden fiir bessere
Schadenserkennung geforscht, um die Schadensdetektionsquote von HUMS zu erhéhen.
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A. Anhang

A.1. Standard Problem Statements - Auszug

Standard Problem Statements - Auszug

Ground Duties

Mission/Flight Planning

- Inadequate consideration of aircraft operational limits
- Inadequate consideration of density altitude
- Inadequate consideration of weather/wind

Aircraft Preflight

- Performance of Aircraft Preflight procedures inadequate
- Doors/cowlings not properly secured
- Diverted attention, distracted during preflight

Preflight Briefings

- Passenger safety briefing inadequate
- Inadequate flightcrew briefing

Post flight Duties

- Inlet covers not installed
- Post flight Duties - Other

Safety Management

Management

- Management disregard of known safety risk
- Lack of local supervision of remote operations
- Inadequate provision of operational information

Safety Program

- Safety program inadequate
- Risk Management inadequate
- Insufficient employee performance monitoring

Equipment

- Helicopter inadequately equipped for mission
- Protection Equipment inadequate / not provided

Pilot

- Disregard of known safety risk
- Pilot-In-Command self induced pressure

Training Program
Management

- Training vehicle too unforgiving for use
- Inadequate flightcrew training due to cultural/economic
- Inadequate crew-mission equipment training

Flight Procedure Training

- Emergency training inadequate
- Inadequate systems failure training
- Autorotation Training Inadequate

Tabelle A.1.: Auszug aus der Tabelle fiir Standard Problem Statements des JHSAT - Teil 1 [51]
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Standard Problem Statements - Auszug

Maintenance

Procedures/Management

- Failure of QA or supervisory oversight
- Inadequate documentation of aircraft records
- Aircraft released in unairworthy condition

Performance of MX Duties

- Maintenance did not detect impending failure
- Failure to perform proper maintenance procedure
- Improper installation of equipment

Maintenance Tools

- Lack of airborne equipment to detect impending part
failure

- Lack of ground equipment to detect impending part fai-
lure

Infrastructure

Oversight/Regulation

- Inadequate oversight/regulations
- Inadequate tower/wire markings

Equipment

- IFR system incompatible with helicopter missions
- Lack of navigation/approach aids

Pilot Judgment
& Actions

Human Factors
Pilot’s Decision

- Poor resource management
- Disregarded cues that should have led to termination of
current course of action or maneuver

Human Factors
Pilot-Aircraft Interface

- Diverted attention, distraction
- Crew Disregard of crew aeromedical factors

Procedure Implementation

- Pilot improper action due to misdiagnosis
- Inappropriate Energy/power management

Pilot situation

Visibility/Weather

- Flight into Icing conditions

awareness - Reduced visibility-whiteout, brownout
External Environment Awa- - Lack of knowledge of aircraft’s aerodynamic state (enve-
reness lope)
- Low flight near wires
Part/system failure Aircraft - Airframe component failure
- Main Rotor Blade failure
Powerplant - Engine Component failure
- Failure of powerplant due to Improper Design
Operational - Part/system failure due to Operational FOD (not mainte-

nance related)
- Failure of part/system due to Bird strike

Mission Specific Equipment

- Mission specific equipment - civil
- Mission specific equipment - military

Mission Risk

Terrain/Obstacles - Mission involves flying near hazards, obstacles, wires
- Mission involves selection of remote landing sites
Pilot Intensive - Mission involved flying in inclement weather conditions
- Mission requirements place pressure on crew to fly
Environment - Mission involves operations in high turbulence and/or

temperature fluctuations
- Mission involves operations at night or darkness

Tabelle A.2.: Auszug aus der Tabelle fiir Standard Problem Statements des JHSAT - Teil 2 [51]
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Standard Problem Statements - Auszug

Regulatory Accident Prevention

- Failure to require data recording capability sufficient to
understand accident sequence.

- Insufficient analysis of previous incidents and lack of
available incident information to the operators due to lack
of oversight on the part of the regulator(s)

Safety Culture

- Lack of a formalized system for threat free reporting of
safetyrelated incidents from operators to manufacturers.
- Lack of a formalized system for threat-free reporting of
safetyrelated incidents from operators to the Authority

Safety System

- Lack of a reliable process for reviewing/revising safety
decisions,based on field data collected after certification
- Failed to disseminate pertinent flight safety information

Oversight and Regulations
(Regulatory)

- Inadequate application of government/industry stan-
dards and regulations
- Inadequate oversight by the Authority

Safety Systems and Safety Systems and Equip-
Equipment ment (level 2)

- Safety assessments did not adequately identify system
failure consequences
- Intolerance to wire strike

Human Machine Interface
(HMI)

- System failure indication
- HMI - Other

Tabelle A.3.: Auszug aus der Tabelle fiir Standard Problem Statements des JHSAT - Teil 3 [51]
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A.2. Vorteile von CBM in der Hubschrauberindustrie

Folgende Abbildungen belegen die Aufwandsreduktion in der Wartung von Hubschraubern, wenn

CBM angewe

ndet wird. Sie stammen aus der Untersuchung von Blechertas et al. Fiir VHM wird

hier das Kiirzel VMU fiir Vibration Monitoring Unit verwendet. [35]

Maintenance Test Fligth Hours per

AbbildungA.1.:
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Abbildung A.2.: Anteil der ungeplanten Wartungsaktivitdten an allen Wartungsaktivitdten
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Parts Costs Per Aircraft Flight Hour
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Abbildung A.3.: Teilekosten pro Luftfahrzeug pro Flugstunde in 1000 US Dollar
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