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structures before and after repair

STRESZCZENIE

ABSTRACT

Artykul wpisuje sie we wspdlczesne zainteresowania firm z branzy
lotniczej. W artykule wymieniono najczestsze niezgodno$ci wystepujace
w strukturach kompozytowych powstajace na etapie produkcyjnym oraz
eksploatacyjnym. W pracy skupiono si¢ na uszkodzeniu wywolanym
uderzeniem, ktdére jest najczestszym typem uszkodzenia podczas
eksploatacji samolotéw. Przyblizono réwniez ogodlne podejscie
do przeprowadzenia inspekcji w celu identyfikacji uszkodzenia oraz
naprawy uszkodzenia. Badania opisane w artykule przeprowadzono
na plaskich plytach kompozytowych (polimerowo weglowych)
o strukturze monolitycznej i przekladkowej. Zaréwno do wykrycia
uszkodzen w kompozycie weglowym oraz weryfikacji naprawy,
wykorzystano  metod¢  wizualna,  tap-test, termografie  oraz
ultradzwiekowg (Phased Array). Na podstawie otrzymanych wynikéw
okres$lono  skuteczno$¢ wykrywania uszkodzen oraz mozliwosci
weryfikacji naprawionych struktur dla kazdej z wykorzystanej
w badaniach metody nieniszczace;.

Stowa kluczowe: Uszkodzenia; NDT; ultradzwieki; kompozyty.

1. Wprowadzenie

Kompozyt z definicji jest to material utworzony
z co najmniej 2 komponentdw (faz) o réznych wlasciwosciach
w taki sposdb, ze ma wlasciwosci lepsze i/lub wlasciwosci
nowe (dodatkowe) w stosunku do komponentéw wzietych
osobno lub wynikajacych z prostego sumowania ich
wlasciwosci [1].

Elementy kompozytowe w przemysle lotniczym pojawity
sie w potowie XX wieku i szybko zaczely by¢ wprowadzane
w coraz to nowe podzespoly samolotow. Tak szybki rozwoj
kompozytéw w lotnictwie wynika z jego wlasciwosci.
Kompozyt charakteryzuje si¢ wysokim stosunkiem
wytrzymalodci i sztywnosci do masy, dzieki tatwosci
formowania  geometrii  mozliwe  jest  réwniez
optymalizowanie konstrukcji, w kompozycie nie wystepuje
zjawisko zmeczenia materiatu oraz charakteryzuje sie on
wysoka odpornoscig na korozje [2-5]. Wspomniane zalety
kompozytéw sg doceniane przez takie firmy lotnicze jak
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The article is in line with the contemporary interests of aerospace compan-
ies. The article lists the most common incompatibilities occurring in com-
posite structures arising at the manufacturing and operational stages. The
paper focuses on impact damage, which is the most common type of dam-
age during aircraft operations. It also approximates a general approach to
conducting an inspection to identify the damage and repair the damage.
The tests described in the article were conducted on flat composite (poly-
mer-carbon) plates with monolithic and sandwich structures. Both visual,
tap-test, thermography and ultrasonic (Phased Array) methods were used
to detect damage in the carbon composite and verify repair. Based on the
results obtained, the effectiveness of damage detection and the ability to
verify repaired structures were determined for each nondestructive
method used in the study.
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Boeing czy Airbus. Przykladowo w samolocie Boeing 787
Dreamliner =~ wykorzystano material kompozytowy
w konstrukeji samolotu, ktéry stanowi okoto 50% masy calej
maszyny. Pod wzgledem objetosci odsetek ten siega nawet
80%. Redukcja masy samolotu bezposrednio wplywa na
mozliwos¢ zwigkszenia zasiegu samolotu, zabrania na poktad
wigkszej liczby pasazeréw lub towardw oraz redukcje paliwa
[6,7]. Udziat struktur kompozytowych w samolocie Boeing
787 Dreamliner pokazano narys. 1.

B weglowe kompozyty laminarne
Weglowe kompozyty przekfadkowe

J Kompozyty szklane

B Aluminium

Aluminium/stal/tytan

Rys. 1. Materiaty zastosowane do budowy samolotu
Boeing 787 [6].
Fig. 1. Materials used to build the Boeing 787 aircraft [6]
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Rys. 2. Typowe defekty wystepujace w kompozycie
monolitycznym [8].
Fig. 2. Typical defects found in a monolithic composite [8]
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Typ A - rozwarstwienie migdzy warstwami zewngtrznej powloki z
polimeru wzmocnionego wiéknem weglowym (CFRP) réwnolegle do
powierzchni.

Typ B - rozwarstwienie miedzy zewnetrzng powtoka a rdzeniem

Typ C - peknigty rdzen rownolegle do powierzchni kontrolnej

Typ D - zgnieciony rdzen w réwnolegtym obszarze

Typ E - roztaczenie pomiedzy wewnetrzna powtoka a rdzeniem

Typ F - przedostanie sie ptynu do rdzenia o strukturze plastra miodu
Typ G - defekty powierzchniowe typu rysy, pekniecia przetarcia
widkien, itp

Rys. 3. Typowe defekty wystepujace w kompozycie
przekladkowym [10]
Fig. 3. Typical defects found in a sandwich composite [10]

Pomimo wielu zalet jakie niesie ze soba stosowanie
kompozytu w strukturach lotniczych, material ten
charakteryzuje si¢ réwniez podatnoscig na powstawanie
réznego typu defektéw wplywajacych bezposrednio
na wytrzymalos¢ wyprodukowanych elementéw. Najczestsze
defekty wystepujgce na etapie produkcyjnym to porowatos¢,
pustki, wtracenia materiatu obcego, delaminacje, natomiast
na etapie produkcyjnym to uszkodzenia mechaniczne,
rozklejenia, uszkodzenia wypelniacza [8, 9].

Defekty wystepujace w strukturach kompozytowych
pokazano na rys. 2 oraz rys. 3.

Konstrukgje statkow powietrznych wymagajg regularnych
inspekcji (zgodnie z procedurami ustanowionymi przez
producentéw statkow powietrznych i organy ds. zdatnosci
do lotu, takie jak FAA i EASA) w celu zapewnienia
integralnoéci strukturalnej, wydajnosci i bezpieczenstwa
(11,12, 13].
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Rys. 4. Globalny odsetek uderzen wedtug stref w samolocie
(przyktad dla rodziny A320): 1- skrzydta i stateczniki, usterzenie
13%, 2- przod samolotu 7%, 3- krawedz natarcia i sptywu skrzydla
5%, 4- drzwi pasazera 15%, 5- okolice drzwi pasazera 31%,
6 - okolice drzwi Cargo 22% [15]

Fig. 4. Global impact percentage by zone in the aircraft (example
for the A320 family): 1- wings and stabilizers, tail 13%, 2- nose
of the aircraft 7%, 3- leading and trailing edge of the wing 5%,
4- passenger door 15%, 5- area around the passenger door 31%,
6 — area around the cargo door 22% [15]

Ciagla zdatno$¢ do lotu kompozytowych konstrukeji
lotniczych zalezy od braku uszkodzen takich jak:
» uderzenia,
s delaminacje,
» rozklejenie,
» defekty produkcyjne (pustki, niedoklejenia, stabe
sklejenie, itp.)
e inne.
Podczas eksploatacji uszkodzenia strukturalne moga
powsta¢ w wyniku:
» wad produkcyjnych,
» obcigzen mechanicznych (np. uderzenia),
s ekspozycji na czynniki $rodowiskowe (np. wilgo,
temperatura) [14].

Najczestszym typem uszkodzen podczas eksploatacji
samolotdw jest przerwanie integracji struktury w wyniku
uderzen mechanicznych. Gléwnie uszkadzane strefy kadluba
(tj. obszary podatne na uszkodzenia) zostaly zidentyfikowane
na obrzezach drzwi pasazerskich i fadunkowych, a takze
na drzwiach dostgpu serwisowego. Na rys. 4 pokazano mape
uderzen samolotu [15]. W przypadku uderzen w strukture
kompozytowa samolotu istotna jest energia uderzenia.
W zaleinosci od energii uderzenia wystepuje rézna postaé
zniszczenia. Wysokie energie uderzenia moga spowodowa¢
dziure (na wskro$) w konstrukcji. Srednie energie powoduja
widoczne wgniecenia w strukturze i rozlegle zniszczenia
wewnatrz materialu. Niskie energie powoduja niewielkie,
ledwo widoczne wgniecenie lub brak wgniecen, ale moze
doj$¢ do rozlegtego uszkodzenia wewnatrz materiatu. Tego
typu uszkodzenia najczedciej nie sa wykrywane przez
inspekcje wizualng.
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Srodek uszkodzenia

Rys. 5. Przyklad uszkodzenia struktury kompozytowej wywotany
uderzeniem o $redniej energii.

Fig. 5. Example of damage to a composite structure caused by
a medium-energy impact.
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Rys. 6. Ogolne podejscie do identyfikacji i naprawy uszkodzenia.
Fig. 6. General approach to identifying and repairing damage.

Rysunek 5 przedstawia przyklad uderzenia o $redniej
energii, gdzie wida¢ ze od strony uderzenia jest niewielkie
wgniecenie, natomiast od $rodka, zwykle niewidocznego dla
inspektora, uszkodzenie jest duze [16-19].Ze wzgledu na
liczne ryzyka wystgpienia uszkodzenia struktury
kompozytowej, samoloty sg z bardzo duzg czestotliwoscig
poddawane kontroli. Ogdlne podejscie do identyfikacji i
naprawy uszkodzenia zostato przedstawione na rys. 6.Podczas
postoju samolotu na lotnisku, przeprowadzana jest kontrola
wizualna, gdzie szuka si¢ uszkodzen powierzchniowych.
Jezeli zostanie wykryty podejrzany obszar, nalezy go
sprawdzi¢ metoda nieniszczacg zdolng do oceny uszkodzenia
wewnatrz materiatu. W tym celu najczesciej wykorzystuje
sie metode ultradzwiekowa. Inspekcja ta ma za zadanie
potwierdzi¢ uszkodzenie, poda¢ lokalizacje uszkodzenia,
wykona¢ pomiary uszkodzenia (rozmiar, gleboko$¢), oraz
podac¢ jakiego rodzaju struktura jest uszkodzona (laminarna,
przektadkowa czy obie). Otrzymane dane nalezy odnies¢ do
dokumentu SRM (Serwis Repair Manual), ktéry stanowi
instrukcje postepowania z uszkodzeniami. Tam sprawdzane
jest czy uszkodzenie jest akceptowalne i czy moze by¢
naprawione. Po naprawie uszkodzenia, nalezy wykona¢
ponownie inspekcje metodg nieniszczacg w celu sprawdzenia
czy naprawa zostata dobrze wykonana i nie ma zadnych wad
w $rodku naprawy. Po pozytywnych wynikach NDT samolot
moze wroci¢ do eksploatacji [20-22].
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Rys. 7.Badane panele kompozytowe: 1 - panel laminarny,
2 - panel przektadkowy.
Fig. 7. Tested composite panels: 1 - laminar, 2 - sandwich.

2. Zalozenia i dobor metod badan nieniszczacych

Do wykrycia uszkodzen i weryfikacji naprawionych struktur
wybrano dwie struktury kompozytowe (laminarna,
przektadkowa). Struktura laminarna charakteryzowala sie
gruboscia kompozytu 2 mm, natomiast struktura
przektadkowa charakteryzowala si¢ gruboscig okladzin po
1 mm oraz gruboscig wypelniacza komérkowego 50 mm.
Badane prébki pokazano na rys. 7.

Oba panele kompozytowe zostaly uszkodzone w $rodkowe;j
cze$ci poprzez dzialanie sity mechanicznej o energii 10J,
odpowiadajacej w teorii sile upadku klucza plaskiego na
strukture kompozytowsg samolotu z wysokos$ci 2 m.

Uszkodzony laminat zostat zweryfikowany za pomoca
metody wizualnej, tap-test, ultradzwiekowej oraz termografii
aktywnej. Weryfikacja polegala na potwierdzeniu lub braku
potwierdzenia  uszkodzenia, okresleniu  geometrii
uszkodzenia, zwymiarowaniu powierzchni uszkodzenia oraz
okresleniu glebokosci uszkodzenia.

W nastepnym kroku wykryte uszkodzenie zostalo
naprawione. Podczas naprawy zaimplementowano réwniez
wady sztuczne, w celu zweryfikowania nie tylko naturalnej
jako$ci naprawy ale réwniez zweryfikowaniu mozliwosci
wykrycia malych defektéw na réznych glebokodciach
laminatu.



BADANIA NIENISZCZACE I DIAGNOSTYKA 1-3 (2025)
NONDESTRUCTIVE TESTING AND DIAGNOSTICS 36

% i g

3
<

M LeEree
sEPLs

-4\ [ g
2o,
h

Rys. 8.Badanie laminarnej struktury kompozytowej metoda wizualna: 1 - obserwacja pod katem 90° bez sztucznego $wiatla,

2 - wykryta niezgodnos¢ po zmianie kata obserwacji, 3 - obserwacja pod katem 90° ze sztucznym $wiatlem, 4 — wykryta niezgodno$¢
z uzyciem sztucznego $wiatla.

Fig. 8. Visual inspection of laminar composite structures: 1 - observation at 90° without artificial light, 2 - detected non-compliance
after changing the observation angle, 3 - observation at 90° with artificial light, 4 - detected non-compliance with artificial light

Rys. 9.Badanie przekladkowej struktury kompozytowej metoda wizualna: 1 - wykryta niezgodnos¢ pod katem 90° bez sztucznego
$wiatla, 2 — wykryta niezgodno$¢ po zmianie kata obserwacji.

Fig. 9. Visual inspection of sandwich composite structures: 1 - detected non-compliance at 90° without artificial light, 2 - detected
non-compliance after changing the observation angle

3. Badania nieniszczgce uszkodzonej struktury laminarnego metoda wizualng stanowito wyzwanie.
. Obserwacja pod katem 90° nie pozwolita na wykrycie
31 Metoda wizualna uszkodzenia. Dopiero wykorzystanie w badaniach $wiatta

Badania wizualne wykonano okiem nieuzbrojonym. sztucznego pozwolilo na wykrycie uszkodzenia po doktadne;j
Badanie polegalo na obserwacji panelu pod réznymi katami  obserwacji. Dodatkowo zmiana katéw obserwacji poprawila
bez i z uzyciem sztucznego $wiatla w celu wykrycia wykrywalno$¢ uszkodzenia, lecz nadal stanowilo to wyzwanie.
uszkodzenia. Podczas badan z duzg latwoscig wykryto Rysunek 8 i 9 przedstawia przeprowadzenie inspekcji
uszkodzenie na powierzchni panelu przekltadkowego, wizualnej paneli kompozytowych.
natomiast wykrycie uszkodzenia na powierzchni panelu



BADANIA NIENISZCZACE I DIAGNOSTYKA 1-3 (2025)

NONDESTRUCTIVE TESTING AND DIAGNOSTICS

37

L

Rys. 10. Badanie laminarnej struktury kompozytowej metoda tap-test: 1 - badania panelu za pomoca mlotka, 2 - badania panelu za

pomocg woodpeckera, 3 - wymiarowanie wykrytego uszkodzenia, 4 - wymiarowanie wykrytego uszkodzenia
Fig. 10. Tap-test inspection of laminar composite structures: 1 - testing the panel with a hammer, 2 - testing the panel with a woodpecker,

3 - sizing the detected damage, 4 - sizing the detected damage

3.2 Metoda wizualna

Inspekcje metoda tap-test przeprowadzono przy uzyciu
specjalnego mtotka do badan struktur kompozytowych oraz
urzadzenia elektrycznego o nazwie woodpecker. Inspekcja
za pomocg mlotka polegala na opukiwaniu (wygenerowani
drgan  mechanicznych)  struktury kompozytowej
i nastuchiwaniu przez kontrolera odpowiedzi akustyczne;j.
Inspekcja za  pomoca  woodpeckera  polegala
na wykalibrowaniu urzadzenia na powierzchni nie
uszkodzonej, a nastepnie automatycznym (ze stalg
czestotliwoscig i energig) opukiwaniu  struktury
kompozytowej i rejestrowaniu przez urzadzenie odpowiedzi
akustycznej. W przypadku wykrycia uszkodzenia, urzadzenie
informowato kontrolera $wietlnie oraz dzwigkowo.
Inspekcja panelu przektadkowego zaréwno za pomoca
mlotka jak i woodpeckera nie stanowila problemu
i wuszkodzenie zostalo wykryte. Inspekcja panelu
laminarnego metoda tap-test byta wymagajaca. Nie wykryto
uszkodzenia za pomocg opukiwania miotkiem, natomiast
przy uzyciu woodpeckera wykrycie uszkodzenia oraz jego
zwymiarowanie bylo wymagajace, lecz mozliwe. W wyniku
tych badan okazalo si¢ ze percepcja kontrolera byta gorsza
od urzadzenia. Wyniki badan paneli kompozytowych metoda
tap-test pokazano na rys. 10 i rys. 11. Za pomocg metody
tap-test wykryto uszkodzenie struktury laminarnej w postaci
elipsy o skrajnych wymiarach 7,44x15,46 mm.

Za pomocy metody tap-test wykryto uszkodzenie struktury
przekladkowej w postaci nieregularnej o skrajnych
wymiarach. 44,19x32,64 mm.

3.3 Metoda termografii aktywnej

Inspekeja polega na pomiarze lub mapowaniu temperatury
powierzchni, gdy ciepto przeptywa od, do lub przez badany
obiekt. Zrédlo ciepta powoduje nagrzanie si¢ badanego
materialu. Podczas pomiaru zmiany temperatury sg
rejestrowane za pomocg kamery na podczerwien. Nastepnie
dane rozkladu temperatury analizowane sg przez specjalny
program. Wyniki analizy sa wy$wietlane jako kolorowy lub
czarno-bialty obraz. W  weglowych  materiatach
kompozytowych istnienie defektu powoduje zazwyczaj szybki
wzrost temperatury, wyzszg temperature defektu w stosunku
do obszaru bez defektu oraz inny charakter chlodzenia.
Istnienie defektu widoczne jest jako inny kolor niz kolory
sasiadujgcej powierzchni.

Badania metoda termografii aktywnej polegaly na
wymuszeniu termicznym panelu kompozytowego za pomoca
lampy halogenowej i obserwacji rozkladu temperatury na
powierzchni w czasie studzenia.

Parametry badan metodg termografii aktywnej:

moc lampy halogenowej: 2000 W

dtugos¢ czasu nagrzewania: 5 s

dlugos¢ czasu obserwacji: 60 s
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Rys. 11. Badanie przektadkowej struktury kompozytowej metoda tap-test: 1 — badania panelu za pomocg mtotka, 2 — badania panelu

za pomocg woodpeckera, 3 - wymiarowanie wykrytego uszkodzenia, 4 - wymiarowanie wykrytego uszkodzenia

Fig. 11. Tap-test inspection of sandwich composite structures: 1 - testing the panel with a hammer, 2 - testing the panel with

a woodpecker, 3 - sizing the detected damage, 4 - sizing the detected damage

Rys. 12. Stanowisko badan termografii aktywnej

Fig. 12. Active thermography research station

Stanowisko badan pokazano na rys. 12. Badania pozwolily
wykry¢ uszkodzenie laminarnego panelu kompozytowego.
Wykryte uszkodzenie zostalo zwymiarowane w dedykowanym
do analiz oprogramowaniu o nazwie ,, IR Result Viewer”.
Analiza wynikéw badan kompozytu laminarnego wykazata
uszkodzenie o skrajnych wymiarach 9,37x20,14mm. Réznica
temperatury w miejscu uszkodzenia w stosunku
do pobliskiego miejsca nie uszkodzonego wyniosta 0,3°C
oraz charakter studzenia miejsca uszkodzenia w stosunku
do miejsca nie uszkodzonego byl rézny. Wyniki badan
pokazano na rys. 13.

Rys. 13. Wyniki badan laminarnego panelu kompozytowego
metodg termografii aktywnej: 1) wyniki analizy termografii
aktywnej, 2) analiza temperaturowa uszkodzonej i nieuszkodzonej
struktury

Fig. 13. Test results of a laminar composite panel using active
thermography: 1) active thermography analysis results,
2) temperature analysis of the damaged and undamaged structure
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Rys. 14. Wyniki badan przekladkowego panelu kompozytowego

metodg termografii aktywnej: 1) wyniki analizy termografii

aktywnej, 2) analiza temperaturowa uszkodzonej i nieuszkodzonej

struktury.

Fig. 14. Test results of a sandwich composite panel using active

thermography: 1) active thermography analysis results, 2)

temperature analysis of the damaged and undamaged structure

structure

Analiza wynikéw badan kompozytu przektadkowego
wykazata  uszkodzenie o skrajnych  wymiarach
11,21x16,82 mm. Roznica temperatury w miejscu
uszkodzenia w stosunku do pobliskiego miejsca
nie uszkodzonego wyniosta 0,5°C a charakter studzenia
miejsca uszkodzonego byl bardzo podobny do miejsca
nie uszkodzonego. Wyniki badan pokazano na rys. 14.

3.4 Metoda ultradzwiekowa

Badania ultradZwiekowe wykonano w technice Phased Array.
Do badan wykorzystano defektoskop ultradzwiekowy, glowice
ultradzwickows Phased Array 5L64 oraz dwuosiowy skaner

o

39

polozenia. Badania metoda ultradiwiekowa pozwolily
na wykrycie uszkodzenia zaréwno w laminarnej strukturze
kompozytowej jak i przekladkowej.

W laminarnym panelu kompozytowym powierzchnia
wykrytego uszkodzenia wynosita 11x24,1 mm. Niestety
w tym przypadku nie mozliwe bylo oszacowanie gtebokosci
zalegania uszkodzenia ze wzgledu na zbyt male uszkodzenia
wldkien (powstalych delaminacji). W tym przypadku fala
ultradZwiekowa rozpraszala sie w wyniku popekanej Zzywicy
oraz niewielkich pekniec¢ widkien. W takim wypadku podczas
wykonywania naprawy zaleca si¢ odslanianie warstwy
po warstwie i obserwacji kazdej z nich w celu okredlenia
glebokosci uszkodzenia. Dodatkowo podczas analizy
wynikow ultradiwickowych zauwazono, ze ksztalt
uszkodzenia nie jest elipsa a nieregularnym ksztaltem.
Stanowisko badan pokazano na rys. 15, natomiast wyniki
badan ultradzwigkowych pokazano na rys.16.
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Rys. 15. Stanowisko do badan ultradzwigckowych paneli
kompozytowych.
Fig. 15. Ultrasonic testing station for composite panels
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Rys. 16. Wyniki badan laminarnego panelu kompozytowego metoda ultradzwiekowa.
Fig. 16. Test results of a laminar composite panel using the ultrasonic method.
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Rys. 17. Wyniki badan przekladkowego panelu kompozytowego metoda ultradzwiekowa: 1 — widok ogdlny, 2 — wykryte uszkodzenie
rozklejenia okladzin od wypelniacza komdrkowego, 3 — wykryte uszkodzenie struktury kompozytowej (ugiecie powierzchni).

Fig. 17. Test results of a laminar composite panel using the ultrasonic method: 1 - general view, 2 - detected failure of the cladding
decoupling from the cellular filler, 3 - detected failure of the composite structure (surface deflection)

W przektadkowym panelu kompozytowym powierzchnia
wykrytego uszkodzenia wynosita 40x40,2 mm. Powierzchnia
ta zostala wyznaczona na podstawie analizy ugiecia
powierzchni kompozytu. Nie uzyskano wyraznych sygnaléw
od odbi¢ wewnatrz struktury w okltadzinie laminarnej,

natomiast trzymano wyrazne odbicie od rozklejenia sie
oktadziny i wypelniacza komoérkowego. Rozklejenie
okladziny od wypelniacza komdrkowego miato wymiar
6,1x7mm. Wyniki badan ultradZzwigkowych pokazano na
rys. 17.
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Rys. 18. Umieszczenie wad sztucznych w naprawianym laminarnym preimpregnacie weglowym.
Fig. 18. Placing artificial defects in the repaired laminar carbon prepreg

Rys. 19. Umieszczenie wad sztucznych w naprawianym przekladkowym preimpregnacie weglowym.
Fig. 19. Placing artificial defects in the repaired sandwich carbon prepreg

4. Naprawa struktur kompozytowych Wady sztuczne posiadaly wymiar 5x5mm, 10x10mm oraz
Po ocenie uszkodzen paneli kompozytowych zostaly one 20x20 mm oraz umieszczone zostaly na réznych
naprawione. Podczas naprawy zostaly zaimplementowane glebokoéciach. Etap naprawiania struktur kompozytowych
wady sztuczne w celu sprawdzenia mozliwosci wykrywania  pokazano na rys.18 oraz rys. 19.
defektow powstatych podczas wykonywanej naprawy.
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Rys. 20. Wyniki badan laminarnego panelu kompozytowego metoda termografii aktywnej.

Plytka wzorcowa

Fig. 20. Test results of a laminar composite panel using active thermography
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Rys. 21. Wyniki badan przektadkowego panelu kompozytowego metoda termografii aktywne;j.
Fig. 21. Test results of a sandwich composite panel using active thermography

5. Weryfikacja wykonanej naprawy

5.1 Badanie metoda wizualna oraz tap-test

Badania wizualne oraz badania metoda tap-test nie
pozwolily na wykrycie zaréwno defektow sztucznych jak
i naturalnych w sposéb jednoznaczny. Metody okazaty sie
niewystarczajace do weryfikacji poprawnosci wykonania
napraw.

5.2 Badania metoda termografii aktywnej

Badania paneli metoda termografii aktywnej pozwolily na
wykrycie wigkszodci defektéw sztucznych. Dodatkowo
wykryto defekty naturalne spowodowane niedoskonatosciami
wykonania naprawy. W kompozycie laminarnym wykryto
7 z 10 wad sztucznych. Nie wykryto wady o numerze 4, ktdra
teoretycznie nie powinna by¢ problematyczna. Oprécz wady

nr 4 nie wykryto réwniez oraz wad 6 oraz 10, ktore okazaly
sie zbyt male. Dodatkowo wykryto 4 wady naturalne w
postaci zalegajacego powietrza na krawedzi warstw
wynikajace z niedopasowania geometrii wyfrezowanej
struktury z wycieta latg naprawcza. Wynik badan panelu
laminarnego pokazano na rys. 20.

W kompozycie przekladkowym wykryto 7 z 8 wad
sztucznych. Nie wykryto wady o numerze 1, ktorej
prawdopodobnie charakterystyka studzenia byla bardzo
zblizona do charakteru studzenia wypelniacza komorkowego,
Iub defekt byl zbyt gleboko. Dodatkowo wykryto 6 wad
naturalnych w postaci lokalnie zalegajacego powietrza oraz
defekt w postaci jednej niedoklejonej wlasciwe warstwy
naprawczej pod ktéra zalegalo powietrze. Wynik badan
laminatu przektadkowego pokazano na rys. 21.
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Rys. 22. Wyniki badan laminarnego panelu kompozytowego metoda ultradzwiekowa: 1 — widok ogdlny, 2 — wykryte uszkodzenia

na zobrazowaniu C-scan bramka A, 3 - wykryte uszkodzenia na zobrazowaniu C-scan bramka B, 4 — wykryte uszkodzenia na

zobrazowaniu C-scan w funkeji grubosci.

Fig. 22. Test results of a laminar composite panel using the ultrasonic method: 1 - general view, 2 — detected damages on the C-

scan image, gate A, 3 — detected damages on the C-scan image, gate B, 4 — detected damages on the C-scan image as a function of

thickness

5.3 Badania metoda ultradiwickowsa

Badania paneli metodg ultradzwickowa pozwolily
na wykrycie wiekszosci defektéw sztucznych. Dodatkowo
wykryto defekty naturalne spowodowane wadliwie wykonang
naprawa. W kompozycie laminarnym wykryto 9 z 10 wad
sztucznych. Nie wykryto wady o numerze 10, ktdra
znajdowala sie zbyt plytko, aby mozliwe bylo uzyskanie
odbicia od wady sztucznej w bramce A oraz zbyt blisko, aby
zauwazalny byl spadek amplitudy echa dna (bramka B).
Dodatkowo wykryto 2 wady naturalne w postaci zalegajacego
powietrza na krawedzi warstw wynikajacy z niedopasowania
geometrii wyfrezowanej struktury z wycieta tata naprawcza
oraz jedna punktowa wade zalegajacego powietrza na
krawedzi warstw. Wynik badan panelu laminarnego
pokazano narys. 22. W kompozycie przekladkowym wykryto
7 z 8 wad sztucznych. Nie wykryto wady o numerze 1, ktéra
przybrata ksztalt wypelniacza komorkowego co bylo
spowodowane oddzialywaniem cisnienia podczas procesu
utwardzania. W wyniku tego fala ultradzwiekowa rozproszyla

sie na geometrii podobnej do wypetniacza komorkowego.
Dodatkowo wykryto 2 wady naturalne w postaci zalegajgcego
powietrza na calej powierzchni odstopniowania warstwy
3 i4 oraz wykryto 1 wade naturalng w postaci zalegajacego
powietrza na okolo 60% calej powierzchni odstopniowania
warstwy 2. Defekty te wynikaja z niedopasowania geometrii
wyfrezowanej struktury z wycieta fata naprawcza lub Zle
przygotowanej  powierzchni  pod  klejenie  (np.
nie odluszczenie lub odpylenie powierzchni materiatu
rodzimego. Wynik badan przekladowego panelu pokazano
narys. 23.

6. Wnioski

1. Badania wizualne paneli laminarnych wykazuja
trudnosci podczas wykrywania uszkodzen powierzchni
kompozytowej. W zwiazku z trudnosciami wykrywania tego
typu uszkodzen, rekomenduje si¢ uzupelnianie metody
wizualnej inng metoda nieniszczaca.
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Rys. 23. Wyniki badan przekladkowego panelu kompozytowego metoda ultradZzwiekows: 1 - widok ogélny, 2 - wykryte uszkodzenia
na zobrazowaniu C-scan bramka A, 3 - wykryte uszkodzenia na zobrazowaniu C-scan bramka B

Fig. 23. Test results of a sandwich composite panel using the ultrasonic method: 1 - general view, 2 - detected damages on the C-scan

image, gate A, 3 - detected damages on the C-scan image, gate B

2. Badania metoda tap-test pozwolily na wykrycie
uszkodzen zaréwno w kompozycie laminarnym jak
i przekladkowym. Pomimo wykrycia uszkodzen nie
rekomenduje si¢ tej metody do wykrywania uszkodzen w
kompozycie laminarnym na powierzchni wiekszej niz 2 m2,
poniewaz ze wzgledu na niska czulo$¢ metody istnieje
wysokie ryzyko pominigcia defektu.

3. Badania metodg termografii aktywnej pozwolity na
wykrycie uszkodzen zaréwno w kompozycie laminarnym
jak i przekladkowym. Ze wzgledu na mala powierzchnie
badania i czasochtonnos¢ badan, metode ta rekomenduje

sie jako uzupelniajaca, po wykryciu podejrzanego miejsca.
4. Badania metoda termografii aktywnej pozwolily
na wykrycie uszkodzen zarébwno w kompozycie laminarnym
jak i przektadkowym. Badania ta metoda pozwolily
na najdokladniejszg analize wykrytych uszkodzen. Niewielkie
uszkodzenia osnowy raz wildkien nie pozwolily
na oszacowanie glebokosci uszkodzenia w kompozycie
laminarnym. Podobnie nie okreslono gltebokosci
uszkodzenia okladzin w kompozycie przekladkowym
ze wzgledu na wgniecenie okladzin weglowych ktdre
spowodowaly niekorzystny kat odbicia fali UT.
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5. Badania metoda wizualng oraz tap-test nie wykazaly
zdolnosci  oceny jako$ci naprawionych  struktur
kompozytowych. Sama ocena wizualna naprawy powinna
by¢ wykorzystywana w celu weryfikacji jako$ci naprawionej
powierzchni.

6. Metoda termografii aktywnej charakteryzuje sie
wysokimi zdolnosciami oceny naprawianych struktur
szczegolnie przekladowych. W przypadku kompozytu
laminarnego zdolnosci oceny sa ograniczone do glebokosci
maksymalnie 1 mm oraz oceny uszkodzer od 100 mm2.

7. Metoda ultradZwigkowa charakteryzuje si¢ bardzo
wysokimi zdolnodciami oceny naprawianych struktur
szczegolnie laminarnych. W przypadku kompozytu
przekladkowego zdolnosci oceny sa ograniczone do warstw
oktadzin. Ze wzgledu na strukture wypelniaczy
komarkowych, fala ultradZzwiekowa rozprasza sie od celek
wypelniacza w zwigzku z czym nie rekomenduje si¢ tej metody
do wykrywania braku potacznia wypelniacza komdrkowego
z okladzinami oraz uszkodzen samego wypelniacza
komoérkowego.

8. Do oceny uszkodzenia kompozytu weglowego oraz
weryfikacji naprawy struktury najlepsza jest metoda
ultradZwigckowa ktora charakteryzowala si¢ najwyisza
czuloscia i skutecznoscia badania. Natomiast ze wzgledu na
ograniczenia tej metody w badaniach struktur
przektadkowych rekomenduje si¢ uzupelnienie metody
ultradZwickowej, metoda termografii aktywnej.
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