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Процена века структуралних елемената ваздухоплова до појаве 

иницијалних оштећења 

 

РЕЗИМЕ 

 

Предмет докторске дисертације је проучавање и успостављање целовитих 

прорачунских процедура за процену века структуралних елемената авионских 

конструкција изложених цикличним оптерећењима константне амплитуде и 

степенастим спектром оптерећења. Током претходних година значајна 

истраживања су усмерена на развој нумеричких метода везано за процену века 

сложених конструкција изложених цикличним оптерећењима. Када се ради о 

авионским конструкцијама по правилу укупни век структуре авиона је подељен у 

две фазе и то: (1) До појаве иницијалних оштећења и (2) У присуству 

иницијалних оштећења у виду прскотина.Када се ради о виталним елементима 

код авионских конструкција чији отказ може угрозити безбедност лета тада се 

њихово димензионисање примарно базира на принципима понашања и процене 

века до појаве иницијалних оштећења. У дисертацији ће пажња управо бити 

усмерена на успостављање прорачунских метода/процедура и одговарајућег 

софтвера за процену века до појаве иницијалних оштећења,  примарно код 

структуралних елемената авионских конструкција – типа металне конструкције 

под дејством цикличних оптерећења константне амплитуде и спектра 

оптерећења. Успостављене методе/процедуре за процену века елемената 

констукција до појаве иницијалних оштећења ће бити експериментално 

верификоване.   

Авионске конструкције су током експлоатације изложене дејству цикличних 

оптерећења како константне амплитуде тако и спектра оптерећења. Спектар 

оптерећења се по правилу дефинише на бази испитивања у лету или у складу са 

препорукама за одређене категорије авиона.. За процену века до појаве 

иницијалних оштећења потребно је дефинисати критичне зоне потенцијалних 

отказа на конструкцији. Потенцијално критичне зоне елемената и склопова 

конструкција авиона су по правилу зоне концентрације напона и исте се одређују 



 
 

применом Методе Коначних Елемената (МКЕ).  У овим зонама при замору се по 

правилу јављају иницијалне прскотине. За одређивање броја циклуса оптерећења 

или пак блокова оптерећења користе се различити критеријуми попут  Coffin-a, 

Manson-Halforda и других. У циљу верификације прорачунских метода за процену 

века до појаве иницијалних оштећења биће извршена и одговарајућа испитивања 

на замор. Процена века до појаве иницијалних оштећења ће се спровести за 

реални “степенасти” спектар оптерећења авиона.  Овде ће се идентификовати 

утицај сваког нивоа оптерећења спектра у оквиру блока на укупно оштећење. Ова 

прорачунска процена ће бити упоређена са сопственим експерименталним 

резултатима која ће бити спроведена у оквиру ових истраживања. Истрживања у 

дисертацији треба да пруже подлогу за дефинисање нових или допуну и 

потврђивање већ постојећих законитости и утицајних фактора у погледу појаве 

иницијалних оштећења у елементима конструкција типа летелица укључивши и 

процене века под дејством репрезентативног спектра оптерећења код авионских 

конструкција. 

Кључне речи:    Чврстоћа на замор, фактор концентрације 

напона, метод  коначних елемената, процена века до појаве 

оштећења 

 

Научна област:            Машинство 

Ужа научна област:    Ваздухопловство 

УДК:  629.7.023:620.19(043.3)  /   629.7.023:519.6(043.3) 

 

 

 

 

 

 

 



 
 

 

Fatigue life estimation of aircraft structural components up to crack initiation 

 

ABSTRACT 

 

The subject of doctoral dissertation is research into domain fatigue life estimations of 

aircraft structural components under cyclic loads of constant amplitude and load 

spectrum. During previous decades primary attention has been focused to develop of 

computational methods in domain fatigue life estimations of aircraft structural 

components. Total fatigue life of aircraft structural elements can be devided ino two 

phasis: (1) initial fatigue life esrimation and (2) residual fatigue life estimation of 

structural elements with initial cracks.  

In practical aircraft design of structures, in which damage of its structural 

components can to course catastrophic failure, design of its vital structural components 

is based on initial fatigue life estimation of aircraft structural components. In this thesis 

special attention is focused to developing computatiom methods/procedures and 

corresfonding softwares for fatigue life estimations up to crack initiation, primary to 

metal aircraft structural elements under cyclic loads with constant amplitude and load 

spectrum. Developed comptation methods/procedures with respects to initial fatigue life 

damages are compared with experimental results.   

Aircraft structures during exploitation are exposed to cyclic loads with constant 

amplitude and load spectrum. In principal load spectrum is defined using aircraft flights 

in accordance recomandations for various aircraft categories. Potential critical zones of 

aircraft structures are zones of stress concentrations and these zones are determined in 

this study using Finite Element Method (FEM). In these zones during fatigue loadings 

in principal initial crack will be occurred. For determination the numer of cycles or 

number of load bloacks up to crack initiation can be used various criterions such as 

Coffin, Manson-Halford etc. To verify considered computation methods/procedures for 

initial fatigue life estimations here will be the corresponding fatigue tests included.  



 
 

Initial fatigue life estimations is realized for real “levels” load spectrum. Here will be 

identify the influence of each load levels in spectrum od block to overall damages. This 

computation procedure is compared with own experimental fatigue tests. Investigations 

in this thesis need to support for defining a new or addition and verification of existing 

design rules and the influenced factors in domain of crack initiation in structural 

elements of the flight structures including and life estimations under representative load 

spectrum for aircraft structures. 

 

Key words:  Fatigue strength, crack initiation, stress 

concentration factors, finite element method, initial fatigue life 

estimation 
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УПОТРЕБЉЕНЕ ОЗНАКЕ 

 

N  Број циклуса 

Nf  Број циклуса до појаве иницијалног оштећења  

Nft  Број циклуса који дели нискоциклични (малоциклусни) и 

високоциклични (многоциклусни) замор  

Nbl,i  Број блокова степенастог спектра оптерећења до појаве 

иницијалних оштећења 

Nbl,p  Број блокова степенастог спектра оптерећења за време ширења 

прскотине  

Nbl Укупан број блокова степенастог спектра оптерећења 

R  Коефицијент асиметрије цикличног оптерећења  

F  Сила 

σ  Нормални напон 

τ  Тангенцијални напон 

nk  Број циклуса за k-ти ниво оптерећења у оквиру степенастог спектра 

оптерећења   

Nk  Укупан број циклуса при константној амплитуди цикличног 

оптерећења 

Skmsx, Skmin Максимална и минимална вредност силе у оквиру k-тог нивоа 

оптерећења у спектру 

Δσ  Распон напона  

Δε  Распон деформација  

Δεe  Распон еластичне деформације  



 
 

Δεp  Распон пластичне деформације 

Δσ /2  Амплитуда напона  

Δε/2  Амплитуда деформације  

Δεe /2  Амплитуда еластичне деформације 

Δεp/2  Амплитуда пластичне деформације 

Kt   Теоријски фактор концентрације напона  

E  Модул еластичности 

n'                    Експонент цикличног деформационог ојачавања  

K'  Коефицијент цикличне чврстоће  

σ'f  Коефицијент заморне чврстоће  

b  Експонент заморне чврстоће  

ε'f  Коефицијент заморне дуктилности 

c  Експонент заморне дуктилности 

σm  Средњи напон 

SWT  Smith-Watson-Topper-ov parametar 

t  Време 

T  Период 

Rm  Затезна чврстоћа 

σn  Номинални напон 

Kt  Теоријски фактор концентрације напона   

KI  Фактор интензитета напона  

a  дужина прскотине  

q  Фактор осетљивости материјала на концентрацију напона  

Kf  Ефективни фактор концентрације напона  

Ke  Еквивалентни фактор концентрације напона  



 
 

u, v, w  Померања у правцима x, y и z оса 3Д координатног система  

МЦЗ  Малоциклусни (нискоциклични) замор 

МЗК  Малоциклусне заморне карактеристике 

ВЦЗ  Многоциклусни (Високоциклични) замор 

MKE  Метод Коначних Елемената 

SWT  Smith-Watson-Topper параметар 

ГЕД  Густина Енергије Деформације 

НДТ  Испитивања методама без разарања 
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1. УВОДНА РАЗМАТРАЊА 

 

1.1 Увод 

 

При пројектовању ваздухоплова посебна пажња се поклања минимизацији масе 

структуре с једне уз задовољавање захтева у погледу чврстоће структуре с друге 

стране.  Када се ради о чврстоћи структуре ваздухоплова у основи је потребно 

задовољити захтеве како у погледу статичке чврстоће тако и у погледу чврстоће 

на замор. Губитак неколико авиона који су били последица замора: „Comet“ 

(1954.) [1] са катастрофалним исходом, Boing 737 kompanije „Aloha“ [2] 

допринели су са своје стране да се пројектовању елемената конструкције авиона 

поклони потребна пажња. Ту се примарно подразумева обезбеђење чврстоће 

структуре ваздухоплова на замор. Два авиона типа „Comet“ су се срушила после 

1286 и 903 лета, респективно. Узрок лома су заморне прскотине односно 

нестабилно ширење ових прскотина, које су се јавиле у зонама прозора 

пресуризираног трупа авиона. Детаљно објашњење овог лома као и низ других 

ломова авионских структура као последице замора дато је у референци Swift [2]. 

Као основни узрочници појаве ломова услед замора истичу се три најчешће 

грешке које доводе до појаве ломова услед замора и то у: пројектовању, 

материјалима и производњи. Када се ради о домену пројектовања, примарно 

везано за ваздухоплова, значајан број структуралних елемената је пројектован да 

са геометријским дисконтинуитетима где се јавља концентрација напона. Места 

концентрације напона елемената конструкције, која су изложена цикличним 

оптерећењима, су по правилу потенцијална места иницирања оштећења. Током 

претходних пет деценија значајна истраживања су била посвећена разумевању 

ломова конструкције услед замора, с једне и  развоју нумеричких метода везано за 

процену века сложених конструкција изложених цикличним оптерећењима [3-5], 

с друге стране. Анализа чврстоће структуре са аспекта замора се практично 

разматра у два домена која укључују: (1) процену века елемената конструкције до 

појаве иницијалних оштећења и (2) процену века века елемената конструкције у 

присуству оштећења. Међутим, сама граница између периода до појаве 

иницијалних оштећења и период ширења прскотине није сасвим јасан [10-12].  За 
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инжењерску праксу период до иницирања прскотине је дужина прскотине (око 

1мм) која се може регистровати НДТ опремом [13-18].  

Предмет истраживања у оквиру овог доктората је усмерен на развој метода и 

одговарајућег софтвера за процену века елемената конструкција, оптерећеник 

цикличним оптерећењима, до појаве иницијалних оштећења. Примена 

прорачунске процене века до појаве иницијалних оштећења, са своје стране, 

редукује веома скупа и дуготрајна експериментална испитивања. Треба истаћи да 

се анализе како статичке чврстоће тако и сама процена века неког структуралног 

елемента ваздухоплова базира на прецизном познавању напонских стања за све 

меродавне случајеве оптерећења који се јављају током лета као и при слетању и 

полетању. За прецизно одређивање напонских стања при пројектовању структуре 

ваздухоплова по правилу се  користе софтверски пакети на бази Методе Коначних 

Елемената (МКЕ). Улога МКЕ је не само да прецизно одреди напонско стање већ 

да открије и критичне зоне код елемената конструкција у којима се могу јавити 

иницијална оштећења структуре током експлоатације. То су по правилу места на 

структури у којима имамо концентрације напона. У зонама концентрације напона 

по правилу напони прелазе границу еластичности материјаа па је неопходно и 

нумеричко моделирање еластопластичног стања напона. За прецизно одређено 

напонско стање у критичној зони потребно је утврдити процену века по појаве 

иницијалног оштећења. За ту сврху потребно је познавати и цикличне 

карактеристике материјала. Када се ради о виталним елементима код авионских 

конструкција чији отказ може угрозити безбедност лета тада се њихово 

димензионисање примарно базира на принципима понашања и процене века до 

појаве иницијалних оштећења. У дисертацији ће пажња управо бити усмерена на 

успостављање прорачунских метода/процедура и одговарајућег софтвера за 

процену века до појаве иницијалних оштећења, примарно код структуралних 

елемената авионских конструкција – типа металне конструкције под дејством 

цикличних оптерећења константне амплитуде и спектра оптерећења. 

Успостављене методе/процедуре за процену века елемената констукција до појаве 

иницијалних оштећења ће бити експериментално верификоване. 

Дисертација је подељена у неколико поглавља. 
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Преглед литературе који је коришћен у оквиру дисертације дата је у поглављу 2.  

Поглавље 3 под насловом МЕТОД ПРОРАЧУНСКЕ ПРОЦЕНЕ ВЕКА 

МЕТАЛНИХ ЕЛЕМЕНАТА ВАЗДУХОПЛОВА ДО ПОЈАВЕ ИНИЦИЈАЛНИХ 

ОШТЕЋЕЊА разматра методе процене века елемената конструкција до појаве 

иницијалних оштећења. Примарна пажња у овом поглављу је усмерена на метод 

анализе чврстоће елемената структуре авиона односно за процену века у подручју 

малоциклусног замора. У основи проучавање замора се дели на нискоциклични 

(НЦЗ) и високоциклични (ВЦЗ) замор. Оквирна граница која дели подручја МЦЗ 

и ВЦЗ је око 50000 циклуса [4 ]. Теоријски ВЦЗ подразумева понашање елемената 

чије је напонско стање елемената у линеарно-еластичном подручју а број циклуса 

које елемент издржава је преко 50000. МЦЗ укључује високе напоне у елементима 

конструкције који током оптерећења улазе у еласто-пластично подручје а број 

циклуса је ограничен на 50000 циклуса. Када се ради о елементима авионских 

конструкција они се не могу по овој подели прецизно сврстати само МЦЗ нити у 

ВЦЗ. Будући да су најоптерећеније компоненте ваздухоплова у еластопластичном 

подручју то ће примарна пажња у раду бити посвећена понашању и процени века 

елемената структуре изложених цикличним оптерећењима до појаве иницијалних 

оштећења.  

 

 Поглавље 4 разматра нумерички модел процене века структуралних 

елемената оптерећених спектром оптерећења. Спектар оптерећења је дефинисан у 

виду блокова који у основи репрезентују оптерећења која се јављају током 

експлоатације односно одређеном часовном налету авиона. У раду је разматран 

„степенасти“ спектар оптерећења. 

 

У поглављу 5 приказана је прорачунска процедура за процену века до појаве 

иницијалних оптећења структуралних елемената са различитим геометријским 

дисконтинуитетима односно са различитим факторима концентрације напона 

(ФКН). Резултати прорачунске процене века су упоређени са расположивим 

експерименталним резултатима. За анализу напонских стања као и за одређивање 
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ФКН, који представљају основ при процени века, коришћен је Метод Коначних 

Елемената (МКЕ) у оквиру софтверског пакета MSC/NASTRAN. 

 

За процену века структуралних елемената до појаве иницијалних оштећења се 

у основи користе малоциклусне заморне  карактеристике (МЗК) материјала. Стога 

се у поглављу 6 разматра експериментално одређивање малоциклусних 

карактеристика материјала. Израђене су и испитане стандардне епрувете од 

дуралуминијума (2024 Т351). Експериментално су одређене малоциклусне 

заморне карактеристике материјала које су неопходне за процену века 

структуралних елемена оптерећених цикличним оптерећењима.  

 

Испитивање на замор структуралног елемента типа плоче са отвором под 

дејством степенастог спектра оптерећења је дата у поглављу 7. Испитивања на 

замор су извршена на сервохидрауличном систему МТС у оквиру ВТИ. 

 

Прорачунска процена века структуралног елемента дуралне плоче са отвором, 

до појаве иницијалног оштећења, дата је у поглављу 8. Поред прорачунске 

процене века дата су и поређења са експерименталним резултатима приказаних у 

поглављу 7. 

 

У поглављу 9 приказани су резултати испитивања на замор као и прорачунска 

процене века до појаве иницијалног оштећења за структурални елемент везе 

крило-труп авиона под дејством спектра оптерећења. Поред прорачунске процене 

века до појаве иницијалних оштећења урађена је процена и преосталог века. 

Испитивања на замор су извршена такође користећи серво-хидраулички МТС 

систем. 
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1.2 Кратак преглед хаварија авиона као последица замора 

 

Овде је дат кратак преглед ломова структуре авиона који су последица замора. 

Примарно ће се поменути губитак оних авиона било цивилних или војних са 

већим материјалним штетама и губитком људских живота. Добро је познат пад 

два авиона „Comet“ (1954), од којих је један имао 1286 а други 903 летова. 

Иницијално оштећење/прскотина се јавила на раму прозора пресуризованог трупа 

што је довело до декомпресије у трупу авиона и самог рушења. Треба напоменути 

да су оба ова авиона предходно испитивана на замор за спектар оптерећења који 

одговара процењеном броју од 16000 летова па на први поглед није било јасно 

како је могло доћи до одказа услед замора. Међутим та два авиона пре 

испитивања на замор су испитивана и на статичка оптерећења. 

 Током 1969. године срушио се ловац F-111 коме се поломило крило. Лом 

услед замора се јавио после 120 сати лета. 

 

 
Слика  1.2.1. -  Лом крила Ф-111 због прскотине у материјалу крила која се  услед замора 

проширила после 120 летова и довела до лома крила 
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 До катасрофалног лома крила дошло 1976. је код авиона „Hawker Siddeley 

748“. Узрок је појава иницијалне  прскотине на оплати доњаке крила и њено 

ширење. Прскотина је била 90 цм дужине дуж линије закивања. Треба истаћи да 

су предходно вршена испитивања крила на замор али је после инцидента утврђено 

да није био уведен реални спектар оптерећења. После пада овог авиона извршен је 

детаљни преглед ових авиона који су били у експлоатацији. На истој локацији је 

откривена прскотина на 19 авиона само мање дужине. 

Други крактеристичан удес познат као „Lusaka-accident“ који се догодио 1977. 

године. Боинг 707 је изгубио стабилизатор током слетања на аеродрому у Лусаки. 

Узрок је био велика заморна прскотина на рамењачи стабилизатора, Сл. 1.2.2. 

 

Слика 1.2.2. -  Лом хоризонталног стабилизатора код Боинга 707 услед замора 

(„Lusaka-accident“) 

 

Авион је пре удеса имао 16723 лета (47621 сата налета). У ранијем периоду 

током експлоатације авиону је повећавана слетна маса што је захтевало 

редимензионисање хоризонталног стабилизатора код овог авиона. Оплата овог 

стабилизатора која је била од дурала 7075-Т6 замењена је челичном оплатом 

истих димензија. Анализама овог удеса оцењено је да је заменом дуралне са 

челичном оплатом имало значајан утицај на прерасподелу оптерећења између 

нове челичне оплате и рамењаче – посебно у корену стабилизатора у близини 

ушки за везивање са стабилизатором. Очекивало се да најоптерећенији буду 
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завртњеви у зони А (Сл.1.2.2) тј. у близини самих ушки али се појава прскотине 

јавила у знатно удаљенијој зони појаса рамењаче B. Оцењено је да је због високог 

оптерећења које преносе завртњеви у зони између А и B дошло до овализације 

отвора око тих завртњева. Ово је значило да су се ти завртњеви „растеретили“ али 

је зато као резултат свега тога дошло до преоптерећења завртњева у зони В што је 

узроковало прскотине услед замора у појасу рамењаче у зони В. После овог удеса 

нађено је око 20 мањих иницијалних прскотина на истој овој локацији код 11 

авиона овог типа који су имали налет сви преко 26000 сати. Треба истаћи да овако 

репројектована структура хоризонталног стабилизатора није била испитана на 

замор. Накнадним испитивањем на замор, после удеса, добијени су слични 

резултати као и у самом удесу. Таква прерасподела оптерећења са локације А и 

суседних завртњева на локацију  В потврђена је и прецизном структуралном 

анализом на бази примене МКЕ. Искуства из овог случаја указују: Прво, треба 

уочити проблем, друго треба срачунати оптерећења и напонска стања, и треће у 

случају сумље треба појачати и спровести одговарајуће експерименте или 

побољшати конструктивна решења. 

Удес авиона Боинг 737 („Aloha Airlines“) је привукао значајну пажњу. На 

висини од 730 м авион је изгубио значајан део оплате трупа али је авион био у 

стању да настави лет ка аеродрому. Лом је био проузрокован великим бројем 

иницијалних прскотина око отвора закивака. Тај феномен је сада означен као 

МСД („multiple-site damage“). Авион је био стар 19 година, 89680 летова и 35496 

сати налета и корозија је захватила предметну зону закованих спојева оплата. 

Прскотине као последица замора у оплатана трупа авиона су откривене и код 

Боинг 747.   

Треба истаћи и удес авиона Боинг 747 коме је отпао други од два мотора 

непосредно после узлетања што је довело до оштећења нападне ивице крила. 

Узрок  отпадања мотора је узрокован замором на вези мотора са предњом 

рамењачом крила. Основни узрок лома је неадекватно оптерећење са којим је 

вршено димензионисање овог споја. Оптерећење ове везе (типа ушке) је било 

неколико пута веће о односу оног са којим је димензионисана веза. 

 



 

8 
 

1.3 Предмет и циљ истраживања 

 

Кратак осврт на неке карактеристичне удесе авиона, који су описани у 

претходној тачци, указују да се исти јављају као последица грешака у 

пројектовању што укључује и избор материјала са веома лошим карактеристикама 

на замор. Истраживања узрока ових удеса су могла бити избегнута са реалним 

тестовима који симилирају летове, где се пре свега мисли на испитивања на замор 

са реалним спектрима оптерећења. 

Како је напред истакнуто битни параметри за обезбеђење елемената 

конструкције ваздухоплова, са аспекта чврстоће на замор, је избор и коришћење 

материјала са добрим карактеристикама на замор што подразумева и прецизно 

њихово одређивање. У оквиру овог рада ће бити извршена и испитивања 

малоциклусних карактеристика за дурал 3.1354. Т351 где ће бити одређене 

малоциклусне заморне (МЦЗ) карактеристике овог материјала. Ове 

експериментално одређене МЦЗ карактеристике ће се користити како за 

моделирање еластопластичног понашања материјала с једне и за процену века до 

појаве иницијалног оштећења с друге стране при самој процени века до појаве 

иницијалних оштећења.  

Циљ израде докторске дисертације је да се за структуралне елементе који су 

под дејством цикличних оптерећења константне амплитуде и спектра оптерећења, 

примарно типа авионских конструкција, успостави целовита прорачунска 

процедура за процену века до појаве иницијалних оштећења и развој 

одговарајућег софтвера. 

Научни циљ израде докторске дисертације је да се нумерички моделирају 

критичне зоне виталних делова авионских конструкција, као критична места 

појаве иницијалних оштећења током експлоатације, типа школско борбених 

авиона. Примарни циљ је да се за критичну зону структуре авиона, које су по 

правилу зоне концентрације напона попут везе крило-труп авиона металне 

конструкције, за одговарајући спектар оптерећења одреди век конструкције до 

појаве иницијалних оштећења. За процену века до појаве иницијалних оштећења  

би се у основи користио „in-house” софтвер развијен за ову сврху у оквиру овог 
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истраживања. Овај софтвер би био заснован на:  коришћењу експериментално 

одређених малоциклусних карактеристика материјала и одговарајућих напонских 

стања у тим зонама. Метод Коначних Елемената (МКЕ) би се користио за анализе 

напонских стања у критичним зонама структуралних елемената које се користе у 

одговарајућим математичким моделима за процену века до појаве иницијалних 

оштећења. Применом ових нумеричких метода би се веома скупа и дуготрајна 

испитивања на замор, везано за израду и испитивање стандардних епрувета за 

одређивање малоциклусних карактеристика материјала разматраних 

структуралних елемената с једне и испитивања на замор најоптерећенијих 

структуралних елемената с друге стране, свела на минимум.  Комбинацијом МКЕ 

за анализу напонских стања у спрези са експериментално одређеним 

малоциклусним карактерисикама материјала на замор ће се извршити 

прорачунска процена века до појаве иницијалних оштећења. Ова процена се врши 

у критичној зони елемената конструкције односно у зони концентрације напона. 

Процена века до појаве иницијалних оштећења ће се спровести за реални 

“степенасти” спектар оптерећења авиона.  Овде ће се идентификовати утицај 

сваког нивоа оптерећења спектра у оквиру блока на укупно оштећење. Ова 

прорачунска процена ће бити упоређена са сопственим експерименталним 

резултатима која ће бити спроведена у оквиру ових истраживања. 

Истрживања у дисертацији треба да пруже  подлогу за дефинисање нових или 

допуну и потврђивање већ постојећих законитости и утицајних фактора у погледу 

појаве иницијалних оштећења у елементима конструкција типа ваздухоплова 

укључивши и процене века под дејством цикличних оптерећења константне 

амплитуде и спектра оптерећења код авионских конструкција. 
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2. ПРЕГЛЕД ЛИТЕРАТУРЕ 

 

2.1 Анализа ломова структуре ваздухоплова услед замора 

 

Током последњих декада,  за време експлоатације су се јављаи откази/ломови, и 

то како код цивилних тако и борбених летелица који су били последица замора од 

којих је значајан број био са катастрофалним последицама [2-8]. Поред људских 

жртава то је узроковало и велике материјалне штете а не често и дуготрајна 

истраживања узрока самих отказа. Због дуготрајних и скупих експерименталних 

истраживања, везано како за поуздане анализе узрока ломова структура летилица 

с једне и пројектовања елемената структуре са смањеним ризиком од 

непрeдвидивих ломова с друге стране чврстоће на замор је поклањана значајна 

пажља [1, 9-15]. Пажња је свакако била усмерена на развој прорачунских метода 

за анализе чврстоће на замор укључивши процене века елемената конструкција 

изложених цикличним оптерећењима [16-18].  Када се ради о чврстоћи на замор 

он се у основи може поделити у два домена и то: нискоциклични (НЦЗ) и 

високоциклични (ВЦЗ) замор. Подручју малоциклусног замора, по дефиницији, 

припадаа подручје високих напона за разлику од високоциклусног замора а што 

са своје стране претпоставља мањи број циклуса оптерећења до лома 

структуралног елемента у критичној зони. Управо предмет разматрања у 

дисертацији је усмерен на проучавање саме процене века у подручју 

малоциклусног замора у критичним зонама елемената конструкција ваздухоплова.  

 

2.2 Критеријуми отказа  и критичне зоне 

 

За анализе отказа структуралних елемената изложених дејству цикличних 

оптерећења користе се одређене аналитичко/емпиријске релације. Ове релације су 

исказане преко малоциклусних заморних карактеристика материјала и 

коресподентног напонског стања у разматраној критичној локацији структуралног 

елемента [19-24].   Најчешће су коришћени критеријуми: Morrow-a [25], Manson-
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Halforda [19], SWT критеријум [26 ] као и низ других модификованих критеријума 

[27-29]. Као критеријум иницијалног отказа сматра се број циклуса, Nf, када се 

код елемента конструкције изложеног дејству цикличних оптерећења  јави 

иницијално оштећење/прскотина у разматраној/критичној зони.   Суштинска 

разлика између ових критеријума је у томе да ли и на какав начин укључују 

утицаје средњих напона који постоје код цикличних оптерећења било да се ради о 

константној амплитуди или спектру оптерећења. Нека од ових разматрања су дата 

у референцама [30-33]. 

 

2.3 Прорачунске методе и софтвер за процену века до појаве  оштећења 

 

Када се говори о процени века до појаве иницијалних оштећења она се односи на 

структуралне елементе под дејством цикличних оптерећења константне 

амплитуде као и степенастог спектра оптерећења. Пажња је била усмерена на 

процене века до појаве иницијалних оштећења за структуралне елементе са 

геометријским дисконтнуитетима односно у зонама концентрација напона [45-52].  

У циљу верификације развијених метода и апликативног „in-house“ софтвера у 

оквиру ове дисертације извршена су одговарајућа поређења са расположивим 

експерименталним резултатима.  За прецизно одређивање напонских стања, 

односно фактора интензитета напона (ФИН) у зонама концентрације напона 

коришћена је линеарна анализа МКЕ користећи софтверски пакет 

MSC/NASTRAN [53] у спрези са Нојберовим приступом [35]. 

На Сликама 5.2 до 5.5 приказане су геометрије „епрувета“  односно 

структуралних елемената са геометријским дисконтинуитетима које су биле 

експериментално испитане за утврђивање века до појаве иницијалних оштећења. 

Комплетни експериментални резултати за ове структуралне елементе су дати у 

референцама [54-56]. За процену века су коришћени различити материјали 

означени са А, B, C и D. Комплетне карактерисике материјала, неопходне за 

процену века, дате су у Прилогу 1. За поменуте структуралне елементе извршена 

је анализа напонских стања применом МКЕ и тако одређени ФИН неопходни за 

процене века до појаве иницијалних оштећења. Овако дефинисани ФКН на бази 



 

12 
 

МКЕ и малоцикличним карактеристикама материјала датих у референцама  [54-

56] ивршена су поређења нумерички моделираних процена века до појаве 

иницијалних резултата. Добијена су добра слагања презентованих нумеричких 

резултата за процене века са експерименталним резултатима  [54-56].    

 

2.4 Одређивање малоциклусних заморних карактеристика материјала 

 

За прорачунске процене века до појаве иницијалног оштећења структуралних 

елемената експериментално су одређене малоциклусне заморне карактеристике 

(МЗК) материјала [57-59]. За ту сврху су коришћене стандардне епрувете 

израђене од легуре дуралуминијума 2024 Т351. 

 

2.5 Испитивања на замор елемената конструкција ваздухоплова 

  

У циљу верификације прорачунских метода за процену века до појаве иницијалних 

оштећења извршена су испитивања на замор структуралног елемента равне плоче са 

централним кружним отвором израђене од легуре дуралуминијума 2024 Т351. Овај 

структурални елемент је репрезент поља фрезоване оплате са кружним отвором за пролаз 

команди. Испитивања на замор овог структуралног елемента су извршена са спектром 

оптерећења који репрезентује понашање дела структуре авиона  лету. За дефинисање 

спектара оптерећења се користе две стандардизована спектра оптерећења познат под 

називом „TWIST“ (Transport Wing SТandard) [60] и FALSTAF (Fighter Aircraft Loading 

STAndard For Fatigue) [61,62]. Нека искуства са испитивањима на замор са овако 

дефинисаним спектрима оптерећења као и практичне елиминације малих амплитуда из 

спектара оптерећења разматрана су у референцама  [63-69]. 

 

2.6 Поређења резултата прорачунске процене века са експериментима 

 

У циљу верификације коришћених прорачунких метода и развијеног „in-house“ 

софтвера, описаног у поглављу 4, извршена су испитивања структуралног 
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елемента плоче са централним кружним отвором под дејством спектра 

оптерећења дефинисаног у складу са препорукама FALSTAF [61,62].  Због 

систематичности извршенасу испитивања како до појаве иницијалних оштећења 

тако и за време ширења прскотине што није био предмет истраживања у 

дисертацији. За процену укупног века како до појаве иницијалних оштећења тако 

и за време ширења прскотине у критичној зони, односно у зони концетрације 

напона, коришћене су малоциклусне заморне карактеристике [70-74] дурала 2024 

Т351 од кога је иста била израђена. Поред ове плоче са централним кружним 

отвором која је нумерички моделована за одређивање укупног века (до поjаве и за 

време ширења прскотине) и експериментално испитана на замор извршена је и 

прорачунска процена укупног века за структурални елемент дела крила на месту 

везе са трупом што је детаљно приказано у поглављу 9. Прорачунска процена 

укупног века разматраног структуралног дела крила под дејством спектра 

оптерећења, до појаве иницијалне прскотине и за време ширења прскотине, 

извршена је коришћењем малоциклусних заморних карактеристика материjала с 

једне и примене МКЕ за одређивање напонских стања а тиме и критичне зоне као 

и неопходних параметара механике лома. 
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3. МЕТОД ПРОРАЧУНСКЕ ПРОЦЕНЕ ВЕКА ЕЛЕМЕНАТА 

СТРУКТУРЕ ВАЗДУХОПЛОВА ДО ПОЈАВЕ 

ИНИЦИЈАЛНИХ ОШТЕЋЕЊА 

 
 

3.1 Основни принципи 
 
 

Добро је познато да се код елемената авионских као и низа других металних 

конструкција, изложених цикличним оптерећењима, јављају иницијална 

оштећењаа у виду прскотина. Ова оштећења се по правилу јављају у зонама 

концентрације напона. Да би се задовољили пројектни захтеви који су унапред 

дефинисани потребно је проценити број циклуса оптерећења или пак број блокова 

ако се ради о спектру оптерећења када ће се појавити иницијално оштећење. 

Управо предмет овог поглавља се односи на успостављање прорачунске 

процедуре за процену века елемената конструкција до појаве иницијалних 

оштећења. Прорачунска процедура ће укључити процене века како за циклична 

оптерећења константне амплитуде тако и за степенасти спектар оптерећења, Сл. 

3.1.1 

 

Слика 3.1.1 - Степенасти спектар оптерећења 
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Када се ради о замору он се у основи може поделити у две категорије и то на: 

(1) малоциклусни (нискоциклични) и (2) многоциклусни (високоциклични). 

Суштинска разлика код ова два типа замора је у томе што MЦЗ у основи разматра 

понашање елемената конструкција који имају значајно заступљено 

еластопластично стање напона док код ВЦЗ доминира еластично стање напона 

као што је илустровано на Сл. 3.3.1.  Подручја МЦЗ и ВЦЗ су препознатљива и 

као ε-N (деформација-век) и S-N (напон-век) приступи, респективно. У оба 

случаја број циклуса N репрезентује век.  

Стога су и методе моделирања напонских стања као и самих процена века 

битно различите. Предмет овог разматрања је везан за МЦЗ где се предпоставља 

значајно еластопластично стање напона у разматраним елементима конструкција.  

 

 

 

 

Слика 3.1.2  -  Подручја МЦЗ и ВЦЗ 
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Слика 3.1.3  -  Подручја МЦЗ и ВЦЗ [19] 

 

Замор је појава постепеног разарања материјала машинског дела изложеног 

деловању промењивог оптерећења. Акумулација оштећења у виду образовања и 

раста микропора представља прву фазу разарања која се завршава када се 

спајањем микропора образују прскотине. Ширење прскотина које се завршава 

ломом представља другу фазу разарања [1,21]. Прскотине образоване при броју 

цилкуса N<104 (105) резултат су малоциклусног замора [1]. Средњи напони σm 

имају значајан утицај на заморни век структуралног елемента оптерећеног 

цикличним оптерећењима. Добро је познато да средњи напон који има истежући 

карактер неповољно утиче на век док притискујући напон повољно утиче [22, 23]. 

На слици 3.2.1 приказана је хистерезис петља где су приказани кључни 

параметриц који се користе у анализи/процени заморног века. 

Кључни параметри  за анализу малоциклусног замора су: циклична напонско 

деформациона крива, крива стабилизованих хистереза и основна крива плус 

модификоване  криве малоциклусног замора. 

У наредним разматрањима биће приказани различити модели који се користе за 

процену века до појаве иницијалних оштећења. За ту сврху су предложени 

Log(2Nf) 

Δεp/2 

Δεe/2 
нагиб = - b 

нагиб =  c 

ε,
f 

Nft
 

Δεe/2 + Δεp/2 

c
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σ,
f 

log= 



 

17 
 

различити приступи, посебно са аспекта укључивања утицаја средњих напона  на 

напон-век (S-N приступ), деформација-век (ε-N приступ) као и 

напон/деформација-век релација. 

 

3.2 S-N Модели за процену века  

У принципу S-N формулације су у основи биле коришћене у подручју 

високоцикличног замора (ВЦЗ). Прву  S-N релацију предложио је Basquin [24]. 

B
fa NA )(=σ         (3.2-1) 

где су σa – амплитуда напона, Nf – број циклуса до лома док су A и B 

експериментално одређене константе. Затим је Morrow [25] релацију (3.2-1) 

модификовао укључивши полуциклусе до лома, 2Nf, и за потпуно симетрично 

циклично оптерећење  (R=-1), σar, има облик  

b
ffar N )2(‚σσ =        (3.2-2) 

где је σf
' коефицијент заморне чврстоће, док је  b  експонент заморне 

чврстоће (Basquin-ов експонент).  Да би се узео у обзир комбиновани утицај 

амплитуде напона, σa, и средњих напона Morrow је предложио зависност у облику 

 1
ar

a =+
u

m

σ
σ

σ
σ

        (3.2-3) 

где је, σar, коресподентни еквивалентни напон при коефицијенту асиметрије R=-1 

а σu представља затезну чврстоћу материјала. Комбинујући једначине (3.2-2) и 

(3.2-3) Morrow је предложио следећу S-N релацију која укључује утицаје средњих 

напона  

( ) b
fmfa N )2(‚‚ σσσ −=       (3.2-4) 

Горња релација Morrow-a се доста користи за процену века у подручју 

високоцикличног замора (ВЦЗ) и то за случајеве средњих напона који имају 

карактер истезања или притиска. Неки аспекти примене S-N приступа за процену 

века дела конструкције железничког вагона  дат је у референци [29]. 
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3.3 Осврт на понашање материјала при малоциклусном замарању 

 
 

Понашање материјала при малоциклусном замарању испитује се 

експериментално. У ту сврху користе се глатке епрувете које се на више нивоа 

регулисаних деформација, са коефицијентом асиметрије Rε = εмин/εмаx = -1, на 

собним, повишеним или сниженим температурама, излажу малоциклусном 

замарању. Претпоставка је да се са глатким епруветама може симулирати 

замарање у основи зареза машинских делова. Еквивалентно заморно оштећење 

појављује се на епрувети и у основи зареза ако су обоје изложени идентичној 

напонско-деформационој историји. 

Напонско-деформациони одзив при малоциклусном замарању облика је 

хистерезисне петље приказане на Сл. 3.3-1. Распон деформација Δε одговара 

укупној ширини петље, а распон напона Δσ одговара њеној укупној висини. 

Амплитуда напона јенака је полураспону напона. 

 

 

Слика 3.3.1 - Идеализована петља хистерезе 
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Распон деформација или укупна деформација Δε једнака је збиру укупне 

еластичне, Δεe и укупне пластичне деформације, Δεp. 

Увођењем амплитуда деформација изражених преко одговарајућих 

полураспона долази се до једначине 

2
Δε

2
Δε

2
Δε pe +=       (3.3-1) 

Материјали у условима малоциклусног замарања могу да: 

− циклично ојачавају, 

− циклично слабе и  

− циклично ојачавају и циклично слабе у наведеном или обрнутом сукцесивном 

следу. Шематски приказ цикличног ојачавања и цикличног слабљења дат је на 

Сл. 3.3.2. 

 

a)             б)  

Слика 3.3.2 - Шематски приказ цикличног ојачавања (а)  

и цикличног слабљења материјала (б) 
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Теоријска анализа разноликог понашања материјала изложених малоциклусном 

замарању заснована је на следећим претпоставкама:  

− Отвореност петље хистерезе је мала и занемарује се, 

− Пластичне деформације не мењају еластичне константе материјала, 

− Део циклуса N = 0,25 до тачке 1 на Сл. 3.3.2 занемарује се, 

− Промене средњих вредности напона и деформација су такође мале и 

занемарују се. 

Већина материјала при малоциклусном замарању на одређеном нивоу 

регулисане деформације постиже стабилизовано стање. Висина хистерезисне 

петље изражена преко распона напона незнатно се мења. Хистерезу за циклус Ns у 

области стабилизације који је близак или једнак половини броја циклуса до 

иницирања прскотине Nf, зовемо стабилизованом хистерезом. Она је 

представник свих хистереза и служи за дефинисање комплетног процеса 

малоциклусног замарања. 

 

3.4 Циклична напонско-деформациона крива и крива стабилизованих 

хистерезa 

 

Једначина цикличне напонско-деформационе криве гласи [1] 

'n
1

'K2E22
⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛ σΔ+σΔ=εΔ .      (3.4-1) 

Десна страна горње једначине једнака је десној страни једначине (3.3-1) код 

које је први део трансформисан применом Hooke-овог закона, а други применом 

степене функције амплитуда напона - амплитуда пластичне деформације 

'n
p

2
'K

2 ⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛ εΔ
=σΔ        (3.4-2) 

где су: 

K' ................. Коефицијент цикличне чврстоће и  
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n' .................. Експонент цикличног деформационог ојачавања  
 

Степена функција амплитуда напона - амплитуда пластичне деформације 
логаритмовањем се преводи у  једначину праве 

'p' Klog
2

logn
2

log +
εΔ

=σΔ      (3.4-3) 

у чијем се експериментално одређеном облику одмах уочава вредност 

експонента цикличног деформационог ојачавања n' док се до коефицијента 

цикличне чврстоће К' долази инверзијом. 

Према хипотези Masing-a, множењем са 2 обеју страна цикличне напонско-

деформационе криве (3.4-1) добија се једначина криве стабилизованих хистереза 

облика 

'
1

'2
 2

n

KE
⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛ Δ+Δ=Δ σσε       (3.4-4) 

Са овом кривом могуће је моделирати све стабилизоване хистерезе којима се 

дефинише напонско-деформациони одзив у критичној тачци разматраног 

структуралног елемента изложеног малоциклусном замарању.  

 

3.5 Основна крива и модификоване криве малоциклусног замора 

 

Једначина основне криве малоциклусног замора или ε-N криве је облика [1]  

c
f

'
f

b
f

'
f N N 

E2
ε+σ=εΔ        (3.5-1) 

где су: 

σf
'  ............... Коефицијент заморне чврстоће, 

E .................. Модул еластичности, 

Nf  ................ Број циклуса до иницирања прскотине, 

b ................... Експонент заморне чврстоће (Basquin-ov експонент), 

εf
' ................. Коефицијент заморне дуктилности, 
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c ................... Експонент заморне дуктилности  
 

И код једначине ε-N криве десна страна једнака је десној страни једначине (3.5-1) 

код које је први део трансформисан применом Hooke-овог закона на израз   

b
f

'
f N 

2
σ=σΔ        (3.5-2) 

док је други део изражен у облику Manson-Coffin-ове једначине   

c
f

'
f

p N 
2

ε=
εΔ

       (3.5-3) 

Први део десне стране једначине (3.3-1) изједначен са првим делом десне стране 

једначине  (3.5-1) и једначина (3.5-3), логаритмовањем прелазе у једначине правих 

следећих облика:  

E
 logN log b

2
log

'
f

f
e σ

+=
εΔ

     (3.5-4) 

'
ff

p  logN log c
2

log ε+=
εΔ

     (3.5-5) 

У горњим једначинама  непознати коефицијенти b и c потребни за дефинисање 

једначине  ε-N криве, приказане на Сл. 3.1.3, одређују се експериментално. 

Коефицијенти  b и c, који у основи представљају експоненте заморне чврстоће и 

дуктилности материјала, су експериментално одређени за материјал 

дуралуминијум 2024 Т351 и приказани су у поглављу 6 (Табели 6.1.2).  

Модификоване криве малоциклусног замора узимају у обзир утицај средњих 

напона. У литератури су познате различите релације попут Morrow, Manson-

Hallford и Smith-Watson-Topper-ова крива малоциклусног замора   

 

Релација Morrow-a  

 

Једначина Morrow-е криве малоциклусног замора има облик  [25] 
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c
ff

mf N
E

 N 
2

'b
f

'

ε
σσε +

−
=Δ       (3.5-6) 

Разлика ове криве и основне криве малоциклусног замора је у томе што се узима у 

обзир утицај средњег напона σm, модификује само еластична компонента укупне 

амплитудне деформације. 

 

Manson-Halford-ова крива 

 

У једначини Manson-Halford-ове криве малоциклусног замора [19] 

c
f

b
c

f

mfb
f

mf NN
E

   
2

'
f'

''

ε
σ

σσσσε
⎟
⎟
⎠

⎞
⎜
⎜
⎝

⎛ −
+

−
=Δ    (3.5-7) 

модификоване су обе компоненте укупне амплитудне деформације. 

 

Smith-Watson-Topper-ова крива 

 

У једначини Smith-Watson-Topper-ове (SWT) криве малоциклусног замора [26] 

( ) ( ) ( ) cb
fff

b
ff NENESWT ++=Δ= ''22'

max 2
εσσεσ   (3.5-8) 

 

утицај средњих напона узима се у обзир преко релације 

2max
σσσ Δ+= m            (3.5-9) 

 

Ознака SWT у (3.5-8) односи се на Smith-Watson-Topper-ов параметар. SWT 

параметар се доста користи како би се узео у обзир утицај средњих напона у 

проценама заморног века. Значи SWT параметар узима утицај средњих напона σm 

на процену века до појаве иницијалног оштећења исказаног преко броја циклуса, 
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Nf, када се јавља иницијална прскотинау разматраној критичној зони. Међутим, 

претходна релација често даје неконзервативна решења у случајевима када 

доминирају компресивни средњи напони у спектру оптерећења.   

 

Модификација SWT параметра 

 

Током последњих година учињен је већи број модификација над SWT 

параметром, дефинисан једначином (3.5-8) да узме у обзир утицаје компресивних 

средњих напона у спектру оптерећења. Dowling [27] је показао да SWT параметар 

дат једначином (3.5-8) може да се трансформише у следећу релацију: 

 

( )
c

b

ff

b
b

f
f RNRN

E ⎥
⎥
⎦

⎤

⎢
⎢
⎣

⎡
⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛ −+

⎥
⎥
⎦

⎤

⎢
⎢
⎣

⎡
⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛ −=Δ 2

1
,

2
1,

2
12

2
12

2
ε

σε   (3.5-10) 

 

где R представља коефицијент асиметрије оптерећења. На сличан начин, Ince и 

Glinka [28] су модификовали Morrow модел (3.5-6) у следећем облику: 

c
ff

b
f

f
paea

f
aeq NN

E
)2()2( ,2

,

,,‚
max

, ε
σ

εε
σ

σε +=+=   (3.5-11) 

 

Показано је у радовима [28,29 ] да модификовани Morrow (3.5-11) има одређена 

побољшања у односу на релацију (3.4-6) где су били укључени и утицаји средњих 

напона σm.  

Напред су приказане три основне и две модификоване једначине за процену 

века до појаве иницијалних оштећења, исказано преко броја циклуса Nf.   То су 

једначине: Morrow-a (3.5-6), Manson-Hallford-a (3.5-7), Smith-Watson-Topper-а 

(3.5-8) као и модификована SWT релација (3.5-10) и модификована Morrow-a 

једначина (3.5-11). Из ових релација се јасно види да је за процену века неког 
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структуралног елемента до појаве иницијалних оштећења, који је под дејством 

цикличних оптерећења, потребно познавати малоциклусне заморне (МЦЗ) 

карактеристике материјала. Свакако поред МЦЗ карактеристика материјала, које 

се одређују експериментално, потребно је познавати и напонско стање на 

критичном месту структуралног елемента. Критична места код структуралних 

елемената, под дејством цикличних оптерећења су по правилу места 

геометријских дисконтинуитета односно зоне концентрације напона. Свакако за 

сложеније структуралне елементе за анализу напонских стања, по правилу, се 

користи метод коначних елемената (MKE).  
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4. НУМЕРИЧКА ПРОЦЕДУРА ЗА СРАЧУНАВАЊЕ БРОЈА 
БЛОКОВА ДО ПОЈАВЕ ИНИЦИЈАЛНОГ ОШТЕЋЕЊА 

 

4.1 Нумеричко моделовање броја блокова 

 

У секцији 2 су приказане релације за процену броја циклуса оптерећења које 

неки структурални елемент може да издржи до појаве иницијалног оштећења. Ове 

релације се могу користити за циклична оптерећења константне амплитуде. 

Међутим у практичним применана, примера ради код структуралних елемената 

ваздухоплова, исти су оптерећени спектрима оптерећења. Један лет авиона, 

примера ради, састоји се од више фаза почев од полетања, разних еволуција лета 

па до слетања. За време сваке фазе лета структура авиона, односно њени 

елементи, су оптерећени са више различитих нивоа оптерећења који чине блок 

оптерећења.  Један блок оптерећења представља више различитих нивоа 

цикличних оптерећења који су по правилу обједињени да репрезентују комплетна 

оптерећења која се јављају за одређени број летова односно за одређени часовни 

налет када се ради о структури авиона. Овде ће бити приказана општа нумеричка 

процедура за процену века до појаве иницијалних оштећења структуралног 

елемента оптерећеног блоком оптерећења. Циљ је да се одреди број блокова 

оптерећења до појаве иницијалног оштећења за неки структурални елемент [34]. 

На Сл. 4.1.1 приказан је један блок у оквиру спектра оптерећења структуралног 

елемента. 
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Слика 4.1.1 - Блок степенастог спектра оптерећења 

 

4.2 Развој софтвера за процену века до појаве иницијалног 
оштећења 

 

Један блок оптерећења, Сл. 4.1.1, одговара одређеном часовном налету 

летелике односно цикличним оптерећењима који оптерећују (замарају) одређени 

структурални елемент. 

Претпоставимо да је структурални елемент изложен блоку оптерећења, у 

складу са Сл. 4.1.1, тј. : 

n1 – број циклуса који имају оптерећења S1max и S1min (први ниво оптерећења) 

n2 – број циклуса који имају оптерећења S2max и S2min (други ниво 

оптерећења) 

---------------------------------------------------------------------------------- 

nk – број циклуса који имају оптерећења Skmax и Skmin (k-ти ниво оптерећења) 
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Процес рачунања броја блокова до појаве иницијалног оштећења можемо 

поделити у две фазе: 

1. Израчунавање броја циклуса при константној амплитуди 

оптерећења  

2. Израчунавање броја блокова при степенастом спектру оптерећења 

(променљивим нивоим амплитуда оптерећења)  

 

Прва фаза: 

Улазни подаци за израчунавање броја циклуса при константној амплитуди: 

Модул еластичности,      E  

Коефицијент цикличне чврстоће,    K'  

Експонент цикличног деформационог ојачавања,  n' 

Коефицијент заморне чврстоће,     σ'f  

Експонент заморне чврстоће,    b 

Коефицијент заморне дуктилности,    ε'f 

Експонент заморне дуктилности,    c 

Фактор концентрације напона,     Kt 

Номинални напон      S1 

Прво се рачуна деформација е1:  

'
1

1 1
1 '

nS Se E K
⎛ ⎞= + ⎜ ⎟
⎝ ⎠

       (4.2-1) 

Нормални напон 1σ  и деформација ε1, на месту концентрације, рачунају се 

коришћењем Neuber-ове хиперболе за корекцију пластичности [35]: 
2

1 1 1 1* * *tK S e σ ε=          (4.2-2) 

'
12

1 1
1 1 1 '* * n

E K
σ σσ ε σ ⎛ ⎞= + ⎜ ⎟

⎝ ⎠
          (4.2-3)     

Пошто су вредности tK , 1S  и 1e  познате, онда је познат и производ 1 1*σ ε  у 
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једначини  (4.2-2). Заменом те вредности у претходну једначину (4.2-3), добија се 

нелинеарна једначина по непознатој, 1σ . Решавањем те једначине добија се 

вредност 1σ , па се заменом те вредности 1σ  у претходну једначину (4.2-.3)  

добија вредност деформације 1ε . Тако се одређују напон и деформација (σ1, ε1) на 

месту концентрације напона. 

 

 

 

 

 

 

 

Слика 4.2.2 - Константна амплитуда оптерећења 

 

Следећи корак је: рачунање напона и деформација у тачци 2 спектра оптерећења 

приказаног на слици 4.2.2. Номинални напон у тачци 2 је 0, пошто је min 0P = . 

Промена деформације у „пуном“  (номиналном) попречном пресеку разматраног 

структуралног елемента рачуна се на следећи начин: 

max min( ) /P P PovršinaSe E E
−ΔΔ = =        (4.2-4) 

Деформација у тачци 2 за номинални пресек је: 

2 1e e e= − Δ          (4.2-5) 

Номинални напон  2σ  и номинална деформација 2ε  у тачци 2, на месту 

концентрације напона, рачунају се коришењем Neuber- ове  хиперболе [ 35,41]: 

 

( ) '

2

12

'

* * *

* 2* *
2*

t

n

K S e

E K

σ ε
σ σσ ε σ

Δ Δ = Δ Δ

Δ ΔΔ Δ = + Δ
    (4.2-6)  

Pmax 

2 

3 1 
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Решавањем се добијају вредности σΔ  и εΔ . 

Нормални напон 2 1σ σ σ= − Δ . 

Нормална деформација 2 1ε ε ε= − Δ . 

Пошто се у тачци 3 оптерећења враћају на исте вредности као у тачци 1, 

вредности S, e, σ, ε ће бити исте као у тачци 1. 

max 1σ σ=  

max 2σ σ=  

( )max min
0 2

σ σσ +
=        (4.2-7) 

1 2ε ε εΔ = −  

Процес рачунања εΔ и 0σ  се понавља за све унапред задате нивое напона (у 

оквиру степенастог спектра оптерећења, Сл. 4.1.1, је улазни податак). 

За процену века до појаве иницијалног оштећења постоји више релација које су 

приказане у поглављу 3. Примера ради, релација Morrow-а има облик: 

'
0 '* (2* ) *(2* )2

f b c
f f fN NE

σ σε ε
−Δ = +      (4.2-8) 

па решавањем ове једначине по Nf  добија се број циклуса до појаве иницијалног 

оштећења. 

Једначина (4.2-8) се једноставно решава кришћењем неке од нумеричких метода, 

примера ради, применом методе тангенте  (Newton-Raphson-ов метод). 

Опис Newton-Raphsonov-ог метода 

Посматрајмо једначину  f(x)=0, где је f(x) два пута диференцијабилна на сегменту 

[a, b], на коме се налази један корен ξ ове једначине. Једначини f(x)=0 можемо 
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придружити еквивалентну једначину  

'
( )
( )

f xx x
f x

= −          (4.2-9)  

на основу које се може формирати итеративни поступак: 

1 '
( )
( )

k
k k

k

f xx x
f x+ = −             (4.2-10) 

Ако на сегменту [a, b] изаберемо неко x0 , помоћу итеративног поступка се 

формира низ (x0, x1,..., xk,..) који под одређеним условима конвергира ка решењу ξ. 

Newton-Raphsonov метод има једноставну геометријску интерпретацију. Ако се 

конструише у тачци ((xk), f(xk)) тангента криве  y = f(x) једначина ове тангенте 

гласи : 

( ) '( )( )k k ky f x f x x x− = −        (4.2-11) 

За y = 0 добија се апсциса пресека ове тангенте са x осом, која се означава са xk+1. 

Тада је 1
( )
'( )

k
k k

k

f xx x f x+ = − , а то је управо формула (4.2-10). Зато се Newton-Raphson-

ов метод назива метод тангенте.   

Друга фаза  

Означимо са: 

N1- укупан број циклуса у току процеса при константној амплитуди са 

максималним и минималним вредностима напона S1max и S1min 

N2- укупан број циклуса у току процеса при константној амплитуди са 

максималним и минималним вредностима напона S2max и S2min 

-------------------------------------------------------------------------------------------------------------------------------------------------------------. 

Nk- укупан број циклуса у току процеса при константној амплитуди са 

максималним и минималним вредностима напона Skmax и Skmin 

Начин рачунања Ni  је описан у првој фази. 
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Поставља се питање колики је допринос сваког типа (нивоа) оптерећења на 

укупно оштећење које се догоди у оквиру једног блока оптерећења? 

Претпоставимо да укупно оштећење до лома има јединичну вредност у складу са 

Miner-овим правилом. 

Први ниво оптерећења ће направити оштећење по једном блоку (n1/N1), други 

ниво оптерећења ће направити оштећење по блоку  (n2/N2) итд. 

Дакле, укупно оштећење по блоку ће бити: 

. .

1

_ _
Broj nivoa opterećenja

i

i i

nDemage per block
N=

= ∑      (4.2-12) 

Пошто је: 

( _ _ )*( _ ) 1Demage per block Broj blokova =  

може се израчунати број блокова оптерећења, илустрованих на Сл. 4.1.1,  до 

појаве иницијалног оштећења  

. .

1

1_
/

Broj nivoa opterećenja

i i
i

Broj blokova
n N

=

=
∑

    (4.2-13) 

Претходна релација (4.2-13) се користи за одређивање броја блокова у коме 

један блок представља спектар оптерећења који по правилу репрезентује 

временски период налета авиона. 

Користећи предходне релације које дефинишу степенасти спектар оптерећења, 

Сл. 4.1.1, заједно са критеријумима за процену века до појаве иницијалних 

оштећења описаних у поглављу 3 користећи малоциклусне заморне 

карактеристике материјала развијен је “in-house” софтвер “До појаве иницијалног 

оштећења”. Користећи овај софтвер може се извршити процена века елемената 

конструкција,  до појаве иницијалних оштећења, изложених цикличних 

оптерећења константне амплитуде и степенастог спектра оптерећења. 

Када се ради о спектрима оптерећења, дефинисаних у виду блокова, по правилу 

имамо одређени број нивоа са ниским амплитудама оптерећења. Да би се 

редуковала дуготрајна и скупа испитивања ови нивои оптерећења, са ниским 

амплитудама, могу се елиминисати. Поступак елиминације делова спектра 
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оптерећења са малим нивоима амплитуда  је разматран у референцама [38-44]. 

Свакако елеминација делова спектра оптерећења са ниским амплитудама је још 

значајнија код анализе ширења прскотине односно при процени преосталог века 

[36,37]. 

 

 

4.3 Кратак опис програма „Век до појаве иницијалног 

оштећења“ 
 

Овде је дат кратак опис софтверског пакета под радним називом „Век до појаве 

иницијалног оштећења“. У Табели 4.3.1 дат је табеларни приказ како улазних 

параметара неопходних за процену века века елемената конструкција изложених 

цикличним оптерећењима константне амплитуде и степенастог спектра 

оптерећења тако и излазних рeзултата везано за коришћење овог „in-house“ 

софтверског пакета. 

 

Табела 4.3.1: Приказ софтвера „Век до појаве иницијалних оштећења“ 
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Из Табеле 4.3.1 јасно се види да су као улазни подаци неопходни: 

1. Спектар оптерећења за један блок: где је дефинисан број нивоа оптерећења 

(у овом случају 13), са дефинисаним вредностима максималних и 

минималних номиналних вредности напона и број циклуса за сваки ниво 

степенастог спектра оптерећења, 

2. Малоциклусне (нискоцикличне) заморне карактеристике материјала,  

3. Избор критеријума за процену века до појавe иницијалног оштећења 

(Мorrow, Маnson/Halforda, SWT,...), 

4. Фактор концентрације напона, Кt, за разматрану критичну зону за коју се 

врши процена века до појаве иницијалног оштећења. 

Као резултат се добија укупни број блокова оптерећења, Nbl,i при коме ће се 

јавити иницијално оштећење у разматраној зони, дефинисан релацијом (4.2-13). 

 

4.4 Закључак 

У овом поглављу приказане су основе теорије као и могућности, развијеног 

софтверског пакета „Век до појаве иницијалних оштећења“ који је у раду 

коришћен за процену века. Развијени програм се може користити за процену века 

до појаве иницијалних оштећења како за елементе авионских конструкција под 

дејством цикличних оптерећења константне амплитуде тако и за оптерећења, у 

виду степенастог спектра оптерећења, какав је графички илустрован на сл. 4.1.1. 

Важно је истаћи да се овим програмом може вршити процена века до појаве 

иницијалних оштећења како за једноставне структуралне елементе тако и за 

сложене структуралне елементе авионских конструкција. Као основни параметар 

који је неопходан у анализи је фактор концентрације напона, Kt, који се и за 

најсложеније елементе конструкција може одредити применом методе коначних 

елемената што је илустровано у поглављу 9  на примеру процене века структуре 

крила авиона на месту везе крило-труп авиона. 
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5. ПРОРАЧУНСКА ПРОЦЕНА ВЕКА СТРУКТУРАЛНИХ 

ЕЛЕМЕНАТА У ПРИСУСТВУ ГЕОМЕТРИЈСКИХ 

ДИСКОНТИНУИТЕТА РАЗЛИЧИТИХ ОБЛИКА  

 

Како је напред истакнуто, за процену века структуралних елемената изложених 

цикличним оптерећењима, потребно је, поред МЦЗ карактеристика материјала,  

прецизно одредити напонско стање у зонама концентрације напона. За 

одређивање напонских стања могу се користити аналитичке и нумеричке 

прорачунске методе с једне или експерименталне методе с друге стране [45-52]. 

Експерименталне методе су по правилу скупе и дуготрајне, аналитичке методе се 

по правилу могу користити за једноставне геометријске облике и граниче услове 

као и за једноставније случајеве оптерећења. 

 

 

5.1 Корекција еластопластичности применом  Нојберовог приступа код 

анализе МКЕ 

 

Развој нумеричких метода, примарно на бази МКЕ, учинио је да данас овај 

приступ представља незаобилазни метод анализе напонских стања. У циљу 

илустрације примене МКЕ у процесу одређивања ФКН и процене века до појаве 

иницијалних оштећења укључени су одређени структурални елементи са 

разичитим геометријским дисконтинуитетима. На следећим сликама биће 

приказани резултати фактора концентрације напона одређени применом МКЕ за 

структуралне елементе са различитим геометријским дисконтинуитетима. 

Свакако различити геометријски дисконтинуитети, при истом спољњем 

оптерећењу, утичу на факторе концентрације напона а тиме и на век до појаве 

иницијалних оштећења. 
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Слика 5.1 - Графичка илустрација Нојберовог метода за корекцију 
еластопластичности  

 

За анализу напонских стања у раду је коришћена линеарна еластична анализа 

применом МКЕ. Корекција еластопластичног понашања које се, по правилу,  

јавља у зонама концентрације напона дефинисано је применом Нојберовог 

правила [35] које је приказано на Сл. 5.1  Нојберово правило које се користи у 

зони концентрације напона може се, сходно Сл. 5.1,  написати у облику: 

 

σ ε = Кt S e        (5. 1.1) 

 

где су σ и  ε   локални напон и деформација у зони концентрације напона док су 

S и  e номинални напон и деформација ван зоне концентрације а Кt представља 

фактор концентрације напона. Фактор концентрације напона Кt представља однос 

максималног напона у зони концентрације напона и самог номиналног напона. 

Прецизно одређивање фактора концентрације напона је битно за процену века у 

критичним зонама које су по правилу зоне концентрације напона. 
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5.2   Одређивање фактора концентрације напона применом МКЕ 
 

Критична места код елемената конструкција изложених цикличним 

оптерећењима су зоне геометријских дисконтинуитета (различи отвори) односно 

места концентрације напона. Значи први корак при процени заморног века 

елемената констркције је да тачно одредимо напонско стање у критичној зони 

неке од компоненти конструкције.Метод коначних елемената (МКЕ)  је веома 

ефиказан и поуздан алат за ту сврху. МКЕ може бити веома скуп метод односно, 

са аспекта врмена рада рачунара, веома захтеван мтод при одређивању еласто-

пластичне историје напон-дефорнационог стања. У циљу обезбеђења ефекасног 

приступа при анализама еласто-пластичног  напонско-деформационог стања, код 

структуралних елемената са геометријским дисконтинуитетим, а користи се често 

Нојберово правило за спрезање са еластичним факторима концентрације напона. 

За ту сврху је у овом поглављу коришћена линеарна анализа применом МКЕ у 

оквиру софтверског пакета MSC/NASTRAN [53] за одређивање Фактора 

Концентрације Напона (ФКН). У овој секцији одређена су напонска стања 

применом МКЕ за неколико структуралних елемената са геометријским 

дисконтинуитетима као и сами ФКН применом линеарно еластичне анализе МКЕ. 

На наредним сликама приказана су напонска стања као и сами ФКН, применом 

линеарне анализе МКЕ, као и сами ФКН за неколико репрезентативних 

структуралних елемената. Ови ФКН су потом коришћени за процене века до 

појаве иницијалних оштећења. 

На Сликама 5.2 до 5.5 приказане су геометрије „епрувета“  односно 

структуралних елемената са геометријским дисконтинуитетима које су биле 

експериментално испитане за утврђивање века до појаве иницијалних оштећења. 

Комплетни експериментални резултати за ове структуралне елементе су дати у 

референцама [54-56]. За процену века су коришћени различити материјали 

означени са А, B, C и D. Комплетне карактерисике материјала, неопходне за 

процену века, дате су у Прилогу 1.   
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Слика 5.2 Епрувета Бр 1 (Spec 1) Слика 5.3 Епрувета Бр 2 (Spec 2) 

Слика 5.4 Епрувета Бр 3 (Spec 7C) 

 

Слика 5.5 Епрувета Бр 4 (Spec 8D) 
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5.3   Процена века при цикличним оптерећењима константне  

амплитуде 

 
5.3.1   Процена века до појаве иницијалних оштећења Епр. Бр.1 

 

Епрувета бр. 1, Сл. 5.2, изложена је цикличним оптерећенјима константне 

амплитуде са коефицијентом асиметрије R=σmin /σmax= -1. Процена века је 

извршена за више нивоа оптерећења која су дата у Табели 4.1. На Сл. 5.5 дата је 

расподела напонског стања као и фактори концентрације напона, који су одређени 

на два начина 

 

Табела 4.1: Нивои оптерећења епрувете бр. 1  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Бр. нивоа 
опт 

Амплитуда оптерећења   
P (KIP) 

Напон 
σn=P/(w*t) 

1 20 80 

2 16 64 

3 14 56 

4 12 48 

5 10 40 

6 8 32 

7 7 28 

8 6 24 

10 5,4 21,6 

11 5,2 20,8 
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Kt=2.75  

 

Kt=2.87 

Слика 5.6  - Анализа MKE са факторима концентрације напона за епрувету Бр 1 
(Spec 1) 

X

Y

Z

1.705

1.6

1.495

1.39

1.285

1.179

1.074

0.969

0.864

0.759

0.654

0.549

0.444

0.339

0.234

0.129

0.0239

V1
L1
C1

Output Set: NX NASTRAN Case 1
Contour: Plate Top VonMises Stress

X

Y

Z

1.78

1.669

1.557

1.446

1.334

1.223

1.111

0.999

0.888

0.776

0.665

0.553

0.442

0.33

0.219

0.107

-0.00456

V1
L1
C1

Output Set: NX NASTRAN Case 1
Contour: Plate Top Y Normal Stress
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Табела 5.1: Резултати процене века до појаве оштећења за Епр. 1 (Morrow и SWT) 

 

Табела 5.2: Поређење резултата прорачунске процене века са експериментима 

Ниво 
оптерећења 

Експеримент Прорачун 

 SWT MORROW 
1 62 280 289 
2 635 660 609 
3 1300 1083 962 
4 2400 1951 1685 
5 6000 4157 3505 
6 14000 12423 10134 
7 19000 27622 22052 
8 100000 84807 66698 

10  212091 168651 
11  304276 244302 
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5.3.2    Процена века до појаве иницијалних оштећења Епрувете 

Бр.2 

Епрувета бр. 2, Сл.5.3, изложена је цикличним оптерећенјима константне 

амплитуде са коефицијентом асиметрије R=σmin /σmax= -1. Процена века је 

извршена за више нивоа оптерећења која су дата у Табели 4.2. На Сл. 5.6 дата је 

расподела напонског стања као и фактори концентрације напона, који су одређени 

на два начина. 

 

K=4.19   

 

K=4.25 

Слика 5.7 - Анализа MKE са факторима концентрације напона за епрувету Бр 2  
(Spec 2) 

X

Y

Z

2.177

2.051

1.924

1.798

1.672

1.545

1.419

1.292

1.166

1.04

0.913

0.787

0.66

0.534

0.408

0.281

0.155

V1
L1
C1

Output Set: NX NASTRAN Case 1
Contour: Plate Top VonMises Stress

X

Y

Z

2.211

2.02

1.828

1.637

1.446

1.255

1.064

0.873

0.681

0.49

0.299

0.108

-0.0833

-0.274

-0.466

-0.657

-0.848

V1
L1
C1

Output Set: NX NASTRAN Case 1
Contour: Plate Top Y Normal Stress
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Табела 5.3: Резултати процене века до појаве оштећења за Епрувету 2 (Morrow и 
SWT) 

 

 

Табела 5.4: Поређења нумеричких и експерименталних резултата 2(A); R=-1 

Ниво напона 
Експеримент 

(Број циклуса до појаве 
оштећења) 

Број циклуса 
рачунат Morrow-

ovim тестом 

Број циклуса 
рачунат SWT 

тестом 
1 68 481 545 
2 190 671 769 
3 265 777 892 
4 1250 1217 1413 
5 3600 2276 2679 
6 2400 2266 2667 
7 11500 6917 8391 
8 55400 22136 27742 
10 160780 58709 74632 
11 188000 89875 114186 
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Из Табеле 5.4, где су вршена поређења резултата прорачунскe процене века до 

појаве иницијалног оштећења, прорачунски резултати су у већини случајева 

нешто нижи у односу на експерименталне резултате.  

5.3.3 Процена века до појаве иницијалних оштећења Епрувете Бр. 3  

(Spec 7C) 

Епрувета бр. 3 (Spec 7C), Сл. 5.2, изложена је цикличним оптерећенјима 

константне амплитуде са коефицијентом асиметрије R=σmin /σmax= -1. Процена 

века је извршена за више нивоа оптерећења која су дата у Табели 4.3. На Сл. 5.8 

дата је расподела напонског стања као и фактори концентрације напона, који су 

одређени на два начина. 

   

K=3.5 

 

K=3.68 

Слика 5.8 - Анализа MKE са факторима концентрације напона за епрувету Бр 3  
(Spec 7) 

X

Y

Z

1.187

1.119

1.05

0.982

0.914

0.845

0.777

0.709

0.641

0.572

0.504

0.436

0.367

0.299

0.231

0.163

0.0943

V1
L1
C1

Output Set: NX NASTRAN Case 1
Contour: Plate Top VonMises Stress

X

Y

Z

1.247

1.151

1.054

0.958

0.861

0.765

0.668

0.572

0.475

0.379

0.282

0.186

0.0893

-0.00717

-0.104

-0.2

-0.297

V1
L1
C1

Output Set: NX NASTRAN Case 1
Contour: Plate Top Y Normal Stress
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Табела 5.5: Резултати процене века до појаве оштећења за Епрувету 3 (Morrow и 
SWT) 

 

Табела 5.6: Поређења нумеричких и експерименталних резултата за епрувету 3 

Ниво напона 
Експеримент 

(Број циклуса до 
појаве оштећења) 

Број циклуса 
рачунат Morrow-

ovim тестом 

Број циклуса 
рачунат SWT 

тестом 
45/-45 924 646 560 

40/-40 2400 1032 942 

35/-35 5400 1766 1702 

26.444/-28.444 14000 4192 4273 

25/-25 25000 7343 7661 

20/-20 87315 20443 21866 

16.51/-16.51 170000 52922 57227 
 

Резултати прорачунске процене века до појаве иницијалних оштешења за 

епрувету бр. 3, приказаних  у Табели 5.6,   дају конзервативна решења у односу на 

експерименталне резултате. 
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5.3.4 Процена века до појаве иницијалних оштећења Епрувете Бр. 4  

(Spec 8D) 

Епрувета бр. 4 (Spec 8D), Сл. 5.4, изложена је цикличним оптерећенјима 

константне амплитуде са коефицијентом асиметрије R=σmin /σmax= -1. Процена 

века је извршена за више нивоа оптерећења која су дата у Табели 4.6. На Сл. 5.9 

дата је расподела напонског стања као и фактори концентрације напона, који су 

одређени на два начина. 

 

K=3.05 

  
      

K=3.15 

Слика 5.9 - Анализа MKE са факторима концентрације напона за епрувету Бр 4  
(Spec 8D) 

X

Y

Z

2.956

2.792

2.627

2.462

2.297

2.132

1.967

1.802

1.638

1.473

1.308

1.143

0.978

0.813

0.648

0.484

0.319

V1
L1
C1

Output Set: NX NASTRAN Case 1
Contour: Plate Top VonMises Stress

X

Y

Z

3.063

2.807

2.551

2.295

2.038

1.782

1.526

1.269

1.013

0.757

0.501

0.244

-0.0119

-0.268

-0.524

-0.781

-1.037

V1
L1
C1

Output Set: NX NASTRAN Case 1
Contour: Plate Top Y Normal Stress
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Табела 5.7: Резултати процене века до појаве оштећења за Епр. 4 (Morrow и SWT) 

 

 

 

Табела 5.8: Поређења нумеричких и експер. резултата за епр 4 (Spec 8D) 

 

Ознака 
епрувете 

Експеримент 
(до лома) 

Очекивани број 
циклуса до појаве 
оштећења (Morrow) 

Број циклуса 
рачунат SWT 

тестом 

Очекивани број 
циклуса до 

појаве оштећења 
(SWT) 

8-1 4850 14110 6201 5560 

8-2 8850 41330 13490 11930 

8-3 22600 200000 49032 41640 

8-4 238000 1830000 334513 279000 

8-5 2650000 36100000 5076331 4160000 

 

У претходној табели екпериментални резултати се односе на укупан век што 

укључује број циклуса до појаве иницијалног оштећења и за време ширења 
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прскотине. Да би резултати прорачунске процене били упоредиви потребно је 

одредити број циклуса за време ширења прскотине и сабрати их са бројевима 

циклуса до појаве иницијалног оштећења. рој циклуса за време ширења прскотине 

и сабрати их са бројевима циклуса до појаве иницијалног оштећења. А анализу 

ширења прскотине користиће се основни Парисов закон ширења прскотине.  

 

5.3.4.1 Процена преосталог века Епрувете бр. 4 (Spec 8D) 

 

За анализу ширења прскотине предпостављен је модел плоче са кружним 

отвором и две иницијалне прскотине, са обе стране отвора, у зонама 

концентрације напона. За анализу ширења прскотине коришћен је Парисов закон 

облика: 

mKC
dN
da Δ=         (5.3.1) 

 

где су: C,m - динамичке карактеристике понашања материјала, a- дужина 

прскотине, N- број циклуса и  K- фактор интензитета напона. Фактор интензитета 

напона за плочу са отвором и две прскотине оптерећену у аксијалном правцу на 

истезање има аналитички облик: 

 

KI aσβ π= Δ        (5.3.2) 

 λ=1/(1+(x0/r)); 

β  = 1 – 0.15 * λ + 3.46 * λ2 – 4.47 * λ3 + 3.52 * λ4 
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Табела 5.9: Резултати процене века за време ширења прскотине за Епрувету 4 
(Spec 8D) 

 

 

Значи за овај ниво оптерећења σmax=30 и   σmin=2 добијен је преосали век од 145 

циклуса. На сличан начин се одређује преостали век и за остале нивое оптерећења 

који су дати у Табели бр 5.14 (последња колона). 
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Табела 5.10: Резултати процене века за време ширења прскотине за Епрувету 4 
(Spec 8D) за за ниво оптерећења σmax=25 и   σmin=2 

 

 

0
0.1
0.2
0.3
0.4
0.5
0.6
0.7
0.8
0.9

1

0 50 100 150 200 250 300 350

N [broj ciklusa]

a 
[m

]
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Табела 5.11: Резултати процене века за време ширења прскотине за Епрувету 4 
(Spec 8D) за за ниво оптерећења σmax=20 и   σmin=2 

 

 

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

1.4

1.6
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a 
[m

]
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Табела 5.12: Резултати процене века за време ширења прскотине за Епрувету 4 
(Spec 8D) за за ниво оптерећења σmax=15 и   σmin=2 

 

 

0

0.5

1
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]
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Табела 5.13: Резултати процене века за време ширења прскотине за Епрувету 4 
(Spec 8D) за за ниво оптерећења σmax=25 и   σmin=2 
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]
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Табела 5.14: Поређења нумеричких (до појаве оштећења+ширење прскотине) са 

експерименталним резултатима за епрувету 4 (Spec 8D) 

 

Нивои  
Оптер. 

Експеримент: 
број циклуса 

Укупан број циклуса 
добијен прорачуном 

(SWT+Paris) 

Број циклуса 
рачунат SWT 

тестом 

Израчунат број 
циклуса после 
појаве оштећења 

(Parisov закон 
ширења) 

8-1 4850 6346 6201 145 

8-2 8850 13815 13490 325 

8-3 22600 49797 49032 765 

8-4 238000 336608 334513 2095 

8-5 2650000 5084231 5076331 7900 
 

 

5.4   Закључци 

 

У овом поглављу је вршена процена века до појаве иницијалних оштећења код 

структуралних елемената са различитим геометријским дисконтинуитетима и 

материјалима. Анализа напонског стања као и сами фактори концентрације 

напона који су неопходни за процену века до појаве иницијалног оштећења, су 

одређени применом методе  коначних елемената користећи софтверски пакет 

MSC/NASTRAN. 

Поред поређења резултата прорачунске процене века до појаве иницијалних 

оштећења са расположивим експерименталним резултатима (три примера) 

извршена су такође и поређења укупног века за један пример. 
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6.   ЕКСПЕРИМЕНТАЛНО ОДРЕЂИВАЊЕ МАЛОЦИКЛУСНИХ 

ЗАМОРНИХ КАРАКТЕРИСТИКА МАТЕРИЈАЛА 

 

6.1 Поступак испитивања 

 

За процену века до појаве иницијалног оштећења, као што је истакнуто у 

поглављу 4, -неопходно је познавање малоциклусних карактеристика (МЗК) 

материјала. У овом поглављу је приказана процедура за експериментално 

одређивање МЗК за дуралуминијум. За ту сврху су израђене и испитане на замор 

стандардна епрувете, Сл. 6.1.1 Испитивања су извршена на срво-хидрауличном 

МТС систему. 

 

 

Слика 6.1.1 - Изглед дуралне епрвете за одређивање малоциклусних заморних 
карактеристика материјала 

 

При малоциклусном оптерећењу на замор идеализована напонско-

деформациона крива има облик хистерезисне петље, Слика 6.1.3 Први ју је описао 

и дао име хистерезисна петља (Hysteresis loop) Bairstow[57]. Ова петља 

представља резултат елиминације времена као параметра из задатог циклуса 

деформисања и из циклуса отпора деформисању као одзив материјала и служи за 

анализу процеса замарања. Вредност деформација Δε је једнака укупној ширини 
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петље, вредност напона Δσ одговара њеној укупној висини, а амплитуда напона 

једнака је половини вредности  напона. 

Увођењем амплитуда деформација као половине деформација добија се:  

2
Δε

2
Δε

2
Δε pe +=        (6.1)  

Крива дата једначином (6.1) изражена преко амплитуда напона и релативне 

деформације назива се крива хистерезиса и има облик: 

1

2 2 2
n

E K
ε σ σ ′Δ Δ Δ⎛ ⎞= + ⎜ ⎟′⎝ ⎠

       (6.2) 

или множењем са 2 облик: 
1

2
2

n

E K
σ σε

′Δ Δ⎛ ⎞Δ = + ⋅⎜ ⎟′⎝ ⎠
       (6.3) 

 
Једначина (6.3) је тз. једначина криве стабилизованих хистереза [58,59]. На 

Сл. 6.12 су, на дијаграму ε-N су графички илустровае поједине малоциклусне 

карактеристике материјала које треба да се експериментално одреде (σf’', εf', K', b, 

c). 

 
Слика 6.1.2 - Зависност ε-N са илустрацијом малоциклусних заморних 

карактеристика материјала 

Log(2Nf) 

Δεp/2 

Δεe/2 
нагиб = - b 

нагиб =  c 

ε,
f 

Nft
 

Δεe/2 + Δεp/2 

c

1 

1 
b 

σ,
f 

log= 
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Различита понашања материјала изложених малоциклусном оптерећењу на 

замор заснива се на претпоставкама:  

• Са настанком пласичних деформација не мењају се константе 

еластичности материјала, 

• Отвореност петље хистерезе је мала и занемарује се, 

 

 

Слика 6.1.3 - Идеализована петља хистерезис 
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Слика 6.1.4 - Петља хистерезис за  деформацију 0.6 %  

 

 

Слика 6.1.5 - Петља хистерезис за  деформацију 0.7 % 
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Слика 6.1.6 - Петља хистерезис за  деформацију 0.7 % 

 

 

Слика 6.1.7 - Петља хистерезис за  деформацију 0.7 % 
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Слика 6.1.8 - Петља хистерезис за  деформацију 0.5 % 

 

 

Слика 6.1.9 - Петља хистерезис за  деформацију 0.8% 
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Слика 6.1.10 - Петља хистерезис за  деформацију 0.45 % 

 

 

Слика 6.1.11 -  Петља хистерезис за  деформацију 0.85 % 
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6.2   Закључак 

 

У овом поглављу су експериментално одређене малоциклусне заморне 

карактеристике материјала  2024 Т351. Ове карактеристике материјала ће се 

користити у наредним разметрањима за прорачунске процене века елемената 

конструкција изложених цикличним оптерећењима константне амплитуде и 

спектра оптерећења. 

У овом раду примарна пажња је усмерена на процену века елемената 

конструкција ваздухоплова до појаве иницијалних оштећења али се ове 

малоциклусне заморне карактеристике материјала могу користити и за процену 

преосталог века. 
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7.   ИСПИТИВАЊЕ НА ЗАМОР СТРУКТУРАЛНОГ ЕЛЕМЕНТА 

РАВНЕ ПЛОЧЕ СА ЦЕНТРАЛНИМ ОТВОРОМ ПОД 

ДЕЈСТВОМ СПЕКТРА ОПТЕРЕЋЕЊА 

 

Предмет овог поглавља је испитивање на замор структуралног елемента равне 

дуралне плоче са централним отвором. Овај структурални елемент представља 

репрезент типа поља фрезоване оплате са кружним отвором за пролаз команди. 

Ако се има у виду да су сви елементи структуре авиона изложени спектру 

оптерећења то се у циљу развоја методологије за процену века под дејством врши 

испитивање на замор структуралног елемента равне плоче са централним 

отвором. У овом поглављу се врши испитивање на замор овог структуралног 

елемента под дејством степенастог спектра оптерећења а у поглављу 8 се врши 

прорачунска процена века овог структуралног елемента  и поређења са 

експериментима. 

 

7.1   Поступак испитивања на замор  

 

Да би се редуковала веома скупа и дуготрајна летна испитивања све више се 

приступа симулационим тестовима у домену анализе чврстоће са аспекта замора. 

За ту сврху се све више приступа симулационим лабораторијским тестовима, на 

репрезентативним структуралним елементима, који симулирају историју 

оптерећења у лету. За ту сврху потребно је дефинисати репрезентативан спектар 

оптерећења структуралног елемента који у основи репрезентује понашање дела 

структуре авиона у лету. Дефинисање спектра оптерећења за потребе 

лабораторијских испитивања, односна за испитивање структуралних елемената 

који симулирају летна оптерећења није једноставан проблем. Добро је познато да 

у реалном спектру оптерећења који се добија снимањем различитих мисија лета. 

Свакако у оквиру тако снимљеног спектра оптерећења има значајам број малих 

амплитуда којеимају малог утицаја на век структуралних елемената како до појаве 

иницијалних оштећења тако и за време ширења прскотине. Стога је потребно 
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елиминисати што већи број ових „малих“ амплитуда оптерећења како би се 

смањило време лабораторијаких испитивања. 

 Две „стандардизоване“ историје оптерећења које су развијене примарно се 

односе на историју оптерећења крила авиона. Прва је позната под називом 

„TWIST“ (Transport Wing Standard) предложен је како би репрезентовао оплату 

крила путничких авиона оптерећене на истезање  [60]. Друга под називом 

FALSTAFF (Fighter Aircraft Loading STAndard For Fatigue) треба у основи да 

представља моделирање спектра оптерећења за корен крила код борбених и 

школско борбених авиона [61,62].  Обе ове историје оптерећења које симулирају 

оптерећења у лету су коришћене у бројним истраживачким програмима у оквиру 

испитивања елемената конструкција на замор. Кратак преглед ових истраживања 

дат је у референци [63].  Један од примарних циљева оба модела  је да се 

елиминишу мале амплитуде оптерећења које немају битног значаја на век 

структуралних елемената авиона оптерећених спектром оптерећења.   

 

Предмет испитивања на замор је структурални елемент типа равне дуралне 

епрувете са централним отвором оптерећене спектром оптерећења.  Примарни 

циљ испитивања је да ови резултати, са своје стране, послуже за верификацију 

нумеричког моделирања за процену века. По правилу до појаве иницијалних 

оштећења елемената конструкције ваздухоплова, изложених спектрима 

оптерећења, долази у зонама концентрације напона.  

 

Испитивању се подвргава равна дурална епрувета ширине 60 mm, дебљине 5 

mm,  са отвором Ø17,5 (Сл. 7. 1). Испитивање се реализује у виду блок спектра са 

променљивом амплитудом формираним на основу спектра оптерећења за авионе 

Н-60, који је добијен мерењем оптерећења у лету (Tабела 7.1, слика 7.3). Овај 

спектар оптерећења је дефинисан на начин где су елиминисане мале амплитуде 

оптерећења  које немају битног значаја на век структуралног елемента у складу са 

методологијом FALSTAFF [64-69]. 
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Слика 7. 3  - Дискретизовани блок спектар оптерећења сведен на 100 часова лета 

 

Спектар облика Lo-Hi-Lo дат је у Табели 7. 2, а на слици 7.4 приказани су 

коефицијенти оптерећења Lo-Hi-Lo спектра са бројем циклуса по блоку. 

 

Табела 7.2:   Кумулативни спектар преведен у Lo-Hi-Lo облик 

Нивои ΔN nmin nmax 
4-6 3040 0.63 2.03 
3-7 200 0.28 3.04 
3-8 189 0.28 4.17 
3-9 43 0.28 5.25 
2-10 15 -0.25 6.33 
2-11 3 -0.25 7.42 
1-12 1 -1.04 7.87 
2-11 3 -0.25 7.42 
2-10 15 -0.25 6.33 
3-9 43 0.28 5.25 
3-8 189 0.28 4.17 
3-7 200 0.28 3.04 
4-6 3040 0.63 2.03 
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Слика 7. 4  - Коефицијенти оптерећења Lo-Hi-Lo спектра са бројем циклуса по 
блоку 

 

На основу димензија епрувете усвојена је максимална сила у спектру F = 9000 

daN, што одговара фактору n = 8,00 у овом спектру. Како је највиши ниво 

оптерећења у спектру за испитивање авиона Н-60, сведеном на 100 сати лета, са 

коефицијентом оптерећења n = 7.87, то су нивои оптерећења одређени сразмерно 

својој релативној вредности дати у Tабели 7.3 и приказани дијаграмом на слици 

7.5. 

Табела 7.3: Lo-Hi-Lo спектар силе на епрувети 

 Fmax = 90.00 kN 

Нивои ΔN 
Fmin Fmax 

[kN] [kN] 
4-6 3040 7.09 22.84 
3-7 200 3.15 34.20 
3-8 189 3.15 46.91 
3-9 43 3.15 59.06 
2-10 15 -2.81 71.21 
2-11 3 -2.81 83.48 
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1-12 1 -11.70 88.54 
2-11 3 -2.81 83.48 
2-10 15 -2.81 71.21 
3-9 43 3.15 59.06 
3-8 189 3.15 46.91 
3-7 200 3.15 34.20 
4-6 3040 7.09 22.84 

 

 

Слика 7. 5  - Силе у спектру са бројем циклуса по блоку 

 

Један блок је вишеструко понављање истоветних циклуса, након чега долази 

следећи блок са другим почетним и крајњим вредностима и одговарајућим бројем 

циклуса. Блок је, тако, дефинисан почетном и крајњом вредношћу (амплитудама), 

трајањем циклуса и бројем циклуса у блоку. Дефинисани сегменти или блокови 

понављају се истим редоследом више пута, што представља број пролаза кроз 

спектар, тј. број стотина сати налета авиона. 
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7.2   Уређаји за увођење оптерећења и мерења  

 

Испитивање се врши на сервохидрауличкој кидалици МТS (слика 7.6) у 

контроли силе при чему се мере сила и ход клипа. Мерене величине се са MTS 

уређаја преко A/D конвертора шаљу на PC рачунар. Аквизиција података мерења 

врши се са 300 S/s (одбирака у секунди). Обрада података мерења рађена је 

помоћу програма Microsoft EXCEL. Спектар оптерећења се уводи брзином од два 

пуна опсега актуатора у секунди (Rate 2 full scale/second), тако да циклуси са 

мањом амплитудом имају већу фреквенцију, а они са већом амплитудом имају 

мању фреквенцију.  

Изглед поломљених епрувета приказан је на слици 7.7. 

 

 

 

Слика 7.6  - Уградња опитног узорка на кидалици MTS и командна електроника 

уређаја 



 

73 
 

 

Слика 7.7 -   Изглед поломљених структуралних елемената 

 

На Сликама 7.7 приказан је изглед два структурална елемента, типа равне 

дуралне плоче са отвором (епрувете бр 2 и 3), односно репрезента поља оплате са 

отвором после испитивања на замор са спектром оптерећења. 

 

7.3 Анализа резултата испитивања на замор 

 

У наредним разматрањима детаљно су приказани комплетни, релевантни, 

подаци испитивања на замор два структурална елемента типа дуралне плоче 

(епрувете) са са отвором оптерећене спектром оптерећења. 

Резултати испитивања на замор   Епрувете бр. 2 

У прва 2-3 пролаза кроз спектар долази до пластификације епрувете, али без 

појаве прскотине, слика 7. После тога је измерени ход клипа актуатора стабилан и 

пропорционалан сили у сваком блоку спектра, слике 8 и 11 до 13. Од 43. пролаза 

кроз спектар ход се благо повећава, што указује на почетак ширења прслине, 

слике 9, 10 и 14 до 16. Од 45. пролаза прскотина се шири све више и на 

максималној сили у средини 49. пролаза долази до лома епрувете, слике 9, 10, 17, 

18. 
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Слика 7.8  -  Епрувета 2, првих 7 пролаза  

 

Слика 7.9  -  Епрувета 2, стабилно до 42. пролаза 
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Слика 7.10 -  Епрувета 2, од 43. до 49. Пролаза 

 

Слика 7.11  -  Епрувета 2, померање од 43. до 49. пролаза  



 

76 
 

 

Слика 7.12 - Сила и ход до 42. пролаза 

 

Слика 7.13 -   Ход до 42. пролаза 

Слика 7.14  -  Хистерезис до 42. пролаза Слика 7.15  -  Сила и ход у 43. пролазу 

 

Слика 7.16  -  Ход у 43. пролазу 

 

Слика 7.17 -  Хистерезис у 43. пролазу 
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Слика 7.18  -  Ход у 49. пролазу 
 

Слика 7.19 -   Хистерезис у 49. пролазу 

 

Епрувета бр 3 је издржала укупно 48 пролаза (блокова оптерећења) кроз спектар, 

што одговара 4800 сати налета авиона, при чему је без прскотине 43 пролаза, тј. 

4300 сати налета авиона а 5 пролаза за време ширења прскотине. 

 

Резултати испитивања на замор Епрувете бр. 3 

 

У прва 2-3 пролаза кроз спектар долази до пластификације епрувете, али 

без појаве прскотине слика 6.19. После тога је измерени ход клипа актуатора 

стабилан и пропорционалан сили у сваком блоку спектра, слике 7.21 и 7.25 до 

7.27. Од 45. пролаза кроз спектар ход се благо повећава, што указује на почетак 

ширења прскотине, слике 7.22 и 7.28 до 7.32. Од 7.48. пролаза прскотина, се шири 

све више и на максималној сили у средини 51. пролаза долази до лома епрувете, 

слике 7.23, 7.24, 7.33 и 7.34. 
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Слика 7.20  -  Епрувета 3, првих 7 пролаза  

 

Слика 7.21 -  Епрувета 3, 8. до 14. пролаз, стабилно до 45. пролаза 
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Слика 7.22  -  Епрувета 3, од 43. до 49. пролаза  

 

Слика 7.23 -  Епрувета 3, 50. и 51. пролаз 
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Слика 7.24  -  Епрувета 3, ход у 50. и 51. пролазу (увећано) 

 

 

Слика 7.25  -  Сила и ход у 43. пролазу 

 

Слика 7.26 -  Ход у 43. пролазу 
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Слика 7.27  -  Хистерезис у 43. пролазу 
 

Слика 7.28  -  Сила и ход у 45. пролазу 

 

Слика 7.29 -   Ход у 45. пролазу 

 

Слика 7.30 -  Хистерезис у 45. пролазу 

 

Слика 7.31  -  Ход у 49. пролазу 

 

Слика 7.32  -  Хистерезис у 49. пролазу 
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Слика 7.33  - Ход у 51. пролазу 

 

Слика 7.34 -   Хистерезис у 51. пролазу 

 

Структурални елемент/Епрувета бр 3 је издржала укупно 50 пролаза 

(блокова оптерећења) кроз спектар, што одговара 5000 сати налета авиона, при 

чему је без прскотине 45 пролаза, тј. 4500 сати налета авиона а 5 пролаза за време 

ширења прскотине. 

 

7.4 Закључак 

 

У овом поглављу су приказани резултати испитивања на замор за два 

структурална елемента типа дуралне плоче са отвором (означене као Епрувете бр 

2 и 3) оптерећене спектром оптерећења које је дефинисано у виду блока 

степенастог спектра оптерећења. 

Код епрувете бр 2 иницијално оштећење се јавило после 43 блока 

оптерећења а ефективни лом после 48 блокова оптерећења. 

Код епрувете бр 3 иницијално оштећење се јавило после 45 блокова 

оптерећења а ефективни лом после 50 блокова оптерећења. 
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Слика 8.2 - Модел кон. елемената за анализу напонских стања плоче са кружним 
отвором 

У табели 8.1 дати су комплетни резултати процене века до појаве 

иницијалних оштећења плоче са кружним отвором оптерећене степенастим 

спектром оптерећења приказаног у поглављу 7 (Слика 7.4). 

 

Табела 8.1:  Резултати процене века до појаве иницијалног оштећења 
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Из претходне Табеле 8.1 се види да је прорачунском проценом добијено да 

се појава иницијалног оштећења јавља после цикличних оптерећења исказаних у 

блоковима као на Сл. 7.4.  

 

Nbl,i=38 

 

Поред прорачунске процене века до појаве иницијалног оштећења 

извршена је и процена преосталог века, односно за време ширења прскотине [72-

74]. Процена преосталог века односно ширење прскотине је анализирано  методом 

Густине Енергије Деформације (ГЕД). Као што је већ истакнуто овај метод 

користи малоциклусне заморне карактеристике материјала у анализи ширења 

прскотине, управо исте оне које се користе и до појаве иницијалног оштећења. За 

анализу ширења прскотине, односно за процену преосталог века, овде је 

коришћен метода густине енергије деформације (ГЕД), у облику [60]: 

 

( ) ( )2
max//

/

/4
1

th
ffnp

KK
IE

n
dN
da −

−
=

εσ
ψ      (8.1) 

 

За процену преосталог века користе се исте малоциклусне заморне 

карактеристике материјала као и за процену века до појаве иницијалних 

оштећења. 

Комплетни резултати прорачунске анализе ширења прскотине су дати у Табели 

8.2. 
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Табела 8.2:  Резултати процене века плоче са отвором за време ширења прскотине 

 

Као најбитније из Табеле 8.2 се види да је преостали век плоче са отвором, који се 

рачуна од појаве иницијалног оштећења до стварног лома, исказано у броју 

блокова: 

Nbl,p=5 

 

8.2 Закључак 

 

Прорачунском анализом код структуралног елемента плоче са отвором 

оптерећене спектром оптерећења утврђен је укупни век, исказан у броју блокова 

оптерећења (Nu):  

Nu= Nbl,i  +  Nbl,p  = 38 +5=43 
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Значи  прорачунском проценом утврђен је укупни век структуралног елемента 

плоче са отвором, Сл. 8.1, под дејством степенастог спектра оптерећења 

приказаног на Сл. 7.5 и Табели 7.3, који износи Nu=43.  

Експериментално је утврђен укупни број блокова, описан у поглављу 7, 

Nu,exp=48 до 50. 

Овим је показано добро слагање прорачунске процене укупног века, у овом 

случају код плоче са кружним отвором оптерећене степенастим спектром 

оптерећења, са експерименталним резултатима. Резултати прорачунске процене 

укупног века су благо конзервативни што је са аспекта димензионисања 

елемената структуре ваздухоплова, са аспекта замора, пожељно. 
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9. ПРОЦЕНА ВЕКА ВЕЗЕ КРИЛО-ТРУП АВИОНА 

ОПТЕРЕЋЕНЕ СПЕКТРОМ ОПТЕРЕЋЕЊА 

 

Примарна пажња у овом поглављу је усмерена на верификацији нумеричког 

приступа процене века везе крило-труп авиона користећи софтверски пакет “Век 

до појаве иницијалних оштећења“ који је приказан у поглављу 4. За разматрану 

везу крило- труп извршена су експериментална испитивања на замор. За ову везу 

крило-труп експериментално је одређен укупан век, до ефективног лома, под 

дејством спектра оптерећења.  Због тога ће се, због систематичности, и 

прорачунским путем проценити век до појаве иницијалног оштећења и преостали 

век за време ширења прскотине.  

Значи предмет разматрања у овом поглављу је усмерен на верификацију 

прорачунске процедуре за процену укупног века сложених конструкција. За 

прорачунску процену укупног века, као што је истакнуто, изабрана је веза крило-

труп која у оквиру спектра оптерећења има “степенасте” нивое оптерећења. 

Будући да се ради о спектру оптерећења какав се јавља за реални лет авиона 

постоје нивои оптерећења у оквиру спектра код којих се јављају напони који нису 

у еластичној области. У ту сврху је потребно користити прорачунске методе за 

еласто-пластично понашање. Када се ради о делу структуре крила у зони везе 

крило/труп авиона није могуће квалитетно описивање напонских стања применом 

аналитичких метода. У ту сврху ће се овде користити еластопластична анализа 

коришћењем методе коначних елемената (МКЕ). Прецизно одређивање 

напонских стања је битно како за одређивање критичне позиције код 

структуралних елемената оптерећених цикличним оптерећењима тако и за саму 

процену века. У поглављу 7 детаљно је приказана процедура прорачунске 

процене укупног века равне плоче са кружним отвором оптерећене цикличним 

оптерећењима променљиве амплитуте. За разлику од поменутог проблема равне 

плоче са отвором овде се ради о сложенијем структуралном елементу где је 

прилично комплексан проблем прецизног дефинисања радних напона у критичној 

зони са једне и процена преосталог века са друге стране. Као и у поглављу 8, 

укупни век ће се одређивати коришћењем цикличних заморних карактеристика 
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понашања материјала, како до појаве иницијалних оштећења, тако и за анализу 

ширења прскотине, односно за процену преосталог века. За процену преосталог 

века ће се користити метода густине енергије деформације (ГЕД).  У циљу 

верификације прорачунске процене укупног века дела структуре у зони везе 

крило-труп авиона извршена су испитивања на замор дела везе крило/труп 

авиона. 

 

9.1 Процена века до појаве иницијалног оштећења 

 

За процену века до појаве иницијалног оштећења структуралних елемената 

оптерећених цикличним оптерећењима а где се у критичним зонама јавља 

пластификација материјала потребно је користити цикличне криве понашања 

материјала. У поглављу 7 је приказана комплетна процедура за процену века до 

појаве иницијалног оштећења, где је за процену века коришћена релација Manson-

Coffin-а:  

c
f

'
f

b
f

'
f N N 

E2
ε+σ=εΔ        (9.1-1) 

где су: σf
' -коефицијент заморне чврстоће, b - експонент заморне чврстоће 

(Basquin-ов експонент), εf
' -коефицијент заморне дуктилностi, c -експонент 

заморне дуктилности, E -модул еластичности и Nf  -број циклуса до појаве 

иницијалне прскотине. У једначини (9.1-1) укупна деформација Δε једнака је 

збиру еластичне, Δεe и пластичне деформације, Δεp и има облик: 

2
Δε

2
Δε

2
Δε pe +=        (9.1-2) 

Једначина Manson-Coffin-а (9.1-1) представља најједноставнију релацију за 

процену века до појаве иницијалних оштећења. Релација (9.1-1) се може исказати 

у графичком облику, Сл. 9.1.1 која у основи представља збир еластичних и 

пластичних деформација (εt =εe+εp). 
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Слика 9.1.1. - Крива ε-N за процену укупног века  

 

Код “степенастог” спектра оптерећења, какaв се по правилу јавља (или дефинише) 

код лета авиона, јављају се средњи напони, σм. Ранија истраживања су показала да 

је утицај средњих напона на век до појаве иницијалног оштећења битан, али исти 

у релацији Manson-Coffin-а не егзистира. Да би се укључио утицај средњих 

напона на процену века до појаве иницијалних оштећења успостављене су 

различите релације од којих су често у употреби релације: Morrow-а, Manson-

Hallford-а и Smith-Watson-Topper-ова крива малоциклусног замора.  

Релација Morrow-а за процену века до појаве иницијалног оштећења  

 

Morrow je први предложио модификацију којом се утицај средњих напона 

укључује у процену века  у облику: 

c
f

'
f

b
f

m
'
f N N 

E2
ε+σ−σ=εΔ      (9.1-3) 

Разлика ове криве и основне криве малоциклусног замора је у томе што се, 

узмајући у обзир средње напоне σm, модификује само еластична компонента 

укупне амплитудне деформације. 
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Manson-Halford-ова релација 

У једначини Manson-Halford-ове криве малоциклусног замора: 

c
f

'
f

b
c

'
f

m
'
fb

f
m

'
f N  N 

E2
ε⎟⎟

⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
σ

σ−σ
+

σ−σ
=εΔ     (9.1-4 ) 

модификоване су обе компоненте укупне амплитудне деформације. 

 

Smith-Watson-Topper-ова релација 

Релација Smith-Watson-Topper-а (SWT) за описивање криве малоциклусног замора 

има облик: 

( ) ( ) ( ) cb
f

'
f

'
f

b2
f

2'
fmaxSWT NENE

2
P +εσ+σ=εΔσ=   (9.1-5) 

при чему је утицај средњих напона укључен преко зависности 

2mmax
σΔ+σ=σ            (9.1-6) 

Ознака PSWT у (9.1-5) односи се на Smith-Watson-Topper-ов параметар. Релација 

SWT  (9.1-5) дефинише да нема заморног оштећења у ситуацијама када је 

вредност максималног напона, σmax, нулa или има негативну вредност, што није у 

потпуности тачно.  

 

9.2 Процена преосталог века везе крило-труп  

 

Због систематичности овде је приказан и преостали век стиковке, односно после 

појаве иницијалног оштећења тј. за време ширења прскотина. За анализу ширења 

прскотине, односно за процену преосталог века, овде је коришћен метода густине 

енергије деформације (ГЕД), у облику [70 7.1]:     

( ) ( )2
max//

/

/4
1

th
ffnp

KK
IE

n
dN
da −

−
=

εσ
ψ      (9.2-1) 
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Из горња релације се види да се за процену преосталог века користе само 

малоциклусне заморне  карактеристике материјала. За дурални материјал од кога 

је израђена стиковка ове карактеристике су експериментално одређене и 

приказане у Поглављу 6.  

 

9.3 Структурална анализа везе крило-труп авиона применом мке  

 

Овде су вршена прорачунске процене укупног века, које укључују прорачуне 

до појаве иницијалног оштећења, као и процену преосталог века после појаве 

иницијалне прскотине односно за време ширења прскотине. У ту сврху је 

разматран део структуре крила на месту везе крило/труп авиона. Да би се 

верификовала прорачунска процедура за процену века израђени су 

репрезентативни делови крила у виду “комплексних” епрувета, који представљају 

реални део структуре крила авиона. Прорачунске процене века, као и испитивања 

су извршена са истим (“реалним”) спектром оптерећења. У наредним 

разматрањима ће се приказати само суштински део резултата истраживања и то 

како у домену прорачунских процена тако и резултата испитивања на замор.  

 

9.3.1 Процена века до појаве иницијалног оштећења 

 

На Сл. 9.3.1 приказан је део везе крило-труп авиона (део на страни крила) који је 

практично и предмет анализе. Сличан део конструкције, са којим је овај део везан 

специјалним завртњевима, налази се са друге стране. Анализа напонског стања је 

извршена применом МКЕ. У ту сврху је вршена, због систематичности 

истраживања, линеарна анализа МКЕ, Сл.9.3.4 и 9.3.5 као и еластопластична 

анализа МКЕ, Сл. 9.3.7 и 9.3.8. Еластопластична анализа је вршена применом  

МКЕ за цикличне карактеристике понашања дуралуминијума, Сл. 9.3.6. 
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Слика 9.3.1. -  Део везе крило-труп авиона (део на страни крила) 
 

Слика 9.3.2 приказује спектар оптерећења дела везе крило-труп (један блок 

одговара 50 сати лета авиона). У табели 9.3.1 су дати спектар оптерећења као и 

одговарајући напони за сваки ниво оптерећења у спектру. За одређивање 

напонског стања за поједине нивое оптерећења коришћена је еласто-пластична 

анализа МКЕ . Материјал стиковке крила, односно део крила који је предмет 

анализе, израђен је од легуре дуралуминијума 2024-Т351 чија је циклична крива 

понашања материјала приказана на Сл. 9.3.6.  

Слика 9.3.2. -  Спектар оптерећења у вези крило-труп (по једном завртњу у вези 
крило труп) 
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Табела 9.3.1:  Спектар оптерећења и одговарајући напони у критичној позицији у 
делу  везе крило/труп 

Ниво 
оптер. ni Fmin[kN] Fmax[kN] σmin[MPa] σmax[MPa] 

I 
II 
III 
IV 
V 
VI 
VII 
VIII 
IX 
X 
XI 

305 
245 
133 
50 
13 
7 
13 
50 
133 
245 
305 

13.3 
9.30 
6.0 
3.0 
-4.6 
-14.0 
-4.6 
3.0 
6.0 
9.3 
13.3 

33.3 
46.6 
60.0 
73.3 
86.6 
100.0 
86.6 
73.3 
60.0 
46.6 
33.3 

58.8 
41.0 
28.0 
13.3 
20.3 
61.9 
20.3 
13.3 
28.0 
41.0 
58.8 

147.2 
205.5 
279.8 
313.8 
336.5 
366.4 
336.5 
313.8 
279.8 
205.5 
147.2 

 

На Сл. 9.3.3 приказан је модел коначних елемената дела крила на месту 

везе крило труп авиона. Када се ради о структуралним елементима сложених 

геометријских облика и оптерећења потребно је прво одредити потенцијално 

критичну зону у којој се прво очекује појава оштећења под дејством цикличних 

оптерећења. У ту сврху је у овом случају коришћен метод коначних елемената 

(МКЕ). Када се ради о процени века до појаве иницијалних оштећења потребан је 

прецизан прорачун напонских стања, посебно у критичној зони конструкције. За 

одређивање еласто-пластичног напонског стања могу се користити две методе и 

то: 

• Коришћењем линеарне анализе МКЕ, Сл. 9.3.4 и 9.3.5, цикличне криве 

понашања материјала и Neuber-ове  криве чији пресек одређује 

еластопластично стање напона; 

• Коришћењем еласто-пластичне анализе МКЕ за све нивое оптерећења у 

оквиру спектра, Сл. 9.3.7 и 9.3.8. 

За прорачунску процену века до појаве иницијалних оштећења коришћена је 

еластопластична анализа МКЕ а резултати прорачуна су дати у табели 9.3.1. 

Neuber-ов приступ заснован на коришћењу линеарне анализе МКЕ је овде 

коришћен само као контролни прорачун. 
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Слика 9.3.3. - Модел коначних елемената дела везе крило-труп авиона 

 

 

Слика 9.3.4. -  Линеарна анализа МКЕ у делу структуре крила за максимално 
оптерећење у спектру (Ниво VI у спектру) 

X Y

Z

V1
L3
C2

X
Y

Z

46.2

43.34

40.49

37.63

34.77

31.91

29.06

26.2

23.34

20.48

17.62

14.77

11.91

9.049

6.191

3.333

0.475

V1
L3
C2

Output Set: sila 10000
Contour: Solid Equiv Stress
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Слика 9.3.5. -   Детаљ расподеле напона у критичном делу везе крило-труп 
применом линеарне анализе МКЕ (за ниво оптерећења VI у спектру) 

 

Материјал: 2024 
Т351 

 
[daN/mm2] 

 

  0 0 
  28.5 0.005 
  34 0.010 
  36 0.015 
  37.2 0.020 
  38 0.025 
  38.8 0.030 
  39.4 0.035 
  39.8 0.040 
  40.2 0.045 
  40.6 0.050 
  40.8 0.055 
  41.2 0.060 

 

Слика 9.3.6. -  Крива еластопластичног понашања материјала (2024 Т351 
дуралуминијум) 

 

X
Y

Z

46.2

43.34

40.49

37.63

34.77

31.91

29.06

26.2

23.34

20.48

17.62

14.77

11.91

9.049

6.191

3.333

0.475

V1
L3
C2

Output Set: sila 10000
Contour: Solid Equiv Stress

1: F1

7.5860E-8

.1684E+0

.3368E+0

.5053E+0

.6737E+0

.0842E+1

.3011E+1

.5179E+1

.7347E+1

.9516E+1

.1684E+1

.3853E+1

.6021E+1

.8189E+1

.0358E+1

.2526E+1

.4695E+1

.6863E+1

.9032E+1

.1200E+1

-2.011E-10 0.005 0.01 0.015 0.02 0.025 0.03 0.035 0.04 0.045 0.05 0.055 0.06
Function Values

σ ε
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Слика 9.3.7. -  Еластопластична анализа МКЕ у делу структуре крила за 
максимално оптерећење у спектру (Ниво VI у спектру) 

 

 

Слика 9.3.8.  - Детаљ расподеле напона у критичном делу везе крило-труп 
применом еласто-пластичне анализе МКЕ (за ниво оптерећења VI у спектру) 

X
Y

Z

36.64

34.39

32.14

29.88

27.63

25.38

23.13

20.88

18.63

16.38

14.13

11.88

9.625

7.374

5.123

2.872

0.621

V1
L3
C2

Output Set: Case 1 Time 1.
Contour: Solid Equiv Stress

X

Y

Z

36.64

34.39

32.14

29.88

27.63

25.38

23.13

20.88

18.63

16.38

14.13

11.88

9.625

7.374

5.123

2.872

0.621

V1
L3
C2

Output Set: Case 1 Time 1.
Contour: Solid Equiv Stress
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9.4 Процена века до појаве иницијалних оштећења 

За дати блок оптерећења, Сл. 9.3.2, као и напонских стања одређених за 

сваки ниво оптерећења може се одредити број блокова до појаве иницијалног 

оштећења. За процену века до појаве иницијалног оштећења, исказане преко броја 

блокова Nbl, коришћенe су релације Morrow-a (9.1.4) и SWT (Smith-Watson-

Topper), дате релацијом   (9.1.5). Последња релација узима ефекте средњих напона 

на процену преосталог века, а искуство је показало да је иста најтачнија за 

процене века са утицајем средњих напона. Коначно, за процену века до појаве 

иницијалног оштећења коришћена је еластопластична анализа МКЕ за 

одређивање напонских стања у спрези са релацијом SWT (Swith-Watson-Topper). 

Коришћењем овог приступа одређен је број блокова до појаве иницијалног 

оштећења, Nbl,i. Прорачуном одређени век до појаве иницијалног оштећења, 

исказан преко броја блокова, користећи предходне релације дат је у Табели 9.4.1 

Табела 9.4.1: Процена века до појаве оштећења везе крило-труп према (SWT) и 
Morrow 

 

Nbl, i=480 (SWT)  (Прорачунска процена века до појаве иницијалног оштећења)  

Nbl, i=505 (Morrov)  (Прорачунска процена века до појаве иницијалног оштећења)  
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9.5  Процена преосталог века  
 

Поред процене века до појаве иницијалног оштећења, чији су резултати за 

део крила, под дејством спектра оптерећења Сл. 9.3.2, одређени у претходној 

тачки и приказани у Табели 9.4.1, потребно је извршити и прорачунску процену 

преосталог века односно за време ширења прскотине. За процену преосталог века 

потребно је претпоставити иницијално оштећење у виду површинске прскотине. 

На основу максималне вредности напона, одређене еластопластичном анализом 

МКЕ, дефинисана је критична позиција, Сл. 9.3.7. На овом месту се дефинише 

иницијално оштећење у виду иницијалне површинске прскотине. Прорачунска 

процена преосталог века базира се на познавању фактора интензитета напона у 

аналитичком облику. Будући да се ради о сложеној конструкцији, нису познати 

аналитички изрази за ФИН. У ту сврху је коришћен метод коначних елемената за 

одређивање аналитичког израза за ФИН. За одређивање ФИН коришћени су 3-Д 

сингуларни коначни елементи око претпостављене линије површинске прскотине. 

Комплетна процедура за дефинисање аналитичких израза за ФИН извршена је 

применом МКЕ. На Сл. 9.5.1 приказан је модел коначних елемената дела 

структуре крила са претпостављеном иницијалном површинском прскотином. 

 
Слика 9.5.1. -  Модел коначних елемената за део структуре крила са иницијалном 

површинском прскотином  
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Слика 9.5.2. -  Детаљ МКЕ за део структуре крила са иницијалном површинском 
прскотином 

Како је напред поменуто, да би се успоставио аналитички израз за ФИН 

коришћен је поново МКЕ при чему је претпостављено неколико дубина 

површинске прскотине. У ту сврху су коришћени сингуларни коначни елементи 

око врха прскотине. На Сликама 9.5.3 до 9.5.6 приказано је напонско стање за две 

“дубине” прскотина.  

 

Слика 9.5.3. - Расподела напонског стања за дубину прскотине од 3.5 mm 

X

Y

Z

5000.

5000.

5000.

5000. 5000.

91.54

85.82

80.1

74.38

68.66

62.94

57.22

51.5

45.78

40.06

34.34

28.62

22.9

17.19

11.47

5.746

0.0268

V2
L1
C1

Output Set: NX NASTRAN Case 1
Deformed(0.0745): Total Translation
Contour: Solid Von Mises Stress
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Слика 9.5.4. - Детаљ расподеле напонског стања за дубину прскотине од 3.5 мм 
 

 

Слика 9.5.5. - Расподела напонског стања за дубину прскотине од 5.5 м 
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Слика 9.5.6. - Детаљ расподеле напонског стања за дубину прскотине од 5.5 мм 

 

За анализу ширења прскотине, односно за процену преосталог века, коришћен 

је метод густине енергије деформације (ГЕД), коришћењем релације (9.2.1). 

Процена преосталог века, за време ширења прскотине, исказана преко броја 

блокова је: Nbl,p=52 (Прорачунска процена преосталог тј. за време ширења 

прскотине) 

Значи, за процену преосталог века коришћен је метод ГЕД, детаљно описан у 

раду [70], са једне стране, уз успостављање аналитичких израза за ФИН 

коришћењем МКЕ, са друге стране.   
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као и укупни век ло лома. На Сликама 9.6.2 и 9.6.3 приказане су позиције лома 

као и сам изглед прелома. Треба истаћи да се појава иницијалног отказа као и 

ефективни лом јавља на критичним местима како је и прорачунским анализама 

добијено на Сл. 9.6.7 и 9.6.8. 

За испитивање везе крило-труп коришћено је седам комплексних епрувета. 

Резултати испитивања су дати у Табели 9.6.1. После статистичке обраде резултата 

експериментално је утврђен укупни век (до појаве иницијалног отказа+преостали 

век за време ширења прскотине),  исказан у виду блокова: 

Експеримент:   Nbl=807  блокова 

 

 

Слика 9.6.2. -  Позиција лома после испитивања на замор комплексне епрувете 
везе крило-труп авиона  
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Слика 9.6.3. -  Изглед лома после испитивања на замор дела везе крило-труп 
авиона  

 

Табела 9.6.1:  Резултати испитивања везе крило-труп 

Узорак 
бр. 

Експериментални 
резултати 

Нумеричка процена 
укупног века 

1 

2 

3 

4 

5 

6 

7 

788 

988 

946 

892 

686 

612 

736 

 

85.806=blN  

 

(Средња 
вредност) 

 

Nbl, i=505 

Nbl,p=52 

 

Nbl,t=557 

 



 

106 
 

У Табели 9.6.1 приказани су комплетни резулати испитивања дела везе крило-

труп авиона, као и поређења са резултатима прорачунске процене. У Табели 9.6.1 

за експериментални резултат за број блокова је узета средња вредност броја 

блокова, при чему један блок одговара 50 сати лета авиона. У том случају разлика 

између прорачунске процене укупног века и експеримента је око 18.6% што се 

може оценити да је прорачунска процена века благо конзервативна 

 

9.7 Поређење резултата прорачунске процене века са експериментима 

 

Значи, у овом поглављу је приказана комплетна процедура за процену укупног 

века сложене конструкције, као што је овде разматран део везе крило-труп. 

Коришћен је SWT (Smith-Watson-Topper) критеријум за процену века до појаве 

иницијалног оштећења а за процену преосталог века коришћен је метод густине 

енергије деформације (ГЕД). За процене века до појаве иницијалног оштећења као 

и за анализу ширења прскотине коришћене су само нискоцикличне заморне 

карактеристике материјала. Експериментално је одређен укупан век дела везе 

крило-труп авиона до ефективног лома од 807 блокова оптерећења. 

Прорачунском проценом је утврђен укупни век до ефективног лома од 557 

блокова (Табела 9.6.1). Добијена разлика између прорачуна и експеримента је 

18.6%. 

 

9.8 Закључак 

 

У овом поглављу су приказани комплетни резултати испитивања на замор као 

и прорачунска процена века на замор везе крило-труп авиона оптерећене 

степенастим спектром оптерећења, Слика 9.2.2 и Табела 9.2.1.  

Експериментом је утврђен укупни век  од 807 блокова оптерећења. 

Прорачунском проценом утврђен је век од 557 блокова оптерећења, од чега 505 

блокова до појаве иницијалног оштећења а 52 блока за време ширења прскотине.  
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Добра слагања између резултата прорачунске процене укупног века са 

експериментима, са своје стране, указују да се презентована прорачунска 

методологија може успешно користити и код процене века сложених 

конструкција оптерећених општим “степенастим” спектрима оптерећења. Треба 

истаћи да је за прецизне анализе напонских стања коришћен метод коначних 

елемената у оквиру софтверског пакета MSC/NASTRAN а сама прорачунска 

процена века користећи сопствени „in-house“ софтверски пакет под називом „Век 

до појаве иницијалног оштећења“ описан у поглављу 4. 
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10. ЗАКЉУЧАК 

 
10.1  Резултати истраживања 

  

Структура авиона, било да се ради о војним или цивилним, оквирно се 

пројектује за номинални век експлоатације од око 20 година. Због високе цене 

структуре авиона тежња је да се авионима којима је истекао век употребе исти  

продужи.  Управо предмет истраживања у оквиру докторске дисертације је 

проучавање и успостављање целовитих процедура за процену века структуралних 

елемената авионских конструкција изложених цикличним оптерећењима 

константне амплитуде и спектром оптерећења. Током претходних година 

значајна истраживања су била усмерена на развој нумеричких метода везано за 

процену века сложених конструкција изложених цикличним оптерећењима. Када 

се ради о авионским конструкцијама по правилу укупни век структуре авиона је 

подељен у две фазе и то: (1) До појаве иницијалних оштећења и (2) У присуству 

иницијалних оштећења у виду прскотина. 

 

Када се ради о виталним елементима код авионских конструкција чији отказ 

може угрозити безбедност лета тада се њихово димензионисање примарно базира 

на принципима понашања и процене века до појаве иницијалних оштећења.  

У дисертацији је пажња управо била усмерена на успостављање прорачунских 

метода/процедура и развоју одговарајућег софтвера за процену века до појаве 

иницијалних оштећења,  примарно код структуралних елемената авионских 

конструкција – типа металне конструкције под дејством цикличних оптерећења 

константне амплитуде и спектра оптерећења. Успостављене методе/процедуре за 

процену века елемената констукција до појаве иницијалних оштећења су и 

експериментално верификоване (Поглавља 8 и 9).  

 

Авионске конструкције су током експлоатације изложене дејству цикличних 

оптерећења како константне амплитуде тако и спектра оптерећења. Спектар 

оптерећења се по правилу дефинише на бази испитивања у лету или у складу са 
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препорукама за одређене категорије авиона. У оквиру овог истраживања 

примарна пажња је усмерена на успостављање процедура за процену века до 

појаве иницијалног оштећења код школско-борбених авиона металне (легуре 

дурала) конструкције. За процену века до појаве иницијалних оштећења било је 

потребно је дефинисати критичне зоне потенцијалних отказа на конструкцији. 

Потенцијално критичне зоне елемената и склопова конструкција авиона су 

одређене применом Методе Коначних Елемената (МКЕ). За ту сврху се користе 

одговарајући критеријуми за процену века до појаве оштећења попут  Coffin-a, 

Manson-Halforda и других. Исти су базирани на коришћењу експериментално 

одређених малоциклусних заморних карактеристика материјала.  

 

У оквиру овог истраживања су спроведена испитивања на замор 

структуралних елемената типа дуралне плоче са изворима концентрације (са 

централним кружним отвором, ивичним полукружним отвором) под дејством 

цикличних оптерећења константне амплитуде и спектра оптерећења. За исти 

дурални материјал од кога се раде плоче са изворима концентрације су 

експериментално одређене малоциклусне карактеристике материјала (Поглавље 7 

) које су коришћене при прорачунским проценама века до појаве иницијалног 

оштећења.  

 

Комбинацијом МКЕ за анализу напонских стања у спрези са експериментално 

одређеним малоциклусним карактерисикама материјала на замор су извршене 

прорачунске процене века до појаве иницијалних оштећења. Ова процена је 

извршена у критичној зони елемената конструкције односно у зони максималне 

концентрације напона.  

 

Процена века до појаве иницијалних оштећења је спроведена за реални 

“степенасти” спектар оптерећења авиона (Поглавље 9).  Овде је идентификован 

утицај сваког нивоа оптерећења спектра у оквиру блока на укупно оштећење. Ова 

прорачунска процена је  упоређена са сопственим експерименталним резултатима 

која су спроведена у оквиру ових истраживања. 
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Истрживања у дисертацији треба да пруже подлогу за дефинисање нових или 

допуну и потврђивање већ постојећих законитости и утицајних фактора у погледу 

појаве иницијалних оштећења у елементима конструкција типа ваздухоплова 

укључивши и процене века под дејством репрезентативног спектра оптерећења 

код авионских конструкција. 

 

10.2 Допринос научној мисли и инжењерској пракси 

 

На основу остварених резултата истраживања и њихове упоредне анализе са 

расположивим досадашњим истраживањима у предметној области, научни 

допринос ове дисертације се може исказати кроз следеће целине: 

Резултати ових истраживања омогућавају да се прорачунским  методама 

прецизније процени век структуралних елемената, изложених цикличним 

оптерећењима, до појаве иницијалних оштећења у критичним зонама 

конструкције под дејством степенастог спектра оптерећења репрезентативног за 

авионске конструкцје, као и да се открију критичне зоне у елементима и редукују 

на минимум веома скупа експериментална истраживања, с друге стране.  

- Успостављен је нумерички приступ за моделовање еластопластичног  

напонског стања у зонама концентрације напона на бази комбинације МКЕ и 

Нојберовог приступа. 

- За прецизније моделирање еластопластичног понашања материјала су 

коришћене  експериментално одређене, у оквиру овог рада, малоциклусне 

заморне карактеристике материјала. 

- Развијен је софтвер за процену века до појаве иницијалног оштећења код 

структуралних елемената са геометријским дисконтинуитетима различитих 

облика под дејством цикличних оптерећења константне амплитуде и степенастог 

спектра оптерећења. 

- Верификација методе и апликативног софтвера за процену века до појаве 

иницијалног оштећења, развијеног  у оквиру ове тезе, су извршене са 

расположивим и сопственим експерименталним резултатима. Сопствени 
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експерименти су спроведени на структуралним елементима са геометријским 

дисконтинуитетима са извором концентрације напона типа: дуралних плоча са 

централним отвором под дејством спектра оптерећења репрезентативних за 

школско-борбене авионе.  

- Експериментално су одређене малоциклусне карактеристике материјала 

(дурала) какве су неопходне за моделовање еластопластичног понашања 

материјала у критичним зонама елемената структуре авиона с једне и процене 

века до појаве иницијалног оштећења с друге стране.   

- Експериментално је извршена процена века до појаве иницијалног 

оштећења за структурални елемент типа поља оплате са отвором под дејством 

степенастог спектра оптерећења (у облику блокова типа “FALSTAF“) 

репрезентативних летовима авиона. 

- Нумеричко моделовање процене века до појаве иницијалних оштећења 

везе крило/труп структуре авиона је реализовано применом МКЕ у спрези са 

цикличним карактеристикама материјала (дурала) за укључивање ефеката 

еластопластичног понашања. Ови нумерички резултати су такође верификовани 

кроз сопствена експериментална испитивања на замор.  

- Кроз поређења резултата нумеричке симулације за процену века до појаве 

иницијалних оштећења и поређења са резултатима испитивања структуралних 

елемената на замор при степенастом спектру оптерећења је успостављена 

поуздана прорачунска процедура за процену века елемената структуре 

ваздухопловних конструкција. 

Сви формулисани, у овом раду, прорачунски модели за процену века до појаве 

иницијалних оштећења  базирани на коришћењу   малоциклусних заморних 

карактеристика материјала у спрези са  одговарајућим методама за анализу 

напонских стања у критичним зонама представљају ефикасне процедуре за 

предвиђање века (односно броја циклуса оптерећења до појаве иницијалног 

оштећења) елемената структура ваздухоплова при дејству цикличних оптерећења 

константне амплитуде и степенастог спектра оптерећења. Уствари, примена 

формулисаних и верификованих прорачунских модела и одговарајућег софтвера 

омогућава да се у фази пројектовања предвиде и избегну могући ломови 



 

112 
 

елемената структура ваздухоплова који обављају одговарајуће функције, али и да 

се утврди колико елемент структуре који се ставља у експлоатацију може 

ефикасно радити тј. функционисати. Осим тога, развијени прорачунски модели 

пружају могућност откривања критичних зона у елементима структуре 

ваздухоплова  и редукују на минимум веома скупа и дуготрајна експериментална 

истраживања. 

 

10.3. ПРЕПОРУКЕ ЗА БУДУЋИ РАД 

 

 На основу искуства стеченог приликом израде ове дисертације, у циљу 

даљег развоја и примене прорачунских метода за процену века структуралних 

елемената, намеће се потреба за даљим истраживањима у овој области. 

Препоручио бих следеће кораке: 

• У раду су коришћене малоциклусне заморне карактеристике материјала за 

процену века елемената конструкција ваздухолова до појаве иницијалних 

оштећења. Следећи корак је развој метода за процену укупног века 

елемената конструкција под дејством спектра оптерећења.  

• Предложену методологију прорачунске процене века до појаве 

иницијалних оштећења, на бази коришћења малоциклусних заморних 

карактеристика материјала под дејством спектра оптерећења, требало би 

укључити у постојећи „in-house“ софтверски пакет за процену укупног века 

где би се поред процене века до појаве иницијалног оштећења укључила и 

анализа ширења прскотине односно преосталог века структуралних 

елемената авионских конструкција.  
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Прилог 1: Карактеристике материјала 

 

У овом прилогу су дате су дате статичке и цикличне карактеристике материјала 

означених са А, B, C и D при чему овако означени материјали представљају: 

Материјал  А;  Челик средње чврстоће 

Материјал  B:  Челик високе чврстоће 

Материјал  C;  Челик ниске чврстоће 

Материјал  D;  Дурал високе чврстоће 

 

Табела П1:  Статичке и цикличне карактеристике материјала 

Карактеристика 
Материјала јединице А B C D 

Цикличне карактеристике материјала 

Коефицијент заморне 
дуктилности, εf'  1.142 0.790 0.338 0.158 

Експонент заморне 
дуктилности, c  -0.67 -0.730 -0.480 -0.83 

Коефицијент заморне 
чврстоће σf’' ksi 169 267 162 241 

Експонент заморне 
чврстоће, b  -0.081 -0.090 -0.110 -0.149 

Коефицијент цикличне 
чврстоће, K' ksi 154 235 194 101 

Експонент цикличног 
деформационог 
ојачавања, n' 

 0.123 0.112 0.226 0.040 

Статичке карактеристике материјала 

Напон на граници 
течења,Sy 

ksi 94 158 51 78 

Modul elastičnosti,E ksi 30000 30000 30000 10000 

Затезна чврстоћа, Rm ksi 114 168 78 85 
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