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ISTRAZIVANJE MODALITETA DEGRADACIONIH PROCESA LJUSKE TRUPA
PUTNICKE LETELICE I MOGUCNOSTI PRODUZENJA ZAMORNOG VEKA

Rezime:

Ako je suditi po trendovima Kkoji su trenutno na snazi unutar vazduhoplovne industrije, temu
koja je izabrana kao predmet istrazivanja ove disertacije mozemo smatrati vrlo aktuelnom, ali takode
i vrlo slozenom i multidisciplinarnom. Stoga je i pristup ovoj problematici svakako morao biti
viSeslojan. U tom smislu, ovoj temi je sa jedne strane prilazeno kroz teorijsko istrazivanje modaliteta
degradacionih procesa trupa, koji mogu nastati u uslovima regularne ili pak incidentne i akcidentne
eksploatacije, dok je sa druge strane ona razmatrana primenom postupka numericke simulacije nad
modelima trupova stvarnih letelica, kako bi se i teorijski i prakti¢no izvrSila analiza njihove zamorne
osetljivosti, uz procenu eventualnih moguénosti produzenja njihovog zamornog veka.

Pomenuto polje proucavanja je posebno fokusirano bas na probleme trupa, obzirom da je isti:
» Usled svoje konfiguracije i funkcije, najskloniji razvoju gotovo svih tipova degradacionih procesa;
» za razliku od ostatka strukture, izloZen uslovima presurizacije, Sto predstavlja ne samo najvazniji
zamorni ciklus, nego i isti u svojoj najekstremnijoj formi moze biti uzrok tzv. eksplozivne
dekompresije, §to je bez sumnje najtezi oblik strukturalnog otkaza jedne letelice.

U cilju vrsenja §to adekvatnije analize pomenute problematike bilo je potrebno:

» Istraziti tipove degradacionih procesa kojima je trup uopsteno sklon, uz definisanje njegovih
posebno kriti¢nih tacaka;

* proceniti uticajne faktore i tipove rizika;

* pozvati se na propise i projektne koncepte, kao i na eksplicitne sluc¢ajeve otkaza iz prakse;

« izvrsiti analizu konkretnih: Konstruktivnih reSenja, primenjenih materijala, tehnoloSkih postupaka
1 procesa odrzavanja,

* pozabaviti se analitiCkim i numeric¢kim pristupima koji definiSu parametre otkaza ovakvih
struktura;

» projektovati proracunske modele 1 izvrsiti njihovu eksplicitnu numericku procenu...

Dakle, lako je uociti da predmet istrazivanja ove disertacije zahteva poznavanje velikog broja
disciplina, §to je u potpunosti u skladu sa razmatranom problematikom.

U okviru pocetnih poglavlja ovog rada, akcenat je stavljen na tipove degradacionih procesa
¢ijem je razvitku sklona struktura trupa. Ipak, obzirom na obimnost ove teme, ovde su u ve¢oj meri
proucavani oni tipovi koji se danas smatraju najzastupljenijim, tj. oni koji spadaju u grupu postepenih
1 odloZenih formi degradacije metalnih struktura, a za koje se danas najvise koristi jedinstveni termin
,starenje®. Medutim, znaju¢i da u odnosu na sve druge celine letelice trup znatno prednjaci u svim
formama oStecenja, ovde je odredena paznja morala biti posvecena i istrazivanju iznenadnih tipova
degradacije, koji su razmatrani kako teorijski, tako 1 kroz prikaz znacajnog broja slucajeva iz prakse.

Takode, svakako je jasno da ¢e na stepen i vid potencijalne degradacije znacajnog uticaja imati
I karakteristike same letelice, koje podrazumevaju vrstu primenjenih materijala, konstruktivno
resenje, izabrane tehnoloske postupke, kvalitet izrade i odrzavanja.... Stoga se kao nezaobilazan
segment proucavanja ove problematike mora istraziti 1 kako se u slucajevima ovakvih okolnosti
ponasaju razliciti materijali, odn. projektna resenja, kao i sa kojim od ovih degradacionih procesa
trenutno imamo poteskoce u tumacenju obima istih 1 zaSto je pojedinim strukturama teSko adekvatno
vratiti njihovu pocetnu nosivost... Ova poslednja pitanja su posebno karakteristicna za kompozitna
resenja, koja se u mnogo ¢emu razlikuju od metalnih, Sto predstavlja razlog zasto su ona navodena u
okviru posebnih tacaka u cilju tumacenja pomenute tematike.



Uz to, poznato je da je vazduhoplovstvo prili¢no optereéeno propisima, stoga su isti svakako
morali biti uzeti u razmatranje. Konkretno, njihovo proucavanje se u okviru ove disertacije svodi
uglavnom na pitanja obezbedenja plovidbenosti letelica koje su oznacene kao stare (Sto prvenstveno
znaci da je njihov pocetni program odrzavanja modifikovan), zatim, na razvoj filozofije Tolerancije
ostecenja (na kojoj su bazirani danasnji koncepti i projektovanja i odrzavanja), kao i pri analizi
centralnih vazduhoplovnih nesrec¢a, gde su uporedo uz analize istih dati i propisi koji su vazili u datom
trenutku, kao 1 na koji nacin su njihove manjkavosti doprinele pomenutim nesre¢ama ili bile direktan
uzrok nastalog akcidenta.

U cilju adekvatne analize devastacionih procesa trupa, izuzetno vazan korak predstavlja i
definisanje najkriti¢nijih tacaka, i to u smislu dejstvovanja korozivnih tipova degradacija, zatim,
zamornih (i viSestrukih zamornih) ostecenja, uz svakako nezaobilazno odredivanje zona trupa koje
su najugrozenije po pitanju pojave iznenadnih tipova degradacije (u smislu njihove pozicije i tipa
ostecenja). Naravno, ovde se mora naglasiti da predmet istrazivanja nisu bile samo postojece
vazduhoplovne strukture, ve¢ 1 one koje tek ulaze u upotrebu, zatim, one koje su delimi¢no
zastupljene, kao i one koje trenutno postoje samo u eksperimentalnoj formi ili kao ideja.

Nastavak ove analize, koji se na neki na¢in moze smatrati i centralnim, je prvo predstavljen u
obliku teorijskog pregleda analitickih postupaka koji se koriste u proceni tzv. F&DT parametara. U
tom smislu, analizirani su pristupi koji su karakteristi¢ni za fazu formiranja prsline (S-N metod) i fazu
Sirenja prsline (Mehanika loma), gde je data jasna distinkcija izmedu postupaka koji se primenjuju
unutar mehanike linearno-elasti¢nog i elasti¢no-plasti¢énog loma. Takode, ovde su i razdvojena nacela
koja se koriste u slucaju analize metalnih odn. kompozitnih struktura, a svakako da ne treba
zanemariti ni suStinsku razliku koja postoji izmedu analiti¢kih 1 numeri¢kih metoda (koje pokrivaju
¢itavo naredno poglavlje), kao ni razliku u procenama koje pripadaju deterministickom i
probabilistickom tipu.

Kako je ovde upravo receno, naredno poglavlje se bavi isklju¢ivo numerickim analizama, kroz
pocetno razjasnjavanje Sta u stvari predstavljaju iste, zatim, na koji nacin su one implementirane
unutar softverskih paketa (tzv. FEA), kao i kakvu podelu vr§imo unutar njih kada je u pitanju analiza
F&DT parametara. Takode, izvesna paznja je poklonjena i pregledu onih koje se unutar pomenute
problematike trenutno smatraju vodec¢im, s tim da je ipak znacajno detaljnija analiza posvecena
alatima koji su koriS¢eni u proracunskom delu ove disertacije.

Naredno poglavlje je posveceno prakti€noj primeni numericke analize strukture trupa u
uslovima izlozenosti opterecenju presurizacionog tipa. Cilj ovog dela disertacije je da nakon
teorijskog razmatranja, koje je sprovedeno u njenom prvom delu, izvr$i i tome slicnu numeri¢ku
analizu koristec¢i se softverskim alatima koji su razmatrani u prethodnom poglavlju. Kao model za
pomenuti proracun, ovde su kori§¢eni gornji paneli trupova letelica B737 (Classic i NG) i A320.
Razlog za njihov izbor lezi u tome §to se oni danas smatraju najtipi€nijim (i najzastupljenijim)
modelima putnickih letelica. Zatim, zato §to teorijski zakljuccei iz prvog dela disertacije ukazuju na to
da su pomenuta dva modela pokazivala bitno razli¢ito ponaSanje po pitanju uocenih problema tokom
eksploatacije u praksi u smislu da je model B737 pokazivao daleko vecu strukturalnu osetljivost.
Naravno, bitan razlog za izbor upravo pomenuta dva modela lezi i u tome $to oba imaju konstruktivno
reSenje koje je dugo vremena bilo (ili joS uvek jeste), vrlo karakteristicno za njihove proizvodace. A,
svakako, kao posebno bitnu ovde treba navesti 1 visSedecenijsku vremensku razliku uvodenja ove dve
letelice u eksploataciju, obzirom da u vreme kada je projektovana struktura trupa letelice B737,
numericke simulacije (FEA), u obliku koji danas poznajemo, jo§ uvek nisu bile primenjivane,
obzirom da se u vreme kada je ova letelica imala svoj prvi let, tek pojavio NASA-in (interno koriséen)
solver koji je imao samo tekstualni izlaz. Sto se ti¢e letelice A320, ona pripada vremenu kada je
primena FEA paketa tek bila u samom zac¢etku i sa nemerljivo ograni¢enijim mogucnostima u odnosu
na one koje poznajemo danas.



Kako bi pomenuta procena mogla biti izvrSena, gornji paneli trupova ove dve letelice su prvo
projektovani unutar CAD softvera CatiaV5/SpaceClaim/DesignModeler, nakon ¢ega je, primenom
metode konacnih elemenata u okviru FEA platforme ANSYS Mechanical (Static Structural),
sprovedena detaljna analiza ponasanja projektovanih modela pod uticajem presurizacionog
optere¢enja. Pomenuta analiza se sastojala iz slede¢ih koraka:

« Procene naponsko-deformacionog stanja strukture (sa i bez otvora za zakivke) u uslovima
delovanja statickog presurizacionog optereéenja;

* Procene zamornog veka neostecene strukture sa otvorima za zakivke: Sa bondovanim uzduznim
spojevima i spojevima kod kojih je doslo do debondovanja oba spoljnja reda otvora za zakivke.
Postupak je izveden primenom modula Fatigue Tool;

* Procene osetljivosti celokupne strukture na promenu geometrije pojedinih elemenata, primenom
postupka parametrizacije;

* Procene ponasanja u uslovima prisustva visestrukih zamornih prslina, kao i simulacije Sirenja
istih, primenom SMART opcije unutar Fracture Tool modula;

* Procene mogucnosti produzenja zamornog veka ljuske trupa, odn. njenih sastavnih elemenata koji
su pokazali najlosije naponsko-deformaciono-zamorne karakteristike, kroz analizu moguc¢nosti
smanjenja generisanih napona i nepravilnosti deformacije, kao i ponasanja u uslovima dodatih
ojacanja u vidu dablera.

Sto se ti¢e najvaznijeg sveukupnog utiska koji se vrlo jasno iskristalizovao jo§ u ranoj fazi ove
analize, moze se reci da je potvrdeno ono §to je i samo teorijsko razmatranje tvrdilo, a to je da ove
dve letelice pokazuju drasti¢no razlicit kvalitet i zamornih odlika i naponsko-deformacione raspodele,
u korist Airbus-ovog modela.

Naime, sprovodenjem gore pomenutog postupka, utvrdeno je da projektni princip na kom je
baziran Airbus-ov model (shear tie), predstavlja bolje konstruktivno resenje, nego Boeing-ov floating
pristup. Zatim, uoceno je da segment oplate Boeing-ovih modela, poznat kao waffle dabler, uzrokuje
vrlo nepravilnu naponsko-deformacionu raspodelu, i stoga je isti u okviru dalje analize uklonjen, sto
je dovelo do drasticnog porasta kvaliteta dobijene slike na svim delovima strukture, a Sto je
automatski znacilo i znacajno poboljSanje zamornih odlika svih struktura. Naravno, ovde treba
naglasiti 1 da su pomenute strukture u operativnoj upotrebi izlozene daleko slozenijim vidovima
optereéenja, gde je preusurizacioni spektar samo jedan od njih. Stoga bi eliminisani dabler trebalo
zameniti nekim drugim vidom ojacanja, Cije bi se adekvatno reSenje moglo utvrditi tek nakon
sprovedene kompletne analize. Ipak, sva je prilika da floating koncept treba u potpunosti odbaciti, $to
su potvrdile i neke naucne studije, a verovatno i sam Boeing, prihvatanjem sasvim drugacijeg
konstruktorskog kursa kod svog narednog all-new modela B787 Dreamliner-a.

Takode, medu pretpostavkama ove disertacije, (donesenih na osnovu tumacenja dobijenih
rezultata analize), je i misljenje da je Boeing u potpunosti bio svestan mana postojeceg reSenja
(prisutnih kod serije B737 Classic), ali da se ipak odlucio za minornu intervenciju na narednom B737
derivativu (Next Generation), zele¢i da njom samo ublazi tacke najvece i najnepravilnije deformacije,
dok istovremeno ekscesivno opterecene elemente veze (tzv. clip-ovi), delimi¢no rasterecuje
prenoSenjem ,,viska“ opterecenja na susedne strukture, bez upustanja u razvijanje potpuno novog
strukturalnog reSenja, $to bi predstavljalo neminovnost u slu¢aju uklanjanja ¢itavog waffle dablera.

Kljucne reci:
Zamor, korozija, trup, tolerancija oStecenja, mehanika loma, numeri¢ke metode, F&DT.
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RESEARCH OF THE MODALITIES OF DEGRADATION PROCESSES OF A FUSELAGE
SHELL OF PASENGER AIRCRAFT AND POSSIBILITIES OF FATIGUE LIFE
EXTENSIONS

Abstract:

Judging by the trends that are currently going within the aviation industry, the topic chosen as
the subject of research in this dissertation, is not just extremely up-to-date, but also very complex and
multidisciplinary as well. Therefore, the approach to this issue also had to be multi-layered. In that
sense, on the one hand, this topic is approached through theoretical research of the modalities of
fuselage degradation processes that can occur in conditions of regular or incidental and accidental
exploitation, while on the other hand it is considered by applying numerical simulation over fuselage
models of real aircraft, in order to theoretically and practically perform an estimation of their fatigue
sensitivity, with the assessment of eventual possibilities of extending their fatigue life.

The mentioned field of study is especially focused on the problems of the fuselage, since it is:
* Due to its configuration and function, most prone to the development of almost all types of
degradation processes;

« unlike the rest of the structure, exposed to the conditions of presurization, which is not only the
most important fatigue cycle, but also, in its most extreme form, can be the cause of, the so-called,
explosive decompression, which is, without a doubt, the most severe form of structural failure of an
aircraft.

In order to perform the most adequate analysis of the mentioned issues, it was necessary to:

» Investigate the types of degradation processes to which the fuselage is generally prone, (with the
definition of its particularly critical locations);

» assess influential factors and types of risks;

« refer to regulations and design concepts, as well as explicit cases of failure from practice;

« analyze specific: Design solutions, applied materials, technological procedures and maintenance
processes;

* deal with analytical and numerical approaches that define the fracture parameters of such
structures;

» design calculation models and perform their explicit numerical estimation ...

Therefore, it is easy to notice that the subject of research of this dissertation requires knowledge of a
large number of disciplines, which is completely in line with the considered issue.

Within the initial chapters of this thesis, emphasis is placed on the types of degradation
processes whose development is prone to fuselage structures. However, given the scope of this topic,
the most attention was paid to those types that are considered the most common today, ie. those that
belong to the group of gradual and delayed forms of degradation of metal structures, for which the
unique term "aging" is mostly used today. However, knowing that in relation to all other units of the
aircraft, the fuselage is significantly in the forefront in all forms of damage, some attention had to be
paid to investigation of forms of sudden types of degradation, which were considered both
theoretically and through a significant number of real cases.

It is certainly clear that the degree and type of potential degradation will be significantly
affected by the characteristics of the aircraft, which include the type of materials used, design, selected
technological procedures, quality of construction and maintenance.... Therefore, as an unavoidable
segment of this issue must be explored how different materials behave in cases of such circumstances,
and design solutions as well. Also, with which of these degradation processes we currently have
difficulties in interpreting their scope and why it is difficult for certain structures to adequately restore
their initial load capacity... These last questions are especially typical for composite solutions, which
differ from metal, which is the reason why they are listed within special points of chapters.



Also, it is well known that the aviation is quite burdened with regulations, so they certainly had
to be included in such considerations. In particular, their study in this dissertation is mainly reduced
to the issues of ensuring the airworthiness of aircraft that are marked as old (which primarily means
that their initial maintenance program has been modified), then, on the development of the philosophy
of Damage Tolerance (on which today's concepts of design and maintenance are based), as well as
in the analysis of central accidents, where their causes are presented together with the regulations
valid at the time, as well as in what way their shortcomings contributed to the mentioned
accidens/incidents.

In order to adequately analyze the devastation processes of the fuselage, an extremely important
step is to define the most critical points, in terms of corrosive types of degradation, then, fatigue (and
widespread fatigue) damage, with the inevitable determination of fuselage zones that are most
vulnerable to sudden types of degradation (in terms of their position and type of damage). Of course,
it must be emphasized here that the subject of research was not only within the existing structures,
but also within those that are just coming into use, then, those that are partially in use, as well as those
that currently exist only in experimental form or as an idea.

The continuation of this analysis, which in some way can be considered as central, was first
presented in the form of a theoretical overview of analytical procedures used in the assessment of the
so-called F&DT parameters. In this sense, the approaches characteristic for the crack formation (S-N
method) and the crack propagation phase (Fracture Mechanics) are analyzed, where a clear
distinction is given between the procedures applied within the mechanics of linear-elastic and elastic-
plastic fracture. Also here, the separate principles are used in the case of analysis of metal and
composite structures, and certainly, we should not ignore the essential difference that exists between
analytical and numerical methods (which cover the entire next chapter), as well as the difference in
assesses that belong to the deterministic and probabilistic type.

As just mentioned here, the next chapter deals exclusively with numerical analyzes, through an
initial clarification of what they actually represent, then, how they are implemented within software
packages (so-called FEA), as well as what division we make within them when in comes to the issue
of analysis of F&DT parameters. Also, some attention was paid to the review of those that are
currently considered the leading, with a significantly more detailed analysis dedicated to the tools
used in the numerical approach of this dissertation.

The next chapter is dedicated to the practical application of numerical analysis of fuselage
structures in the conditions of exposure to the presurization type of loading. The aim of this part of
the dissertation is to perform a numerical analysis (using the software tools discussed in the previous
chapter), similar to the theoretical consideration that had been conducted in the first part of the thesis.
As a model for the mentioned calculation, the upper fuselage panels of the B737 (Classic and NG)
and A320 aircraft were used. The reason for their choice lies in the fact that today they are considered
as the most typical (and most common) models of passenger aircraft. Then, because the theoretical
conclusions from the first part of the dissertation indicate that these two models showed significantly
different behavior in terms of observed problems during exploitation in practice in the sense that the
B737 model showed far greater structural sensitivity. Of course, an important reason as well, lies in
the fact that they both have a design solution that has been (or still is) for a long time, very typical for
their manufacturers. And, of course, the decades-long time difference between the maiden flights of
these two aircraft should be also mentioned here, since at the time when the structure of the B737
aircraft was designed, numerical simulations (FEA), in the form that we know today, did not exist,
except only a NASA's (internally used) forerunner in the form of a text-output solver. As for the A320
aircraft, it belongs to the time when the application of the FEA package was just in its infancy and
with immeasurably more limited possibilities compared to those that we know today.



In order for this assessment to be performed, the upper fuselage panels were designed within
the CAD software Catia V5 / SpaceClaim / DesignModeler, and then, using the finite element method
within the FEA platform ANSYS Mechanical (Static Structural), an analysis of the behavior of these
structures under the influence of pressurization loading has been performed, within the following
steps:

« Estimation of the stress-strain state of structures (with and without rivet holes) under (pressurization)
static loading;

« Estimation of fatigue life of undamaged structures with rivet holes, on condition where all rivet hole
rows within longitudinal joints were bonded, as well as in case when joints of both outer rows have
been debonded. The procedure was performed using the Fatigue Tool module;

» Estimation of the sensitivity of the entire structure to changes in the geometry of individual elements,
using the parameterization procedure;

« Estimation of the behavior of structures in the presence of multiple fatigue cracks, as well as
simulation of their grow, using the SMART option within the Fracture Tool module;

» Estimation of possibilities of extending the fatigue life of fuselages, ie. of its constituent elements
which showed the worst stress-strain-fatigue characteristics, through the analysis of the possibility of
reducing the generated stresses and irregularities of deformation, as well as the behavior in the
conditions of added reinforcements in the form of doublers.

As for the most important overall impression, which crystallized very clearly during the
implementation of the first points of this analysis, it can be said that what was concluded within the
theoretical consideration, has been confirmed here as well, and that is that these two aircraft show
drastically different stress-strain distributions and fatigue features, in favor of the Airbus model.

Namely, as a result of the applied procedure, it was determined that the design principle on
which the Airbus model (shear tie) is based, represents a better constructive concept than Boeing's
floating approach. Then, it was noticed that a constituent element of Boeing models, known as waffle
doubler, causes a very irregular stress-strain distribution, and therefore it was removed from further
analysis, which led to a drastic increase in overall quality, for all parts of the structure, which
automatically meant a significant improvement of the fatigue properties of the entire model.
Of course, it should be emphasized here that the mentioned structures, when in operational use, are
exposed to far more complex types of loads, where the presurisation spectrum is only one of them.
Therefore, the eliminated doubler should be replaced with some other type of reinforcement, where
the adequate solution could be determined only after the complete analysis. However, there is every
chance that the floating concept should be completely rejected, which was confirmed by some
scientific studies, and probably by Boeing itself, when accepted a completely different design course
for its next all-new model B787 Dreamliner.

Also, among the assumptions of this dissertation (made on the interpretation of the obtained
analysis results), is the opinion that Boeing was fully aware of the shortcomings of the existing
solution (present in the B737 Classic series), but still decided to take a minor intervention on the next
B737 derivative. (Next Generation), wanting to only alleviate the points of the largest and most
irregular deformation, while at the same time relieving the excessively loaded connection elements
(so-called clips) by transferring the “excess™" load to neighboring structures, without developing a
completely new structural solution, which would be inevitable in the event of the removal of the entire
walffle doubler.

Key words:
Fatigue, corrosion, damage tolerance, fracture mechanics, numerical methods, F&DT.
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NOMENKLATURA

* Duzina prsline; Faktor ogranic¢enja ravanske deformacije napona unutar NASGRO jednacine;
Dodati stepeni slobode (prosirena metoda kona¢nih elemenata): a

« Kriti¢cna duzina prsline: a,

* Svojstvena duzina prsline: @,

* PovrSina posmatranog segmenta: A

* Poprecni presek okvira: A.

« Empirijski parametar unutar NASGRO jednadine: A,

* Popreéni presek stringera: A

« Koeficijenti unutar NASGRO jednacine: Ay, A, A, A

« Dodati stepeni slobode (prosirena metoda kona¢nih elemenata): b
« Empirijski parametar unutar NASGRO jednacine: B,

* Poprecni presek r -tog buma trupa: B,

 Empirijski koeficijent unutar Paris-ove formulacije: C

« Koeficijent momenta propinjanja: C,

« Koeficijent grani¢ne vrednosti unutar NASGRO jednacine: C,,
« Koeficijent aerodinamicke sile otpora: C,

« Koeficijent aerodinamicke sile uzgona: C,
* Young-ov modul elasti¢nosti: E

« Sila: F

* Reakciona sila prednje ramenjace: F

« Reakciona sila zadnje ramenjace: F,
« Asimptotska funkcija poboljsanja (proSirena metoda konaénih elemenata): F(r,6)
» Gravitaciona konstanta: g

* Brzina oslobadanja energije: G

« Sirine segmenata trupa: h,h;,h,

» Heaviside-ova funkcija poboljSanja (prosirena metoda konaénih elemenata): H(x)
* Tacka mreze (proSirena metoda kona¢nih elemenata: |

» Sopstveni (centrifugalni) momenti inercije: 1, I, 1,

« J integral; tacka mreze (proSirena metoda kona¢nih elemenata): J

» Opseg J integrala: AJ

* Opseg efektivnog J integrala: AJ 4

« Faktor intenziteta napona; tacka mreze (prosirena metoda konacnih elemenata): K
« Lomna Zilavost za slu¢aj ravanskog stanja napona: K.

« VVrednost faktora intenziteta napona pri kom je prslina u potpunosti otvorena: K,



» Kriti¢na vrednost faktora intenziteta napona: K

crit

* Opseg efektivne vrednosti faktora intenziteta napona: AK

« Prag faktora intenziteta napona: K,

K

* Maksimalna/minimalna vrednost faktora intenziteta napona: K, K, ..
* Lomna zilavost za slu¢aj ravanskog stanja deformacije: K,
« Faktor intenziteta napona za Rezim LILIII: K, ,K, ,K,,

» Opseg faktora intenziteta napona: AK
* Referentna duzina: |

« Duzine pojedina¢nih segmenata trupa: I,1,,1,,1,,1;

« Uzgonska sila repa: L,

 Masa; bezdimenziona konstanta CTOD-a: M

* Momenti savijanja duz x,y - osa: M,,M

« Moment propinjanja: M,

» Koeficijent optereéenja; empirijski koeficijent unutar Paris-ove formulacije: N
 Zamorni vek elementa: N

« Reakciona sila nosne noge: N,

* Funkcija oblika (prosirena metoda kona¢nih elemenata): N(X)

 Empirijski eksponent unutar NASGRO jednacine: p

* Razlika pritisaka: ap

* Dinamicki pritisak; konstantni tok smicanja; empirijski eksponent unutar NASGRO jednacine: ¢
» Tok smicanja, preostali tok smicanja: ;, d;,

» Tezine pojedina¢nih segmenata trupa; tokovi smicanja unutar oplate trupa: q,,d,,,,0s,d,,ds

* Smicajne sile duz y —o0se: Q,,Q,

* Polupreénik; rastojanje proizvoljne tacke u odnosu na vrh prsline kod MLEL metoda za
kompozite: r

* Polupreénik; odnos maksimalnog i minimalnog faktora intenziteta napona: R

* Aerodinamicka sila otpora: R

* Aerodinamicka sila uzgona: R,

* Proracunska povrSina krila; rastojanje izmedu dva stringera: S

» Sile smicanja: S, S,

« Debljina preseka: t

* Debljina nosece oplate: t,

« Sila ¢istog uvijanja: T

« Komponenta vektora sile J integrala: T;

« Komponenta vektora pomeranja J integrala: U,

* Rastojanja duz X,y —0se: X,y



» Koordinate r -tog buma: x_,y,

» Gustina energije deformacije J integrala: W
* DuZine segmenata trupa: W, w,, W,

« Koncentrisana sila prednje kupole: Wy,

« Koncentrisana sila zadnje kupole: W,
« Koncentrisana sila nosne noge: W,

« Koncentrisana sila repnog segmenta: W,

tail

 Bezdimenzioni geometrijski faktor; ugao koji vlakno zaklapa sa X-osom za slu¢aj MLEL metoda
za kompozite: &

* Izmerena vrednost otvaranja prsline: &

» Putanja integraljenja: I'

* Deformacija za slu¢aj MLEL metoda za kompozite: &,

* Ugao pravca $irenja prsline u polarno-cilindri¢nom koordinatnom sistemu: 6
« Poisson-ov koeficijent: v

» Kriti¢na vrednost napona koji deluje na komponentu: o
« Cirkularna komponenta napona generisana presurizacijom trupa: o ,
« Aksijalna komponenta napona generisana presurizacijom trupa: o

« Maksimalni primenjeni napon: o,
« Komponente normalnog napona u pravcu x,y,z - osa: 0,,0,,0,

* Napon za slucaj zone male plasti¢ne deformacije: o

» Napon tecenja: 0,
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1. OSNOVNE KARAKTERISTIKE STRUKTURE TRUPA SAVREMENIH
PUTNICKIH LETELICA

1.1. Pojam trupa i trup tipa polumonokok (TTPM)

U najopstijem smislu, trup mozemo definisati kao centralni segment letelice ¢iji je zadatak da
pruzi prostor za smestaj (putnika, posade, korisnog tereta i opreme), i pri tom ostale njene celine
(krila, rep, pogonsku grupu i stajni trap) drzi u takvoj poziciji koja ¢e letelici obezbediti najoptimalnije
karakteristike parametara nosivosti, stabilnosti i upravljivosti. Trup je izlozen uticaju slozenih
opterecenja Visokog intenziteta, Sto zahteva da bude projektovan tako da u svakom trenutku, pod
uticajem njihovog delovanja, pruzi apsolutnu bezbednost transporta i putnika i tereta.

Trup se sastoji iz nekoliko celina, koje su prikazane na SI.1. Na istoj vidimo da tzv. ljusci pripada
dominantnih 43% celokupne tezine (metalnog) trupa, a obzirom da je pri procesu projektovanja trupa
primarni fokus upravo na njoj, ista ¢e biti centralna tema ove teze. Takode, ljuska ¢e biti razmatrana
u okviru tzv. polumonokok projektne filozofije, koja predstavlja preovladujuée konstruktivno resenje
trupova savremenih letelica. Polumonokok karakterisu dve jasno uocljive odlike. Prva je da oplata
predstavlja noseci deo strukture ($to je bio sluéaj i kod njegovog prethodnika, iz koga je i proistekao,
tzv. monokok tipa), dok se druga odlika ogleda u prisustvu dodatnih (horizontalnih) nosecih
elemenata, koji omoguéavaju ostvarenje najoptimalnijeg odnosa nosivosti i tezine, $to mu je i
obezbedilo prednost u odnosu na sva druga resenja.

43%0
Ljuska: 16%a
* oplata Donji segment
* siringeri || brupa ("keel™); 1204 11%o 10%p 804
* plvirdi Segment trapa.. || Podni segment || Segment vrata Eupale Prozori

SI.1. Segmenti trupa i njihov procentualni udeo u tezini celog trupa [50]

Postoji nekoliko osnovnih oblika poprecnog preseka trupa. Kruzni poprecni presek je danas
najzastupljeniji, i njegova dominacija je zapocela sa erom presurizacije kabine, obzirom da ovaj oblik
u tom slucaju pruza najoptimalniju raspodelu napona. Ovalna opcija je u smislu raspodele pomenutih
napona nesto losije reSenje, ali uz dobitak po pitanju komfora unutar putni¢kog segmenta, $to je slucaj
I sa tzv. double-lobe (ili double bubble) opcijom, ¢iji se presek sastoji od dva "balona" koja se
delimi¢no preklapaju, pa u tom slucaju podne grede (na mestu preseka istih) preuzimaju deo
opterecenja, tako da kod ovog preseka, uz neznatno povecanje tezine, takode dobijamo znacajniji
komfor unutar putnickog kompartmenta uz kargo veceg kapaciteta. Inace, moze se reci da u praksi
¢esto nije naroCito uocljiva razlika izmedu kruznog, ovalnog i double bubble preseka kada je u pitanju
klasa letelica koja je obuhvac¢ena ovom tezom, $to je i vidljivo na SI.3. Opcija popre¢nog preseka koju
podrzava jedino B747, i koji ga Cini apsolutno prepoznatljivim, je dodatak iznad kokpita tzv. hump
koji se tu nalazi obzirom da je Boeing u vreme njegovog dizajniranja prvobitno ovaj model namenio
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kargo saobracaju, tako da je u cilju povecanja prostora isti i uveden. U sluc¢aju kada imamo
nepresurizovane letelice, Cest slucaj je i pravougaoni poprecni presek, obzirom na udobnost koju
pruza, a takode je i1 jednostavniji za izradu.

Trup jo§ moze biti Sirokotrupni, koji se od uskotrupnog razlikuje po tome $to ima dva prolaza
1 do 10 sedista u redu (uskotrupni imaju do 6 sedista u redu i jedan prolaz). Takode, unutra$nji prostor
moze biti i jednopalubni i dvopalubni (na dva nivoa).

SI.2. Najsavremeniji oblici polumonokok kompozitnih struktura trupa
a) Boeing 787 Dreamliner [193] i b) Airbus 350 XWB [216]
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Airbus A320 Boeing BTOT/T2TITITIIET

SI.3. Poprecni preseci trupova tipicnih Airbus i Boeing letelica [izvor skice:70; slika prilagodena]

1.2. Pojam ljuske TTPM-a, njeni sastavni elementi i medusobne veze

Trup savremenih mlaznih putni¢kih letelica se najceS¢e sastoji iz tri valjkasta segmenta:
prednjeg, centralnog i zadnjeg (sa jos dva krajnja segmenta: kokpit i rep) , a svaki od njih je najcesce
sastavljen iz 4 ljuske: Gornje, dve bo¢ne i donje. U slucaju trupa polumonokok tipa, ljuska sadrzi
sledece elemente (SI.4.):

* Oplatu;

* Horizontalne nosece elemente (stringere) (SI1.5.);

* Vertikalne nosece elemente (okvire) (SI.5.);

» Njihove medusobne veze (clips, shear ties) i ojacanja.
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Sekcije okvira
: (tzv. chords)
- N -u slu¢aju B737
. okvir se dobija spajanjem
~ . Oplata ‘mchord-on.

Bear straps:
-ojacanja oko otvora koja
su bondovana za oplatu.

Glavni~
okvir:

-povezuje dve
susedne sekcije
trupa - Podne grede
Sl.4. Centralna sekcija trupa B737 [199]
Oleviri:
T L L C
Stringeri:
Blade Z Eanal . J Omega (Hat) Obrnuti hat I

SL.5. Najcesci oblici poprecnih preseka stringera i okvira

* VVeza stringera i oplate:

Nacin na koji ¢e stringeri i oplata biti povezani zavisi od toga da li je u pitanju diferencijalna
(built-up) ili integralna ljuska (SI.6.). Razlika izmedu ova dva koncepta je u tome $to se kod
diferencijalne strukture oplata i stringeri izraduju individualno, a zatim naknadno spajaju u celinu
zakivcima i/ili adhezivima ("bondovanjem™), dok se u slucaju integralnih struktura, oplata i stringeri
mogu izradivati izjedna (npr. ekstrudirati) ili pojedina¢no, uz spajanje primenom neke od savremenih
metoda spajanja (npr. naprednim zavarivanjem).
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Diferencijalna (built-up) ljuska Integralna ljuska

stringer

prajmer/top coat

zaptivna smesa (povriinska)

zaptivna smesa (po iviei)

oplata

H [ 1

i
; L ]
« hondovano + spojeno zakivcima » zavareno » ekstrudirano
(spojenc adhezivima)

SI.6. Prikaz diferencijalne i integralne ljuske [izvor dela skice:95; slika prilagodena]

» Veza okvira i oplate:

Okviri se sa oplatom mogu spojiti na tri osnovna nacina, §to ¢e ovde biti predstavljeno pomocu
tri klasi¢ne (i tipicne) Boeing-ove metalne ljuske. U prvom slucaju (SI.7.) imamo na okviru otvor za
stringer (tzv."miSja rupa"), tako da je okvir vezan direktno za oplatu. U drugom slu¢aju (S1.8.) je veza
izmedu oplate i okvira ostvarena indirektno pomocu tzv. shear tie elementa. U trecoj opciji (S1.9.),
tzv. floating vezi, okviri nalezu na stringere (uz pomo¢ clip-ova) i ovde nemamo direktnu vezu oplate
i okvira, i zato se ona i zove lebdeca.

A, A-A
| , olovir
prsten za ojacanje
5,
)
™,
\ -
L
m‘*’-'?ﬂ'ﬂvﬁrz‘.l'.:::.::fikﬂrﬂff’l"’m

stringer E‘.-I

]
RS S SRR

oplata

SI.7. Mouse hole veza okvira sa oplatom [izvor skice:52; slika prilagodena]
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By B-B

akvir -
3

shear tie

e

i ] I |
LI
== I G

Ry P
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stringer / By " oplata

SI.8. Shear tie veza okvira sa oplatom [izvor skice:52; slika prilagodena]

'

okvir —\ ﬂ

clip

stringer —, ﬂ

- T ! \ ' '
A _I u.p[g_[.:;_ tear strap I l
S1.9. Floating veza okvira sa oplatom (B737) [izvor skice:52; slika prilagodena]

» VVeza dva panela (sa i bez dodatnih elemenata za spajanje):

Veza dva panela oplate se moze vrsiti putem preklopnog (lap joint) ili suceonog (butt joint)
spoja (S1.10-SI.13). Prvi predstavlja najtipi¢niju vezu kada je u pitanju poduzni spoj i realizuje se
primenom raznih vrsta zakivaka, koji mogu biti postavljeni u vise redova. Mana ovakve vrste veze se
prvenstveno ogleda u pojavi ekscentriciteta putanje optere¢enja izmedu unutra$njeg i spoljnjeg sloja
oplate, stoga, usled dejstva optereenja na istu, dolazi do pojave tzv. savijanja izvan ravni. U slucaju
primene suceonog spoja, do toga ne dolazi, ali je u tom slucaju, usled nepostojanja direktne veze dve
oplate (opterecenje se u tom slucaju sa jednog elementa na drugi najces¢e prenosi preko dodatnog
elementa tzv. splice strap-a), neophodna primena gotovo dvostruko veceg broja zakivaka u odnosu
na slucaj kada je primenjena preklopna veza [198]. Ipak, moguce su i neke druge opcije, tipa Boeing-
ove tehnologije barela, o kojoj ¢e biti reci nesto kasnije. Ovde naravno treba navesti i da se veze koje
se ostvaruju zakivanjem dodatno poboljSavaju primenom adheziva koji omogucavaju znacajno
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unapredenje zamornih karakteristika spoja [52], obzirom da se u tom slucaju izbegava kontakt dva
metala (tj. pojava direktnog habanja).

TIF 1 Preklopni spoj (Lap Joind)
sa duplim finger dabler ojatanjem

siringer
red 4 red 3 red 2 jihl D red1 unutrainji
: : . : finger dabler
| | — | I.f [S]ﬂi 2]
spoljni : —r —~— —_—
finger dabler [ —_ —h— —
= | —*
(sloj 4) \ | ~r ~— | !
[ - + + = : unuirasnja oplata
~ ~ ~ : (sloj 3)
spoljna oplata : : : :
(51oj ) Slufaj smicanja u zoni medusloja
siringer
red 4 red 3 red 2 (sloj 1y redl unutrainji
: I - I finger dahler
[ I .
[ [ [ | sloj )
spoljni : — — —
finger dahler I
(s1oj 4) : [ [ | ! -
spoljnaoplata | | | - ' unuiragnja oplaia
(sloj 3) T‘— —bT —DT (sloj 3)

I =3 | — A —nl.li

Slucaj prenosa opterecenja kroz zakivke

SI.10. Unutrasnja raspodela napona TIP1 spoja [izvor skice:147; slika prilagodena]
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red 3 red 2 red 1
A D N .
— — —
— — —
—| i ) | ) |

TIF 2 Preklopni spoj (Lap Joint) bez ojacanja

SI.11. Unutrasnja raspodela napona TIP2 spoja [izvor skice:147; slika prilagodena]

TIP 3 Poduini suéeoni spoj (Buit jeint) preko stringera

sa splice plate i dabler ojatanjem

red 6 red 5 red 4 red 3 red 2 red 1
i | R stringer (sloj 1)
| I | | = | !

T

S dabler (loj 2

| | | = = =

—
~ 4 4 11/ & & AL -

| I | Eardl | oplata (sloj 3)

‘ * splice plate (sloj 4)

1

SI.12. Unutrasnja raspodela napona TIP3 spoja [izvor skice:147; slika prilagodena]
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TIP 4 Obimni suceoni spoj (Butt joint)
—t  safinger dabler i slice plate ojatanjem

red 4 red 3 red 2 redl
splice plate (sloj 1) /l i X
- - - - - ]
finger dahler - - - -
(s10j 2) Iy | ) | ) | ) | | —
Slufaj smicanja u zoni medusloja oplata (sloj 3)
red 4 red 3 red 2 redl
[ | [
splice plate (sloj 13~ - - - - :
S — — —
finger dabler [~ Jle= = A~ A— | —
(sloj 2} | - ' \
Slucaj prenosa opterecenja kroz zakivke oplata (slej 3)

SI.13. Unutrasnja raspodela napona TIP4 spoja [izvor skice:147; slika prilagodena]

Gore navedeni tipi¢ni slu¢ajevi spojeva panela kao dodatne elemente zahtevaju dablere, finger
dablere i ve¢ pomenute splice strap-ove. Uloga potonjih je ve¢ navedena (omogucéavaju prenos
opterecenja izmedu dva dela koja nisu u direktnom kontaktu), dok se za razliku od njih, primena
dablera prvenstveno uvodi radi preuzimanja dela opterecenja sa odredene strukture. A obzirom da je
dobro poznato da su "najspoljniji" redovi zakivaka uvek najkriti¢niji u slu€aju dejstva opterecenja,
finger dableri predstavljaju elegantno reSenje za znaajno rasterecenje istih, omogucavajuci time,
izmedu ostalog, i duzi zamorni vek ove vrste spojeva.

 Elementi za spajanje:

Spajanje metalnih strukturalnih elemenata se vrsi pomocu klasi¢nih zakivaka (solid shank
rivets) ili pomocu specijalizovanih elemenata za spajanje. Prvopomenute veze su i dalje u visokom
procentu zastupljene obzirom na njihovu zadovoljavajucu pouzdanost, nisku cenu, brzo instaliranje i
visoku ¢vrstocu na smicanje. Mana ovih elemenata je §to oni nemaju dobra zaptivna svojstva po
pitanju delovanja fluida, a i zatezna ¢vrsto¢a im je prili¢no problemati¢na. U slucaju kada elementi
za spajanje moraju imati posebna svojstva (zamorna, termicka, noSenje visokih opterecenja,
pristupacnost samo sa jedne strane...), vezu ostvarujemo pomocu specijalnih elemenata za spajanje
Cija je raznovrsnost na trzistu velika i oni predstavljaju patente firmi koje ih izraduju (Cherry max,
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Hi-lok, Lockbolt....), a koji po svojoj tipologiji mogu biti specijalizovani zakivci ili zavrtnji (ili
njihova kombinacija).

Kada je u pitanju spajanje kompozitnih struktura, za iste se ne primenjuju klasi¢ni zakivci, ve¢
specijalizovani elementi za spajanje koji se od onih za metale najvise razlikuju po tipu primenjenog
materijala i popre¢nom preseku elementa koji bi se uslovho mogao nazvati maticom (collar). U
slu¢aju spajanja elemenata izradenih od CFRP kompozita, (od kog se danas izraduju kompozitni
trupovi), obzirom na njihovu sklonost da posredno izazivaju koroziju, za njihovo spajanje se koriste
elementi izradeni od titanijumskih legura (mada oni nisu jedino resenje).

Takode, metalne i kompozitne strukture se spajaju i adhezivima, a pod kojim uslovima i na koji
nacin, bice reci kasnije.

* Elementi za ojacanje:

Elementi koji su na nekim od prethodnih slika obeleZeni kao tzv. tear strap, predstavljaju
ojacanja ili, ta¢nije reeno, sigurnosnu meru i nalaze se ispod okvira. Isti mogu biti spojeni zakivcima,
adhezivima ili u hibridnoj formi. O njima ¢e kasnije biti viSe re¢i. Ovde jo§ samo treba dodati da oni
ne moraju biti u obliku traka (strap), nego su moguci i u reSetkastom (waffle) obliku.

Naravno, ovde je potrebno navesti i da se u okolini otvora unutar ljuske (za npr. vrata i prozore)
takode zahtevaju posebna obezbedenja i ista se svode na uvodenje posebnih ojacavajuéih elemenata
koji okruzuju ove otvore (bear straps, sill, intercostal, doubler, door-stop, edge frame...). Okviri koji
vrse prenos koncentrisanih optereé¢enja, obzirom na znacajno slozenije uslove optereéenja, takode
moraju biti posebno ojacani.

» Veza krila i trupa:

Sto se veza izmedu krila i trupa ti¢e, najéeséi je slucaj da se krila vijcima vezuju za (ojadane)
okvire koji sluZe za prihvat koncentrisanih opterecenja. Takode, moguca su i reSenja kod kojih se
ramenjace provlace duzinom celog trupa, (Sto moze biti vrlo problemati¢no obzirom na zahtevani
prostor), kao i opcija sa dodatnom ramenjac¢om unutar trupa koja ima funkciju veze.

10
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PRECNIK OKVIR STRINGER

MODEL - OPLATA R i N N
N materijal profil L materijal ~profil pitch  NAPOMENE

(m) (mm) (mm]

Visoko optereceni
A3l 3,96 Al Al Z 533 Al J N/A  delovi trupa su od
telika ili Ti

A3

it Al Al NiA | 533 . N/A | N
g | Al A NA
- . _ . T, Oloviri u zonama
A3S0 507 Kompozit Kompozit L'IL 535 | Kompozit N/A | visokog opterecenja
(win) omega su od Ti
- - _ Iseéei za otvore su
A380 T15x8.4 AliGlare Al N/A 635 Al NA | NA  gjatani dablerima
od Al ili Ti
B737 3,76 Al Al z | s08 Al omega :;’:ﬁ‘
B747 6.4 Al Al ZC z0g Al omega. 3(3- Olcviri oko vrata su

Z 1M odTi
130

- - =
BTTY 6,2 Al Al NiA 208 Al Z (est)

227 Olriri oko vrata su

B78T 577 Kompozit Kompozit NA 610 Kompozit omega (::“) od Ti

Napomena:

stringer pitch-rastojanje izmedu dva stringera;
(isto vaZi i za okvire).

est-procena (bez taénog podatka).

win-prozor.

T.1. Osnovne odlike ljuski savremenih Airbus/Boeing letelica [195]

1.3. Tipovi opterecenja kojima je izloZena struktura trupa

U cilju vrSenja adekvatne procene raspodele napona unutar pojedinih segmenata trupa, sigurno
je da prvi korak predstavlja definisanje opterecenja koja deluju na trup. Dakle, na trup deluju:
* aerodinamicke sile, Koje generiSe postojanje razlike pritisaka nastale usled strujanja vazduha oko
nesimetri¢nog tela, kao i Kkarakteristika viskoznosti samog fluida. Ove sile spadaju u grupu
povrsinskih 1 njihovo odredivanje se vrSi numeri¢kim metodama. U praksi nije od velikog znacaja
odredivanje njihove rezultante vrednosti, nego se one pre odreduju preko njihovih komponenti, a
najznacajnije su svakako sila uzgona, sila otpora i momenat propinjanja:

R, = C;qS; Ry = (xqS; My = C,,qS! (1.3.1)

gde postoji sledeca zavisnost koeficijenata:
C;, Cx, Cp, = f(napadni ugao, oblik tela, Rejnoldsov broj, Mahov broj) (1.3.2)
Kada je u pitanju direktan uticaj na trup, aerodinamicke sile se generalno mogu staviti u red
onih od relativno malog znacaja (u odnosu na dejstvo nekih drugih sila). Znaci, ovde udeo trupa u
odredivanju ukupne uzgonske sile mozemo zanemariti. Ipak, obzirom da trup ima znacajan udeo u

stabilnosti letelice, njegov uticaj na sveukupan moment propinjanja koristimo u proracunu staticke
stabilnosti. Generisanje sile otpora (uz zanemarivanje kretanja trans/super-soni¢nim brzinama, pa

11
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samim tim i indukovanog i talasnog otpora), se svodi samo na tzv. parazitni otpor, koji predstavlja
zbir: ceonog otpora, otpora usled trenja i otpora usled interferencije (koji nastaje usled blizine dva
susedna tela) tj.:

TRUPA CEONOG _OTPORA TRENJA INTERFERENCIJE
R, =R, - +R, +R, (1.3.3)

Ipak, obzirom da se preko veza koje ostali segmenti ostvaruju sa trupom, njihove aerodinamicke

sile prenose na isti, trup je zbog direktnog ili indirektnog uticaja aerodinamickih sila izloZzen dejstvu
aksijalnih opterecenja, savijanja, Smicanja i torzije.
» gravitacione i inercijalne sile, koje indukuje postojanje mase tela i promena brzine njegovog
kretanja. Kada je u pitanju trup, ove grupe sila na isti deluju dvojako. Sa jedne strane ove sile generise
sam trup, dok su sa druge strane one na njega prenesene preko veza sa krilom i repnim segmentom
(Ovde se podrazumeva konfiguracija kod koje se opterecenja generisana pogonskom grupom na trup
prenose preko krila).

Odlika ovih sila je da deluju na sve tacke tela i da su srazmerne njihovoj masi, obzirom da su
u pitanju zapreminske sile. Takode, uz aproksimaciju da je privlacna sila zemljine teZe konstantna,
pod gravitacionim silama podrazumevamo tezinu tela:

F =mg (1.3.4)

dok pod inercijalnim silama podrazumevamo sile koje se generisu usled postojanja promene brzine
kretanja tela mase m:

F-m%Y —ma (13.5)
dt

Naravno, ovde se jasno moze zakljuciti da je letelica izloZena najve¢im optere¢enjima unutar
ove grupe u trenutku kada se nalazi u rezimima koji podrazumevaju promenu brzine kretanja.

« reakcione sile na zemlji, koje se na trup sa nosne noge prenose direktno, a sa stajnog trapa preko
prednje i zadnje ramenjace posredno (za slucaj konfiguracije kod koje je stajni trap postavljen unutar
krila). Iste se generiSu u svakom rezimu u kom postoji kontakt letelice sa ¢vrstom podlogom.

U okviru ove tacke ima smisla i dati jedan krajnje uproscen analiti¢ki proracun reakcija oslonca
za slucaj ve¢ pomenute konfiguracije koja se danas smatra dominantnom a kod koje je veza stajnog
trapa i pogonske grupe ostvarena preko krila. Stoga se prihvata da se ove reakcije veza na trup prenose
upravo preko pomenute prednje i zadnje ramenjace Krila.

Na SI.14. su predstavljene koncentrisane sile koje deluju na trup, kao i njihove reakcione sile.
Koriste¢i se dobro poznatim jednacinama ravnoteze sila i momenata (1.3.6), mozemo odrediti
reakcije oslonca (na mestu glavne veze trup-krilo), $to suu ovom slucaju prednja i zadnja ramenjaca
krila [20]:

Fo+Fs+ Ny +L, = n(q,l, +a,l, +dsl; +a,l, +0sls + el +
Wfbh +Wrbh +an +Wtai|)
1

1 1 1 1
Fi = m(znqllf + nqzlz(Elz +1,) +Enq41|j +nqglg (1, +1, +E|6) +

1 1
nW, (I, +1,) + nW,, (X — ang) _En(ch + C|3)|32 —ng,l; (1 +E|5) —NWy, (Xcgh — X)) —

nerbh (Xrbh - er) + I-h (Xach — X ))
(1.3.6)
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¢ - centralni segment trupa, putnici, klimatizacioni sistem, elektritni sistem, nameStaj,
hidrauliclki i pneumatski sistem, instrumenti, navigacioni sistem, elektronika,
komandne povrFine, autopilot, upravljacke kontrole, koristan teret, razno......

4 5 - prednji kargo;
43 - zadnji kargo;
44 -veza krilo/trup, centralni rezervoar (trup);

g: - APU, veza trup/repni segment.

Koncentrisane sile koje Bealcione sile:

deluju na trup:

H___.-:;_ - prednja kupola .1"»'_:.__1_. - MOSNe noge

Wosn - zadnja kupola F_-': - prednje ramenjade
H-:-t-.- - NOSNA noga f"— - zadnje ramenjace
H_. - repni segment L}_ - uzgonske sile repa

SI.14. Raspodela sila unutar trupa [20]

13
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_ ApR

D-H (7. =
Y
ApR
%) Og = £
I 7
T - debljina preseka

K - polupreénik

SI.15. Cirkularna i aksijalna komponenta napona generisana presurizacijom trupa

uzletanje : : GST spusten
: : : : ventil PS oivoren
\’ || 'kahina!
| |
————————— s —_——— | -
| N ; 55 sec | irenie
| |
| I N N / |
zemlja prepres presurizacija depres zemlja
kabima| _— | 400 ftimin +500 f/min | —
k:l{)ina G +0.1 PSI = +8.06 P8I -0.1 281 el

SI.16. Presurizacioni ciklus i vizuelizacija napona nastalih usled presurizacije [30]

Pored pomenutih opstih tipova opterecenja, postoje 1 ona koja se odnose na specijalne namene
1 vezana su samo za odredene grupe letelica. U slucaju ove disertacije, pod ovakvim optere¢enjima
¢emo podrazumevati ona koja se javljaju kao posledica uslova:
* cikli¢ne presurizacije, koja je usled specifi¢nih uslova pritiska i sastava vazduha na visinama leta
savremenih velikih putnickih letelica, obavezna za sve one ¢ije su visine krstarenja preko 4.600m (na
osnovu regulativa koje vaze unutar SAD). Uslovima presurizacije nisu izloZeni samo oni segmenti
letelice u kojima se nalaze putnici i osoblje, nego i deo za skladistenje tereta (kargo). Ova razlika
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pritisaka unutar i1 izvan strukture trupa generiSe napone unutar trupa koji se mogu rasclaniti na
aksijalnu i cirkularnu (hoop) komponentu (dok se radijalna moze zanemariti) (SI.15.). Udeo ove vrste
opterecenja u okviru celokupnog optere¢enja trupa se smatra visokim i potencijalno kriti¢nim.

Jasno je da letelica u svakom trenutku mora biti u mogucénosti da nosi sva navedena optereéenja
1u tom smislu, za slucaj evropskih zemalja i grupu putnickih letelica, propisi su definisani preko JAR-
25 dokumentacije. Isti jasno navode sledeCe granicne slucajeve opterecemja pri Cijem dejstvu
strukturalni integritet mora biti potvrden: simetri¢an manevar sa udarom vetra, bo¢ni udar vetra, let
pod uglom (side slipping), let sa konfiguracijom otklonjenog elevatora.... Dalje, pojava udarne sile
pri sletanju i rulanju, zatim slucajevi intenzivnog ko¢enja, kao i momenti savijanja visokog intenziteta
koji se prilikom rulanja generiSu pri radu jednog motora (¢iji uzrok moze biti u kvaru istog odn.
uobicajenoj pilotskoj praksi koja se sprovodi prvenstveno radi smanjenja potrosnje goriva). Takode,
pomenuti JAR-25 propis definiSe i posebne uslove koje letelica treba da ispuni po pitanju opterecenja
presurizovanjem, tj. presurizacija 1.33 puta ve¢a od normalne, kao i uslovi presurizacije koji se
kombinuju sa kriti¢nim slu¢ajevima opterecenja koji su gore ve¢ pomenuti.

1.4. Strukturalna analiza elemenata ljuske trupa

Na pocetku ovog poglavlja je ve¢ pomenuto da se kao osnovni elementi ljuske trupa
podrazumevaju oplata, stringeri i okviri, medutim, kada su u pitanju termini koji se koriste u srpskom
i engleskom jeziku za definisanje ovih elemenata, izgleda da tu postoji mala zbrka. Stvari izgledaju
komplikovanije i kada se zna da pojedini proizvodaci koriste svoje interne termine koje ostatak
vazduhoplovne struke koristi za opis sasvim drugih elemenata. U skladu sa najprihvaéenijim
definicijama, u okviru ostatka ove disertacije, za svaku vrstu horizontalnog noseceg elementa, bice
isklju¢ivo koris¢en termin "stringer" (uzduznik), iako se pod njim podrazumevaju dva termina:
stringer i longeron. Razlika izmedu longerona i stringera je u tome $to su longeroni duzi i nose vecée
opterecenje, dok stringeri prvenstveno imaju ulogu pruzanja dovoljne krutosti trupu i omogucavanja
veze sa oplatom. Bazi¢no, i jedni i drugi od oplate preuzimaju aksijalno naprezanje, optere¢enja
uzrokovana momentom savijanja trupa, kao i aksijalnu komponentu naprezanja nastalu usled
presurizacije trupa. Dakle, moze se re¢i da uzduzni elementi trpe samo aksijalna opterecenja, kroz
razvijanje napona zatezanja ili pritiska. Mada, iako su oni u nekom malom obimu izloZeni i dejstvu
opterecenja u ravni normalnoj na oplatu, uticaj sila smicanja na njih se zanemaruje. Takode, obzirom
da stringeri dele oplatu na manje podsegmente, oni vr$e i poboljSavanje njene otpornosti na tzv.
ondulaciju, a takode unapreduju i njene F&DT karakteristike (o ¢emu ¢e kasnije biti viSe reci).

Sto se vertikalnih elemenata ti¢e, i tu vazi sli¢na pri¢a. Iako se moZe napraviti jasnija distinkcija
u skladu sa njihovim oblikom i namenom, ovde ¢e biti koris¢en (u skladu sa praksom) samo termin
"okvir" (koji ¢e podrazumevati sve vertikalne elemente prstenastog/lu¢nog oblika koji imaju zadatak
da pruze dodatnu potporu horizontalnim nose¢im elementima odn. sve prstenaste elemente koji imaju
za cilj da prihvate visokokoncentrisana opterec¢enja). Ako napravimo detaljniju analizu, onda pod
okvirima podrazumevamo: frejmove, formere, a nekada je u upotrebi i termin "prsten™. Formeri se u
odnosu na frejmove razlikuju po tome $to oni, geometrijski gledano, imaju oblik luka, dok su frejmovi
u obliku prstena. Ponekad se termin "pregrada/kupola" koristi za okvire koji sluze za prihvat
visokokoncentrisanih opterecenja, $to u ovoj disertaciji nece biti slucaj, tj. ovde e se taj termin
odnositi isklju¢ivo na elemente oblika kalote, koji sluze kao barijera izmedu presurisanog i
nepresurisanog dela trupa. Dakle, okviri odrzavaju oblik trupa i pruzaju dodatnu potporu poduznim
elementima i oplati (povecavajuéi time njihovu otpornost na pojavu izvijanja, odn. ondulacije,
respektivno), zatim, zajedno sa oplatom nose cirkularnu komponentu opterecenja nastale usled
presurizacije (procena je da kod danasnjih putnickih letelica, okviri preuzimaju maksimalno 38%
cirkularne komponente ovog napona [192]). Takode, prihvataju transverzalna visokokoncentrisana
opterecenja (za slucaj okvira koji imaju ovu ulogu) i prenose ih na stringere 1 oplatu (odn. vrse njihovu
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redistribuciju), kao i redistribuciju dela napona oko diskontinuiteta npr. otvora za prozore i vrata
(nesto kasnije ¢e biti vise re¢i o posebnoj grupi ojacanja oko diskontinuiteta). Okviri su izlozeni
dejstvu normalnih sila, momenata savijanja i sila smicanja. U okviru dva ve¢ pomenuta nacina
povezivanja okvira sa ostalim elementima ljuske, ovde jos treba napomenuti da u slucaju shear tie
veze imamo i prenos sila smicanja na oplatu, dok kod floating veze ta mogu¢nost ne postoji.

Kako je ve¢ receno, kod polumonokok strukture, oplata je primarni nosilac opterecenja i
povezana je sa svim navedenim elementima, a njena lokalna debljina je uslovljena intenzitetom i
koncentracijom dejstvujuceg opterecenja. Oplata, zajedno sa horizontalnim elementima, preuzima
aksijalna opterec¢enja, kao i ona izazvana savijanjem. Sto se optereéenja nastalih usled presurizacije
tice, oplata zajedno sa stringerima preuzima aksijalnu komponentu, dok sa okvirima preuzima
cirkularnu komponentu. Oplata takode preuzima i opterecenja nastala dejstvom momenata torzije i
smicajnih sila. Naravno, zadatak oplate je i da letelici obezbedi aerodinamican oblik, i, obzirom da je
izlozena direktnom uticaju fluida, samim tim je izloZena i dejstvu aerodinamickih sila, koje prenosi i
na stringere i na okvire. Ovde jos nije loSe napomenuti da se u proracunima slozenijih opterecenja
Cesto vrse aproksimacije tako da je oplata napregnuta samo na smicanje (naravno, ne u slucaju uslova
presurizacije).

Ovde naravno treba pomenuti i elemente sa spajanje (bilo da su u pitanju zakivci ili specijalni
elementi za spajanje), koji su optereceni na istezanje i smicanje.

Pri dimenzionisanju segmenata ljuske, neophodno je voditi racuna i o tome S§ta predstavlja
kritican paramentar svakog segmenta ponaosob. Kada su u pitanju strukture izloZene istezanju,
kritiéni parametar je napon na granici proporcionalnosti. U slucaju struktura izloZzenih kompresiji,
vodimo racuna o eventualnoj pojavi izvijanja, dok kod dejstva sila smicanja vodimo racuna o ¢vrstoci
na smicanje, odn. eventualnoj pojavi ondulacije oplate (oplata gotovo u potpunosti jedina nosi napone
smicanja). Ogranicavajuéi faktori u slucaju komponenti napona usled presurizacije spadaju u domen
koncepta tolerancije ostecenja. Takode, pri projektovanju, pored ve¢ pomenutih kritiénih vrednosti,
1zuzetno je vazno voditi racuna 1 o ispravnoj raspodeli napona (kako unutar pojedinacnih elemenata
tako 1 uzimajuci celokupnu strukturu u obzir). U tom cilju su definisana tri osnovna tipa nestabilnosti
polumonokok struktura:

» Nestabilnost oplate: Kako je ve¢ pomenuto, oplata je izloZzena aksijalnim opterecenjima i
smicanju 1 samim tim postoji moguc¢nost da ona bude izloZena pojavi ondulacije, pogotovo na
mestima gde je aksijalno opterecenje kompresionog tipa, obzirom na njenu zakrivljenost i malu
debljinu. Sa druge strane, u cilju istog treba voditi raCuna da se usled izbegavanja ovakve pojave
oplata ne projektuje sa prevelikom debljinom odn. velikom gustinom stringera.

» Nestabilnost panela: Panelom se smatra segment oplate+stringera koji se nalazi izmedu dva
okvira. Do ove pojave moze do¢i ako okviri imaju dovoljnu krutost a trup je izlozen prekomernom
savijanju i tada se otkaz deSava samo unutar panela.

* Opsta nestabilnost: Moze se reci da je u pitanju slicna vrsta otkaza kao kod nestabilnosti panela,
s tim da do iste moze do¢i kada okviri nemaju dovoljnu krutost i samim tim ne vrSe ulogu potpore
stringerima. U svakom slucaju, struktura treba da bude projektovana tako da se, u slucaju otkaza zbog
nestabilnosti kao poslednji otkaz desi upravo nestabilnost opsteg tipa.
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popreéni presek trupa aproksimacija trupa

SI.17. Aproksimacija trupa

U cilju dalje analize, posluzi¢emo se idealizacijama koje podrazumevaju da je realan stringer
zamenjen bumovima (boom area) koji su kruznog popre¢nog preseka, imaju koncentrisanu masu, kao
i konstantnu vrednost napona unutar popre¢nog preseka (SI.17.).

Usled dejstva momenta savijanja (kojeg preuzimaju stringeri i oplata), dolazi do razvijanja
napona istezanja u gornjem segmentu trupa, odn. kompresivnih napona u njegovom donjem
segmentu. Izmedu ove dve zone se nalazi neutralna linija koja, poznato je, prolazi kroz teziste. Da
bismo izrac¢unali napone nastale unutar oplate i stringera usled savijanja trupa, moramo se posluZiti
aproksimacijama geometrije stringera (kao i raspodele napona unutar njega) uz napomenu da se dole
navedena formula odnosi na ¢itav segment koji ¢ine bum i segment oplate:

M, I, —M_I M. I, —M_ I
o, = (—X L)X+ (—— )y (1.4.2)
11, —17 11, —17

gde su:

M., M, - momenti savijanja;

I 1.1,y - SOpstveni (centrifugalni) momenti inercije;
X,y - rastojanja duZ osa.

Ova jednacéina moze biti pojednostavljena uz pretpostavku da su i X i y 0Se simetrije:

M
o, =y Yy (14.2)

1z ove formule se dalje odreduju vrednosti aksijalnih napona za pojedinacne bumove.
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SI.18. Raspodela opterecenja trupa za slucaj B757, najduze uskotrupne letelice [55]

U sluc¢aju odredivanja smicanja, tj. toka smicanja (koji predstavlja gradijent sile smicanja),
ponovo koristimo idealizovanu situaciju trupa koji posmatramo kao gredu zatvorenog tankozidnog
preseka koja se sastoji od aproksimiranog stringera i oplate gde smicajne napone nosi samo oplata (i
tok istih je konstantan). Formulu toka smicanja za slu¢aj zatvorenog preseka dobijamo kada istoj za

slu¢aj otvorenog preseka dodamo segment (|, (tzv. preostali tok smicanja, ali u Cije odredivanje se

ovde nece ulaziti):

Sl —S, 1,

2
Lol —12

: " S, —S,.1 _ : "
qs = _( )(.[0 tDXdS+ Z]; Brxr) - (%)(J‘tD de+ Zl Br yr) + qs,O
r=! XX Xy 0 r=

IW

(1.4.3)
gde su:
S,.S, - sile smicanja;

I 1.1,y - SOpstveni (centrifugalni) momenti inercije;

t, - debljina nosece oplate;
B, - poprecni presek r-tog buma;
x,,y, - koordinate r-tog buma.

Jednacinu (1.4.3) koristimo u sluc¢aju kada oplata pored sila smicanja preuzima i aksijalna
opterecenja. U slucaju kada vrSimo aproksimaciju tako da oplata ne preuzima aksijalna opterecenja,
imamo da je debljina oplate koja nosi iste t, = 0.

U slucaju kada je zatvorena greda izloZena dejstvu cistog uvijanja, tok smicanja mora biti
konstantan. Stoga se veza izmedu dejstvujuc¢eg uvijanja 1 konstantnog toka smicanja dobija iz
jednostavne jednacine ravnoteze segmenta grede koja ima krajnji oblik:

T =2Aq (1.4.4)
gde je:
A - povrsina posmatranog segmenta.
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SI.19. Raspodela napona poprecnog preseka trupa usled savijanja, smicanja i uvijanja

Obzirom da stringeri ne preuzimaju ovu vrstu optereéenja, aproksimacija istih ovde ne igra nikakvu
ulogu.

Veé je pomenuto da je jedan od glavnih zadataka okvira trupa da prihvata koncentrisano
opterec¢enje. Ovde je prikazan jedan takav slucaj (pri dejstvu koncentrisane sile S), a odredivanje toka
smicanja se tada vrsi na slede¢i nacin... U formulu toka smicanja (1.4.4) ¢emo uneti aproksimacije da
oplata ne preuzima aksijalna optere¢enja t, =0 (ova situacija je ve¢ pomenuta u slucaju

razmatranja jednacine (1.4.3), kao i objaSnjenje pojma preostalog toka smicanja ( o, koja ovde nece
biti racunata), zatim da je Oy osa simetrije (1,, =0), kao i da smicajne sile neposredno ispred i iza

okvira imaju samo komponente u pravcu y-0se (Q,, @, ) , tako da sa koncentrisanim optere¢enjem S
formiraju jednacinu ravnoteze:

Q. -Q -5 (1.4.5)
dok je tok smicanja po ivici okvira jednak razlici toka smicanja unutar oplate :

a=9,—d, (1.4.6)
Zamenom u jednacinu (1.4.3) dobijamo da je:

=S

qokv:|

D B.Y, +0s, (1.4.7)

xx r=1
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S1.20. Dejstvo koncentrisane sile na okvir

Poseban problem u okviru analize opterec¢enja ljuske trupa predstavljaju razni isecci odn.
diskontinuiteti koji mogu imati znacajan uticaj na raspodelu napona kontinualne i zatvorene grede
(kakvom je trup smatran u prethodnim prora¢unima). Jasno je da oko ovakvih vrsta otvora moraju
biti postavljena posebna ojacanja koja ¢e imati za ulogu vrSenje preraspodele opterecenja, a koja,
neminovno, uticu na povecanje tezine trupa. U daljem tekstu je dat proracun za slucaj otvora za
prozor, gde je za srednju vrednost toka smicanja za slu¢aj kontinualne ljuske uzeta vrednost (.

i
= = = - 0 =\ izrez za prozor
("”\_.....-—-—-—--'—h--»\.-—-._.--" !I
1 - - - i i
1 1 / 1
t, i, 95 |4 h,
'1 L
= = [
- - - ;—V r " i ].l
L 1 L
g, q, h,,
1 1 1
) X b — & ; L] r
_ _ _ '
L L L
q g (4] h
X z 1 1
1 L 1
= = = '
l 1
1 -— _ )
= = = -
“1 'I.‘r"w W
i} -

W

SI.21. Segment trupa sa izrezima za prozore
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Dakle, koriste¢i se jednacinom za tok smicanja (moZemo uzeti i vertikalnu 1 horizontalnu
sekciju) (SI.21) imamo:

qzwW1 + qzWy, = QoW (1.4.8)
gde je:
W=Ww, +W, (1.4.9)
h=h, +h,
0,0, = QO'h
iz Cega se dobija da je:
h, W
=q,1-—— 1.4.10
G =G (14.10

Ovde jo$ treba napomenuti i da poseban problem predstavljaju isecci za vrata obzirom da zbog
ograni¢enog prostora unutar putni¢kog dela nije moguce postaviti klasi¢ne okvire nego njihovu ulogu
u tom slucaju preuzimaju doorframe-ovi koji su odgovorni za prihvatanje optereéenja usled smicanja
izazvanih prisustvom navedenog diskontinuiteta, Sto ih izlaze dejstvu torzije i momenata savijanja.

Sada ¢emo se ponovo vratiti na jednacinu cirkularne komponente napona generisane usled
presurizacije trupa:

o, = APR (1.4.11)

1 navesti da ista vaZzi za sluc€aj oplate bez prisustva ojacavajucih elemenata. U slu€aju prisustva istih,
koristimo formulu Flugge-a (1952) i ona se odnosi na segment oivic¢en sa dva stringera i dva okvira
(tzv. bay):

_ t.pPR+v(t, —t)pR/2
T @At VR, T, 1)
t, =t+A
t,=t+A. /L (1.4.12)

Oy

gde je:

A, - poprecni presek stringera;

A, - poprecni presek okvira;

S — rastojanje izmedu dva stringera;
L — rastojanje izmedu dva okvira.

Takode, uzimajuci u obzir jednac¢inu za aksijalnu komponentu napona (SI.15) i njegovu vezu sa
cirkularnom komponentom:

_ApR _oy

o 1.4.1
L= T, (1.4.13)
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vidimo da je njegova vrednost dvostruko manja u odnosu na cirkularnu komponentu i stoga
zakljuCujemo da je poduzni spoj panela oplate daleko ugrozeniji usled delovanja ciklusa
presurizacije nego poprecni. Prema [37], raspon cirkularne komponente napona je 80-110 MPa,
racunajuci da je uopsteno pravilo da se nivo presurizacije kabine poklapa sa pritiskom koji vlada na
visini od 8.000ft (2,438m). Uz to, u slucaju preklopnog spoja zbog postojanja ekscentriciteta dolazi i
do generisanja sekundarnog savijanja koje ima izrazito negativan uticaj na zamorne karakteristike

strukture [52].

Savijanje i wijanje

LI
Eompresija/stabilnost,

Istezamnje,
staticka évrstoeda, statika évrsioca,
olpornost na rast prsline
dejsivo korozije

Oplata gornjalze:
Kompresija'stabilnost
Oplata donjalke:
Istezanje/rastprsline g ;exa dvrstoca, Aksijalnii
rast prsline cirkularni napon
("presurizacija™)

Udar

S1.22. Kriticna opterecenja i vodeci projektni kriterijumi centralnih segmenata letelice [51]
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2. TIPOVI DEGRADACIONIH PROCESA KOJIMA JE IZLOZENA
STRUKTURA LJUSKE TRUPA

Usled udruzenog delovanja radnog okruZenja i optereCenja (prvenstveno) mehanicko-
termickog tipa, svaka konstrukcija sa vremenom neizbezno razvija razlicite tipove degradacionih
procesa koji dovode do gubitka njenih pocetnih strukturalnih odlika. Takode, do pojave odredenih
vidova degradacija moze do¢i i usled dejstva nekog vida ekscesivnog opterecenja Cije dejstvo moze
biti samo trenutno.

Uticajni faktori koji odreduju nastanak odn. stopu razvitka ovih promena ¢e tokom narednih
poglavlja biti detaljnije razradivani, dok ¢e tipovi degradacionih procesa koje isti mogu razviti, biti
ovde klasifikovani na osnovu modela predlozenog u izvoru [204] kao: Postepeni, odlozZeni i
iznenadni. (Mada je danas trend da se ova podela svodi na dve grupe: Environmental/Discrete event).

Poietno stanje

Stanje

Postepena degradacija

Iznenadna degradacija

Odlozena degradacija

Yreme

S1.23. Osnovni vidovi degradacionih procesa strukture [204]

2.1. Gubitak integriteta kao posledica pojave postepene i odloZzene degradacije (starenje)

Postepena degradacija, kako i samo ime kaZe, podrazumeva onu vrstu procesa ¢iji negativan
uticaj ima relativno stabilan gradijent. Stoga u ovu grupu mozemo svrstati pojave kao Sto su: Korozija,
habanje, degradacija usled prisustva visokog stepena vlage/UV zraCenja/temperaturnih gradijenata,
erozija, puzanje,...... Odlozena degradacija podrazumeva procese kod kojih devalvacija integriteta
strukture nema stabilan gradijent, odn. u duZzem (poc¢etnom) vremenskom periodu nema ocigledan
negativan uticaj po integritet strukture, nakon ¢ega dolazi do njegovog bitnijeg rasta. U ovu grupu
prvenstveno spadaju zamor i izuzetno opasna pojava koja se zove naponska korozija, a koja ¢e kasnije
biti detaljnije razmatrana.

Razlog iz kog je u okviru ove disertacije napravljena podela na postepenu i odlozenu
degradaciju je baziran na razliitom ponasanju koje pokazuju zamorno i korozivno opterecene
strukture. Tako na osnovu Wanbhill et al., (2001), kod preklopnih spojeva ljuske trupa (lap splices),
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koji se smatraju jednim od najugrozenijih segmenata strukture po pitanju zamornog dejstva, na
inicijalizovanje prsline otpada ¢ak 75% od celokupnog zamornog veka ovakvih spojeva, §to se znatno
razlikuje od ponaSanja korozivno opterecenih struktura.

Sveobuhvatno gledano, ove dve grupacije degradacionih tipova, ¢ija je glavna odlika da se
razvijaju tokom duzeg vremenskog perioda u uslovima manje-vise o¢ekivanih operativnih uslova, se
danas naj¢esée obuhvataju jedinstvenim terminom - starenje (aging). Pojam starenja, u obliku u kom
se danas koristi u vazduhoplovnom masinstvu, je koncept skorijeg datuma i isti prvenstveno oznacava
letelice koje su dostigle stepen u kom njihova plovidbenost vise ne moze biti odrzavana primenom
redovnih (pocetno definisanih) rasporeda odrzavanja, nego se iste oslanjaju na primenu
modifikovanih programa. Neka od kasnijih poglavlja se bave upravljanjem ovim konceptom i
detaljno opisuju Sta on tacno podrazumeva i na koji nacin omogucava produzenje veka ovakvih
letelica. Naravno, sam pojam starenja nije tako jednostavno definisati obzirom da on obuhvata ¢itavu
paletu pojava raznih tipova degradacije struktura, kao i niz problema koje oni posledi¢no izazivaju.
Ipak, jasno je da se pod starenjem podrazumeva svaki degradacioni proces koji je uzrokovan samom
dugotrajnom eksploatacijom letelice u okviru (relativno) o¢ekivanih radnih uslova i okruZenja.

U slu¢aju metala, on prvenstveno podrazumeva procese kao §to su zamor i korozija. Takode,
od velikog znacaja su i pojave Koje podrazumevaju udruzeno dejstvo dva ili vise uticajnih faktora od
kojih, ako je jedno  korozivno  okruzenje,  dobijamo  koroziju  koja je
naponsko/zamorno/frikciono/erozivno/kavitacionog tipa, dok u slucaju kombinacije visokog
opterecenja i poviSene temperature dobijamo uznapredovalije puzanje.

Kod kompozita nemamo ovu vrstu devastacionih scenarija, tj. njihova degradacija se ne javlja
u onom obliku u kom nam je ona poznata kod metala, $to se upravo i smatra jednim od glavnih
argumenata za njihovu izraZeniju primenu, narocito kad je poznato da su zamor i korozija dva
najproblemati¢nija (i najskuplja) degradaciona procesa vazduhoplovnih struktura. Dakle, moglo bi se
re¢i da su u slucaju kompozitnih struktura dva centralna problema gotovo eliminisana. Ipak, i
kompoziti imaju svoje slabosti, pa kada su u pitanju ocekivani radni uslovi, kod njih najvecu stopu
(dugotrajnog) razaranja indukuje negativan uticaj dejstva okruZzenja kroz povisenu vlaznost
vazduha/temperaturu/koeficijent UV zracenja. Ovde svakako treba posebno izdvojiti njihovu
izrazenu osetljivost na uticaj znacajnijeg broja fluida, po€evsi od dobro poznate opSte slabe otpornosti
na ve¢ pomenutu vlagu, pa dalje 1 na prisustvo svih vidova drugih fluida (raznih ulja, lubrikanata,
goriva i Skydrol-a - hidrauli¢ne te¢nosti). Osetljivost odredenih tipova kompozita na dejstvo erozije
se takode ne sme zanemariti, zbog ¢ega oni nisu dobar kandidat za izradu povrsina koje su izlozene
direktnom uticaju vazdus$nih struja, ali se za iste ipak koriste, uz obavezno nanoSenje antierozivnih
prevlaka. Takode, iako kompoziti, gledano u odnosu na metale, ne pokazuju preteranu sklonost ka
pojavi koja je ovde sveobuhvatno nazvana starenjem, ipak treba navesti da kod njih, (u slucaju
prisustva dovoljno velikog ostecenja), pre postoji opasnost od naglih otkaza usled njihove dosta
visoke krtosti.

2.1.1. Dejstvo korozije i degradacionih procesa koji se javljaju kao posledica korozivnog
sadejstva

Pojava korozije predstavlja ozbiljan problem protiv kog uopste nije lako boriti se, obzirom da,
kada se metal nade u za to pogodnom okruzenju, on prirodno tezi razlaganju na jedinjenja kao $to su
oksidi, hidroksidi ili sulfati [31,32] dovodeci time do negativne promene mehanickih karakteristika
metala. Drugacdije reGeno, metal (legura) se vraca u svoje prvobitno stanje [31].

Hemijski posmatrano, korozija predstavlja vid relativno spore elektrohemijske degradacije
metala koji se javlja kao posledica hemijske interakcije samog metala 1 okruzenja. Korozija se moze
pojaviti u razlicitim formama, zavisno od vrste metala, konstruktivnih karakteristika, uslova
odrzavanja, kao i spoljnih uticajnih faktora ¢ijem je dejstvu struktura izlozena.

24



Doktorska disertacija buki¢ L. Daniela

Samo u SAD, korozija letelica predstavlja problem koji godisnje kosta 2.2 milijarde dolara, gde
se 0.2 mird $ odnosi na projektovanje i izradu, 1.7 mird $ na odrzavanje i 0.3 mlrd $ na downtime.
Kod nekih vojnih letelica broj sati odrzavanja zbog korozije moze biti i veci nego broj sati leta. [33]

Izvor [22] je objavio da pojava strukturalne korozije u okviru odrzavanja letelica predstavlja
najveci trosak kad je u pitanju odrzavanje starih letelica (aging aircraft). Ovako velik iznos troskova
je prvenstveno posledica znatnog produzavanja i usloznjavanja procesa odrzavanja, odn. vremena
koje letelica zbog toga mora da provede van operativne upotrebe (downtime). Ovde jos svakako treba
naglasiti i to da iako su savremeni materijali sve otporniji na koroziju, oni su, s druge strane, izlozeni
sve agresivnijem uticaju i operativnih uslova i okruzenja.

Uzrok pojave korozije moze biti hemijskog ili elektrohemijskog porekla. U prvom slucaju
imamo direktnu izlozenost dejstvu odredenih hemijskih materija (kao Sto je to npr. slucaj kod
izloZenosti dejstvu kiselina iz baterija i njihovim isparenjima, kao i raznim vrstama sredstava za
¢is¢enje), dok u drugom slucaju do pojave korozije elektrohemijskog porekla dolazi kroz ispunjenost
sledecih uslova:

« Prisustvo metala odn. legure koja je sklona koroziji (anoda);

* Prisustvo razli¢itog konduktivnog materijala koji ima slabiju tendenciju ka korodiranju (katoda) tj.
materijala viSeg elektricnog potencijala,

* Prisustvo elektrolita;

* Kontakt izmedu anode i katode.

Ovde je potrebno napomenuti da svi metali (i legure) imaju odredeni elektri¢ni potencijal, $to
znaci da ¢e u odredenim uslovima lakse ili teze korodirati. Nivo elektriénog potencijala se naziva
plemenitost metala. Metali koji imaju manju plemenitost ¢e brze korodirati. U stvari, kada se dva
metala razli¢itog potencijala nadu u blizini (uz prisustvo elektrolita), §to je veca razlika njihovih
potencijala, to ¢e biti agresivnija stopa korozije.

Postoje razni nacini na koje se tipovi korozije mogu Klasifikovati. Tako npr. imamo vrste
korozije koje se javljaju na velikim povr§inama, nasuprot onim koje deluju strogo lokalizovano.
Takode, imamo i vrste korozija koje se javljaju u kombinaciji sa dodatnim podsticajnim faktorima
(razli¢it temperaturni gradijent, ciklicno opterecenje, bakterijski uticaj....). U tom smislu, ovde ¢e biti
navedena klasifikacija koju koristi NASA [82], a bi¢e navedeni samo oni oblici koji se javljaju na
segmentima letelice koji su direktno ili indirektno tema ove disertacije. Dakle, u okviru
vazduhoplovnih materijala koji se koriste za izradu trupa, podela je sledeca:

Uniformna (opSta) korozija: Kako i samo ime kaZe, ovo je najuobicajenija forma korozije. Ne
smatra se posebno opasnom, obzirom da se pre pojave iste javljaju uo€ljive promene na povrsini
metala, odakle ona i kre¢e da deluje, stoga ista moze biti uo¢ena i tretirana mnogo pre nego §to postane
opasna po integritet strukture.

Galvanska korozija: Uzrok njene pojave lezi u kontaktu dva metala razli¢itog elektricnog
potencijala u prisustvu elektrolita. Ova vrsta korozije stvara prilicno uniformno oSteCenje i ne
napreduje velikom brzinom. Mera njenog razaranja moze biti merena kroz gubitak tezine ili dubinu
penetracije. Sto metal ima niZi elektri¢ni potencijal, to je skloniji pojavi ove vrste korozije. Specijalna
vrsta ove korozije se naziva termogalvanska korozija i kod nje do razaranja metala dolazi usled
prisustva toplotnih gradijenata, tj. topliji deo metala predstavlja katodu, a hladniji anodu. Razaranje
je obi¢no lokalnog tipa i u funkciji je raspodele temperature. Inace, iako su kompozitni materijali
oznaceni kao otporni na dejstvo korozije, oni se mogu ponasati kao izvor iste. Npr. karbonski
kompoziti CFRP (Carbon Fiber Reinforced Polymers), koji predstavljaju apsolutno najdominantniji
kompozit u izradi trupa kod najsavremenijih letelica, su elektrohemijski aktivni i visokoplemeniti,
stoga, kada je metal niZe plemenitosti u kontaktu sa istim, u uslovima odredenog okruzenja lako moze
do¢i do pojave galvanske korozije na metalu. Ova aktivnost je posebno izrazena u slucaju
kombinacije CFRP-a i aluminijuma. U slufaju kontakta sa nerdaju¢im celicima postoji donekle
mogucnost pojave lokalizovanih vrsta korozija (npr. tackaste korozije i korozije u zazorima, dok u
slu¢aju kontakta sa titanijumom, ne postoji nikakva elektri¢na aktivnost medu njima [137]).
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Korozija u zazorima: Postoji vise vrsta ove korozije, stoga ih neki autori razdvajaju kao zasebne
tipove a neki ih svrstavaju u jedinstvenu grupu ($to je i ovde slucaj). Ovaj tip razaranja metala
predstavlja najtipi¢niji oblik korozije vazduhoplovnih struktura i njenoj pojavi su prili¢no sklone veze
sa navojima, odn. oni mehanicki spojevi koji sadrze neki tip zazora, obzirom da ovakve veze pruzaju
fizicke preduslove da metalna povrsina bude izlozena jednom rastvoru koji u razli¢itim tatkama
sadrzi razli¢ite koncentracije metalnih jona (odn. kiseonika), sto je dovoljan uslov za ostvarivanje
elektri¢ne aktivnosti. Dakle, metal u okolini spoja u kom je zarobljen fluid sadrzi ve¢u koncentraciju
metalnih jona i samim tim ima nizi potencijal (predstavlja anodu) $to dovodi do njegovog korodiranja,
za razliku od spoljne strane metala viSeg potencijala koja u tom slucaju predstavlja katodu. Analogna
situacija se javlja i u uslovima povisene koncentracije kiseonika. Razlika izmedu galvanske korozije
1 korozije u zazorima je u tome §to kod prve imamo kontakt dva metala unutar jednog fluida, dok kod
drugog imamo jedan metal koji je u prisustvu dva okruzenja unutar jednog fluida. Ova vrsta korozije
je poznata kao prili¢no agresivna i sklona je prelasku u tac¢kastu i lisnatu koroziju. Razvijena forma
korozije u zazorima se zove klobucenje.

SI.24. Slucaj preklopnog spoja kod kog je doslo do uznapredovale pojave korozije u zazorima tzv.
klobucenje [4]

Tackasta korozija (pitting): Najcesce nastaje na mestima o$tecenih prevlaka i ne¢isto¢a. Deluje
prilicno lokalizovano i ne razara velike povrSine metala, ali se zato Siri u dubinu stvarajuci Supljine
cilindri¢nog oblika. Ista moze biti opasna po integritet strukture, obzirom da deluje analogno formi
koncentracije napona, stoga je lokacija njene pojave od izuzetnog znacaja. Pojavi tac¢kaste korozije
su skloni metali koji inace dobro podnose dejstvo uobicajenih korozivnih agenasa i koji su u tom
smislu prilicno pasivni (npr. nerdajuci Celici), ali, navedeno nije tacno kada se isti izloze dejstvu
hloridnih jona u prisustvu kiseonika.

Koncasta korozija (filiform): Nastaje usled visoke vlaznosti u okolini spojeva i sklopova odn.
oSte¢enja u prevlakama, $to dovodi do aktiviranja elektroliti¢kih procesa. Kako joj i ime kaze, javlja
se u vidu o$tecenja u obliku sitnih, koncastih kanala, nepravilnog usmerenja, koji se Sire iz jednog
izvora.

Intergranularna korozija: Do pojave iste dolazi usled velikih razlika potencijala u unutrasnjosti
zrna i njegove granice, a javlja se na granicama istih. Intenzitet ove vrste korozije zavisi od
mikrostrukturalnih karakteristika materijala, kao i od na¢ina organizacije zrna unutar metala, a njenoj
pojavi su posebno sklone Al-legure, pogotovo u uslovima prisustva povecane koncentracije
rastvorenog kiseonika ili jona hlora.

Takode, proces poznat kao lisnata korozija se moze smatrati vrstom intergranularne korozije,
obzirom da pri Sirenju prati granicu zrna i predstavlja jednu od dve najopasnije forme korozije. Njena

26



Doktorska disertacija buki¢ L. Daniela

pojava je karakteristi¢na za Al-legure visoke ¢vrstoce. Ime je dobila po na¢inu na koji razara metal,
odvajajuéi se od njega u vidu listova.

Frikciona korozija: Do pojave ove vrste korozije dolazi kada dve povrSine koje su pod
dejstvom opterecenja i ¢iji kontakt nije projektno predviden dodu u medusobni dodir usled delovanja
vibracija ili nekog drugog faktora. Kao posledica toga nastaje osSte¢enje na povrsini metala ili na
njegovom zastitnom sloju. Stalna mehanicka interakcija ostavlja ove povrsine bez zastite i tako otvara
put ka dejstvu Stetnih (korozivnih) uticaja koji ¢e najverovatnije dovesti do pojave duboke tackaste
korozije (ako pojava nije primec¢ena u zacetku).

Bakterijska korozija: lzaziva je prisustvo bakterija, gljivica ili kvasnih materija u
kontaminiranim motorskim gorivima. Pogotovo je prisutna u integralnim rezervoarima za gorivo.

Eroziona korozija: Javlja se kao posledica zajedni¢kog dejstva erozije i korozije. Pri erozionoj
koroziji nastaje povecanje brzine korozivnog razaranja metala usled prisustva erozije.

Kavitaciona korozija: Nastaje kao posledica zajednic¢kog dejstva korozije i kavitacije.
Uklanjanjem metalnog filma i cupanjem metalnih Cestica sa povrSine metala, kavitaciono oStecenje
moze ubrzati koroziju i prouzrokovati habanje povrsine.

Kada se dejstvo cikli¢nog opterecenja udruzi sa dejstvom okruzenja, korozivni uticaj postaje
lom usred uticaja okruzenja (environmental cracking-EC). Isti moze biti intergranularnog ili
transgranularnog tipa. Cesto se uo¢avaju oba oblika na mestu nastalog loma. Intergranularni lom prati
granicu zrna metala, dok se transgranularni deSava preko zrna. Ipak, morfologija prsline moze biti
razli¢ita za slucaj istog materijala a razli¢itog okruzenja [26]. U svakom slucaju, on dovodi do krtog
loma materijala koji je po svojoj prirodi zilav. Na osnovu definicije koja se u okviru problematike
metalnih struktura najcesce srece [26], pod EC-om se, u stvari, podrazumeva korozioni lom ¢iji uzrok
nastanka lezi u nizu raznih medusobno isprepletanih uticaja, a kome prethodi pojava jednog od
sledecih tipova korozionog ostecenja:

« zamorne korozije,
* naponske korozije (stress corrosion cracking-SCC);
* vodoni¢ne krtosti.

Zamorna korozija predstavlja vid degradacije materijala koji nastaje kao rezultat
kombinovanog dejstva cikli¢nog opterecenja i uticaja okruzZenja. Njena pocetna forma je u obliku
tackaste korozije, koja dalje, ako nije na vreme tretirana, obavezno vodi ka lomu.

Naponska korozija se javlja pri interakciji okruzenja i pretrpljenog naponskog (tenzionog)
opterecenja. Dakle, iako pomenuta dva pojma fenomenoloski gledano nisu u potpunosti ista, kada se
mehanicki bazi¢no interpretiraju, imaju sustinske slicnosti.

U slucaju pojave naponske korozije, ¢esto se desava da je neko lokalno prisustvo unutra$njih
napona uzrokovano primenom odredenog tehnoloskog procesa. Takode, okida¢ za njenu pojavu moze
biti 1 izloZenost radnom optereCenju odnosno silama koje nastaju kao posledica povecanja
nusprodukata korozije. U oblasti u kojoj se nivo napona priblizava vrednosti napona na granici
elasti¢nosti, pojava ove vrste korozije je najverovatnija. Interakcija sa nepovoljnim spoljasnjim
okruzenjem ¢e dodatno pospesiti ovu vrstu korozije, dok posebnu opasnost predstavlja uticaj morske
vode, pogotovo kod celika visoke ¢vrstoée i termicki tretiranih legura aluminijuma, mada i
magnezijum ima dobro poznatu osetljivost na vlagu i naponski ¢e korodirati ako nije adekvatno
zaStic¢en. Ova vrsta korozije se danas smatra najozbiljnijom korozijom nastalom usled mehanickog
uticaja upravo zbog njenog najpogubnijeg dejstva, mada se pojava svake vrste korozije mora
ozbiljno uzeti u obzir [37].

Kada je u pitanju grupa starih letelica, posebnu osetljivost na pojavu naponske korozije
pokazuju Al-legure koje kao legirajuce elemente sadrze Co, Zn i Mg, (2024-T3), pogotovo one legure
koje su bile izlozene termickoj obradi (7075-, 7079-, 7178-T6) [28], a koje su bile ¢est izbor u izradi
trupa. Takode, ovde nije redak slucaj pojave loma koji se deSava unutar materijala i po granici zrna,
Sto isti ¢ini znac¢ajno slabije uo¢ljivim. Problem pojave naponske korozije je nekad bio slabije izrazen
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obzirom da je zivotni vek strukture bio mnogo kra¢i a oplata tanja. Danas, kada se tezi §to ve¢em
produzenju Zivotnog veka strukture koja je uz to i znacajno kompleksnija, naponska korozija je
pocela da preovladava kao vrsta Korozije.

Taékast'akorozija i S % Frikciona korozija
— - ——n - .

SI.25. Tipovi korozija kojima su izloZene metalne vazduhoplovne strukture [82, 83, 84]

Vodoniéna krtost se javlja kao posledica kombinovanog dejstva korozivnog okruzenja u obliku
prisustva vodonika udruzeno sa zaostalim naponima unutar strukture. Tacnije, usled akumuliranja
vodonika u zoni vrha prsline dolazi do lokalnog slabljenja materijala (usled formiranja Supljina ili
gubitka kohezione ¢vrstoce), §to dodatno pospesuje Sirenje prsline.

Sto se ti¢e sveukupnih uzroka pojave korozije, Boeing je na svojoj zvani¢noj stranici definisao
njene glavne pokretace (SI.26). Naravno, pojedine ovde navedene faktore nije moguce u potpunosti
eliminisati, ali u svakom slu¢aju nivo kontrole nad istim ima uticaja na pojavu, obim i tip nastale
korozije.

Kompozitne materijale, u principu, mozemo smatrati otpornim na dejstvo zamora i korozije.
Ipak, kako je ve¢ receno, kada se kombinuju sa izvesnim metalima, oni mogu postati uzrocnici
korozivnog dejstva na metalnim povrSinama (a to je unutar ove disertacije pomenuto kroz primer
karbonskih vlakana koja pokazuju katodno dejstvo u kontaktu sa metalima manje plemenitosti).
Inace, kombinacije metala i kompozita uopste nisu retke i iste su, pored ve¢ pomenutog, zastupljene
i kroz postojanje metalnih veza ili usled nanoSenja aluminijumskih prevlaka u cilju povecanja
elektricne konduktivnosti za slu¢aj udara munje (SI.27), dok kod sendvi¢ struktura mozemo imati
razli¢ite kombinacije materijala jezgra i spoljnjeg laminatnog sloja. Takode, metali i kompoziti se
mogu na sve moguce nacine kombinovati 1 u procesu reparacije oStecenih povrsina (o cemu ¢e kasnije
biti vise reci).
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S1.27. Slucaj korozije aluminijumske previake na kompozitnoj strukturi [1]

2.1.1.1. Tac¢ke na trupu koje su posebno osetljive na pojavu korozije

Na osnovu zvani¢nog izvestaja koji je objavio Committee on Aging of U.S. Air Force Aircraft
[116], u najvecem procentu slucajeva, pojava korozije na strukturi je izazvana:

« primenom Al-legura, (odn. legura koje su osetljivije na pojavu korozije);

* primenom sistema zastite koji su neadekvatni u datom slucaju;,
* izloZenoS$c¢u korozivnom okruzenju (viaga, soli, curenje fluida....)
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Usled izlaganja strukture trupa dejstvu negativnih uticajnih faktora, korozija se moze pojaviti
na svakom delu letelice. Ipak, moguce je izdvojiti odredene zone koje su posebno sklone pojavi iste:
* Dodirne povrsine (uopsteno). Pod ovakvim vrstama povrSina najéesc¢e podrazumevamo citavu
zonu du? linije spojeva panela odn. vezu izmedu zakivaka i otvora. U slucaju kada su dva panela
napravljena od razli¢itih materijala, logi¢no je da je generalno najzastupljenija pojava galvanske
korozije, mada, ova zona esto pokazuje sklonost i ka pojavi ozloglagene lisnate korozije. Sto se tice
aluminijuma, materijala koji je najc¢es¢i izbor u izradi panela, obzirom na njegovu nisku plemenitost
u odnosu na druge metale, tj. izrazenu sklonost da se u spoju ponasa kao anoda, galvanska korozija
je procentualno najzastupljeniji tip korozije kod pomenutog materijala [23]. Takode, po pitanju
verovatnoce pojave korozije, veze izmedu zakivaka i njihovih otvora su uvek visoko kotirane na toj
neslavnoj listi. Ve¢ pomenuta galvanska korozija je i ovde Cesta, pogotovo kada ova veza nije
adekvatno zaSti¢ena. Mada, ovde se sa prilicnom izvesnos¢u, pogotovo u sluc¢aju neadekvatnog
odrzavanja, moze oCekivati i velika osetljivost na pojavu naponske korozije, dok se svaki strukturalni
detalj kod kog postoji zazor izmedu dva susedna elementa, a u kome moze da se nade zarobljen fluid,
smatra potencijalno korozivno ugrozenim, pogotovo na pojavu korozije u zazorima, do koje inace,
kako je ve¢ receno, dolazi tako $to se voda nade "zarobljena" izmedu dva sloja metala. Korozija u
zazorima lako prelazi u tackastu ili lisnatu koroziju (zavisno od vrste legure). Takode, i kombinacija
sa zamorom nije retka pojava, sto naravno moze da vodi ka pojavi zamorne korozije.

Inace, sve ove velike povrSine na kojima je doslo do osteéenja zastitne prevlake ili ista nije
adekvatno nanesena, se smatraju potencijalno ugrozenim. U tom slu¢aju pojava koncaste korozije
moze predstavljati izvestan scenario, obzirom da se ona ¢esto javlja upravo ispod ovakvih povrsinskih
prevlaka a njena pojava zavisi prvenstveno od uticaja okruzenja i kvaliteta pripreme povrsine pre
nanoSenja prevlake. Ipak, ova vrsta korozije spada u grupu manje opasnih jer se §iri relativno sporo
[29].

* Strukture izloZene dejstvu motorskih izduvnih gasova. Obzirom na njihovu visoku korozivnost,
isti mogu predstavljati znac¢ajnu opasnost po integritet strukture letelice. Naime, pored problema
visokih temperatura, Cestice koje se nalaze u struji mogu zapasti unutar Savova, $arnira, Spojeva na
oplati...tj. na mesta gde se obi¢no ¢iS¢enje moze pokazati neefikasnim. Zone oko glava zakivaka
takode mogu biti sklone skupljanju Stetnih depozita izduvnih gasova. Zatim, nisu samo povrsine koje
su direktno izloZene ovakvim uticajima ugrozene, nego i one udaljene ¢ija konfiguracija omogucava
bilo kakva taloZenja, narocito ako ove zone nisu lako uocljive, §to pruza dodatnu verovatnocu da ce
duzi vremenski period biti izlozene njihovom nepovoljnom dejstvu. Takode, ako se izduvni gasovi
nadu u kombinaciji sa vlagom, oni postaju jos korozivniji.

» Zone strukture izloZene dejstvu kiselina i isparenja iz baterija takode pokazuju osetljivost na
pojavu korozije, obzirom da pregrejani elektroliti baterija u tom smislu predstavljaju teSko resiv
problem jer je njihova isparenja gotovo nemoguce kontrolisati i stoga je pojava korozije u zonama
koje su izloZene uticaju istih u visokoj meri izvesna, sem ako su izuzetne mere preduzete protiv toga.
Curenje kiselina iz istih takode moze izazvati ozbiljnu korozivnu reakciju.

* NajniZe zone segmenta trupa, drenazne tacke i segmenti ispod toaleta i kuhinje su korozivno
ugrozeni obzirom da dejstvo gravitacije tezi da u njima akumulira sve moguce vrste kontaminata koji
nisu adekvatno drugacije sprovedeni ili su se tu nasli iz nekog drugog razloga a u pitanju mogu biti
sve moguce vrste necistoca. U stvari, svaka zona, koja se moze smatrati nekom vrstom korita odn.
dna, predstavlja problemati¢nu oblast iz razloga Sto je mehanicki gledano, tacka skupljanja razlicitih
vrsta ulja, hidraulickih fluida, vode, prljavstine i drugih vrsta necisto¢a i otpada. Naravno, poseban
problem predstavlja pristupac¢nost ovakvim zonama, odn. jasna uocljivost kontaminata o kojima je
re¢, obzirom da postoji mogucnost da jedni maskiraju prisustvo drugih (npr. da sloj ulja zamaskira
sloj vode). Dakle, sve tacke u kojima dolazi do zarobljavanja te¢nosti mogu biti kriti¢ne. Drenazni
otvori koji se nalaze na najniZzim tackama strukture 1 sluze za odvodenje fluida 1 vlage u redovnim
uslovima ne predstavljaju problem sem kada dode do njihovog zapusavanja usled ¢ega oni ne mogu
da vrSe svoju funkciju. Segmenti strukture ispod toaleta i bifea takode predstavljaju problem zbog
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prisustva otpadnih materija, pogotovo njihovo dno tj. povrSine koje se nalaze ispod njih. Ove zone se
generalno smatraju visokokriticnim.

« Stajni trap, prostor za uvlacenje to¢kova i otvori sistema za klimatizaciju su, obzirom na svoju
poziciju, sigurno najvise od svih segmenata strukture letelice potencijalno izlozeni uticaju soli, vode,
zemlje i drugih necistoca, a takode mogu biti ugrozeni i prisustvom stranih tela koja poticu sa piste,
a koja mogu da izazovu i znacajna mehanicka ostec¢enja. Navedene negativne korozivne procese,
unutar zone stajnog trapa pospesuje i visoka temperatura usled primene kocenja.

 Bondline zone spojeva, koje podrazumevaju iviéne zone adhezivno spojenih (bondovanih) veza.
Iste, ako nisu pravilno izvedene, mogu biti izvor korozivnog dejstva obzirom da su sklone sakupljanju
vlage. Ovo se posebno odnosi na proces tzv. hladnog bondovanja ¢ija ¢e problematika biti detaljno
razradena u okviru slucaja Aloha.

 Zona oko zadnje presurizacione kupole predstavlja ugrozenu zonu zbog akumulacije fluida ispod
donjih povrSina. U tom smislu su problematicna i mesta spojeva iste sa strukturom. U slucaju
ozbiljnije nedetektovane korozije u ovoj zoni moze do¢i i do pada kabinskog pritiska [31], ali i otkaza
cele letelice.

2.1.1.1.1 Primeri iz prakse slu¢ajeva uznapredovale korozije

Let British European Airways Flight 706 (Vickers Vanguard, 1971.) (izvestaj istrage AlB-a
[81]), predstavlja jedan od poznatijih primera dekompresije koju je izazvala uznapredovala korozija
spoja donjeg dela zadnje presurizacione kupole i oplate, $to je dovelo do ozbiljne rupture na kupoli i
depresurizacije trupa, izazivaju¢i time odvajanje repnog dela, a §to je direktno vodilo ka gubitku
kontrole nad letelicom i njenoj dezintegraciji. Kako je u izvestaju istrage navedeno, uzrok pojave
korozije je najverovatnije kontaminacija fluidima koji su poticali iz toaleta. Istraga belezi da je tokom
odrzavanja pronadeno prisustvo leda, vode i hidraulickog fluida u zadnjem repnom delu letelice (talil
cone), kao i da su postojali nedovoljno identifikovani problemi sa presurizacijom unutar kabine i
curenjem iz kontejnera toaleta. Ipak, obzirom na lo$u pristupnost zoni na kojoj je inicirana korozivna
degradacija, ista je teSko mogla biti uo¢ena tokom prethodnih redovnih pregleda, ali, obzirom da je
degradacija kriticne zone prerasla u korozivni zamor, prslina je evenutalno mogla biti uo¢ena.

Iako je o slucaju Far East Air Transport Flight 103 (B737, 1981.) (detalji [103]), dostupno
iznenadujuée malo podataka, obzirom da su istragu zajedno sa tajvanskim CAA vrsili 1 ameri¢ki NTSB
i Boeing, ostaje zabelezeno u okviru zvani¢nog dokumenta istrage s/ucaja Aloha "da se sli¢an slucaj
desio" na nebu iznad Tajvana, ¢iji je istrazni tim (CAA) doneo sledeci zakljucak [59]: "Ekstenzivna
korozivna oStec¢enja na donjem segmentu trupa su nastala dejstvom intergranularne i lisnate korozije
i, potencijalno, zamorne prsline, obzirom da je letelica imala prili¢no velik broj GAG ciklusa (33.313).
Interakcija ovih uticaja je dovela do eksplozivne dekompresije, $to je izazvalo urusavanje podnih
greda u okviru putnickog kompartmenta presecajuéi tako vitalne vodove, $to je na kraju dovelo do
gubitka kontrole nad letelicom, kao i celokupne dezintegracije u vazduhu."

Svakako, ovde posebno treba naglasiti da korozija ne napada samo navedene metalne segmente
letelice, nego, u kombinaciji sa kontaminacionim depozitima moze vremenom da dovede i do pojave
kratkih spojeva izmedu elektricnih vodova i izazove pozar unutar rezervoara, $to predstavlja
najverovatniji scenario onoga $to je danas poznato kao slu¢aj TWA Flight 800 (B747, 1996.) (izvestaj
istrage NTSB-ja [102]), a koji je i posle tolikog broja godina i dan danas predmet raznih teorija. lako
ova vrsta problematike nije direktna tema ove teze, ovde ipak nije suviSno pomenuti ovaj javnosti
izuzetno dobro poznat slucaj, koji je bio povod za dotad najvecu i najdugotrajniju istragu na teritoriji
SAD koja je tokom cetiri godine trajanja viSe puta zapadala u ¢orsokak. Ono $to je bio jedan od
klju¢nih momenata ove istrage koji je istu sa primarnih sumnji da se radi o teroristickom aktu (na
¢emu je FBI insistirao) okrenuo ka drugom smeru, je bio pregled instalacija unutar ove (ali i ostalih
kontrolnih 747-ica), §to je Sokiralo istrazitelje obzirom da je do tog trenutka pojava starenja instalacija
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(tzv. aging wiring) bila prili¢éno neprepoznata. Dodatnu potvrdu ove teorije je pruzio naknadno uocen
detalj na snimku iz crne kutije (FDR-u), koji je jasno pokazao dva kratka prekida elektri¢nog
napajanja par sekundi pre eksplozije, §to je predstavljalo jasnu indiciju da je navedena sumnja bila
gotovo siguran scenario ove katastrofe. Upravo nakon ovog akcidenta je i uvedena direktiva [196] o
obavezi punjenja tankova za gorivo inertnim gasom ($to ¢e U okviru ove teze jos biti pominjano).

2.2.1. Dejstvo zamora i uznapredovalih zamornih procesa WFD/MSD/MED

Postoji vise tipova zamora materijala. U slucaju izlaganja strukture dejstvu ponavljajuceg
cikli¢énog optereenja, mozemo govoriti o ciklicnom zamoru. Zatim, ve¢ pomenuti korozioni zamor,
podrazumeva da je dejstvo cikliénog opterecenja udruzeno sa korozivnim uticajem. Zamor usled
habanja podrazumeva pojavu abrazivnog dejstva izmedu dva susedna elementa koje je izazvano
njihovim relativnim (ponavljaju¢im) kretanjem usled dejstva neke vrste opterecenja. Toplotni zamor
je izazvan fluktuacijama napona unutar strukture koji je posledica toplotnog Sirenja/skupljanja, a
akusticni (sonicni) zamor izazivaju vibracije visoke ucestalosti.

U okviru nauke o materijalima, cikli¢ni zamor je definisan kao progresivno, lokalno i trajno
strukturalno oStecenje koje se javlja kada je materijal izloZzen dugotrajnom dejstvu ciklicnog
optereéenja ¢ija je nominalna vrednost znac¢ajno manja od staticke ¢vrstoce definisane za taj materijal.
Stoga, u navedenim uslovima, kao posledicu mozemo imati pojavu zamornog loma i za relativno
niske vrednosti napona, ako je materijal dovoljno dugo bio izloZen dejstvu istih. Takode, pored tipa i
intenziteta opterecenja, postoji jos§ ¢itav niz parametara koji uti¢u na pojavu i razvoj zamora, a koji
su Cesto u vrlo slozenoj korelaciji, §to znatno oteZzava moguénost jasnog predvidanja ponasanja
konstrukcije u datim uslovima, a samim tim i pojave loma. Danas postoji veliki broj teorija koje se
bave procenom zamornih parametara, ali se rezultati svih njih, usled neminovnog prisustva raznih
vidova neodredenosti, moraju prihvatati sa neophodnim oprezom.

Proces nastanka zamornog loma se moze definisati kao pojava koja ima nekoliko uocljivih
celina. Tako npr. u pocetnoj fazi imamo pojavu cikli¢nih plasti¢nih deformacija na mestima najvecih
vrednosti lokalnih koncentracija napona tj. na zarezima, diskontinuitetima oblika, odn. na mestima
bilo kakvih gresaka unutar samog materijala, kao i mestima gde postoje lokalne nehomogenosti
raspodele napona zbog anizotropnosti materijala (Sto moze biti slu¢aj npr. kod izlaganja elemenata
mehanickoj, termickoj, hemijskoj ili nekoj drugoj vrsti obrade). Ista dalje vodi neprekidnom klizanju
slojeva materijala, sto inicira stvaranje mikroprslina, a sto opet izaziva dalje povecanje lokalne
koncentracije napona na njihovim krajevima, dovode¢i kona¢no do njihovog medusobnog
povezivanja, stvarajuéi time prslinu veli¢ine nekoliko preénika zrna materijala. Ovim se prva faza, tj.
proces stvaranja prsline zavrsava, i nastupa druga koju karakterise njeno dalje Sirenje, sve do pojave
loma, tj. zavrsne faze, kada preostali materijal vise nije u stanju da podnese dejstvo cikli¢nog
opterecenja kome je izlozen. Inace, zamorni lom se moze prili¢no lako razlikovati od drugih vrsta
lomova po tome §to su na mestu njegovog nastanka jasno vidljiva dva tipa povrsina. Prva je glatka,
usled duzeg kontakta dve povrsine i 0odnosi se na fazu Sirenja prsline, a druga je granulastije teksture
usled brzog loma preostale strukture. Dakle, mehanizam zamora materijala se grubo moze podeliti u
tri faze. Prvu predstavlja iniciranje prsline, kada dolazi do pojave iste u zoni koncentracije napona.
Zatim sledi Sirenje prsline, usled progresivne primene cikli¢cnog napona. Poslednju fazu predstavlja
lom, jer materijal viSe nije u stanju da izdrzi primenjeni napon, i ova faza traje veoma kratko.
Svakako, ovde treba napomenuti da, kada je cikli¢ni napon dovoljno male amplitude (npr. u slucaju
Celika i titanijuma), postoji granica ispod koje u tom sluc¢aju na elementu ne¢e do¢i do pojave loma
bez obzira na obim dejstvujuéeg opterecenja i stoga takav elemenat fakticki moze imati beskona¢no
dug zamorni vek. Ipak, u slu¢aju Al legura, ovako jasno definisana granica ne postoji.

Nazalost, praksa je pokazala da strukturalni otkazi letelica koje su izlozene zamornom dejstvu
nastaju bez upozorenja, izazivaju¢i pri tome veliku Stetu i neretko zavrSavajuéi potpunim otkazom
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iste. Naime, kriva zamora materijala pokazuje da se zamorna degradacija ne deSava uravnoteZenim
gradijentom, nego se, kada je zamorni vek elementa pri kraju, lom deSava naglo i bez najave. Takode,
pojava zamornog loma je i dalje relativno nepredvidljiva. Dok laboratorijski testovi i FEM
prorac¢unske metode mogu (u kontrolisanim uslovima) zadovoljavajuce precizno da odrede zamorne
parametre slozenih elemenata, na pojavu zamornog loma i dalje u velikoj meri mogu da uticu
nepredvidene situacije (npr. osteéenje pri izradi, propusti u odrzavanju, neadekvatno postavljeni
elementi za spajanje, nepredvideno visoki spektri optereCenja, uticaj okruZenja...). Ipak, i pri
eksperimentima se javljaju izvesna odstupanja jer Cak i epruvete koje su ispitivane u potpuno
identi¢nim uslovima, u dobijenim zamornim testovima pokazuju izvesno rasipanje rezultata. Razlozi
za ovo su jasni obzirom da nije moguce obezbediti niti identi¢ne uslove ispitivanja, niti identi¢ne
epruvete, jer uticajni faktori zamornih karakteristika jedne strukture poc¢inju jo$ od greSaka u njenoj
mikrostrukturi, stoga ¢ak i potpuno novi elementi u sebi sadrze izvesna inicijalna oStecenja, Sto se
svakako mora uzeti u obzir.

Dakle, kao $to je to vec vise puta receno, faktori koji utiCu na zamorno ponasanje su ne samo
mnogobrojni i medusobno zavisni, nego ih je nemoguce u potpunosti i predvideti i obuhvatiti. Stoga
¢e procesu zamorne degradacije materijala uvek biti imanentno odredeno stohasti¢ko ponaSanje, pa
pri proceni zamornog oSte¢enja uvek moramo operisati sa nekim stepenom sigurnosti koji treba da
obuhvati ovakve neodredenosti, i biti svesni da sama vrednost neizbezno ima probabilisticku prirodu.

Inace, zamorni lom moze biti niskocikli¢nog i visokocikli¢nog tipa. Samo ime jasno upucuje
na razliku izmedu njih, tj. kod prvih ¢e do pojave loma do¢i pri manje od 10000 ciklusa i uglavhom
uz izrazeno lokalno plasticno ponasanje. Ovde ¢e akcenat biti stavljen na drugu grupu, fj.
visokocikli¢ni zamor kod kog je intenzitet napona znacajno nizi a deformacija mahom u elasti¢noj
zoni.

Tipove zamora mozemo klasifikovati i na druge nacine. Tako npr. na osnovu podele koja je
navedena u izvoru [169], postoje tri osnovna tipa zamorne degradacije strukture:

» Normalni zamor, koji se moze smatrati o¢ekivanim, neizbeznim i relativno predvidivim;

« Anomalijski zamor, koji je posledica postojanja nekog nepravilnog fizi¢kog stanja (npr. neadekvatno
izbuSenih otvora). Ovaj tip zamora je neocekivan i nepredvidiv, a od karakteristika same strukture
zavisi i stepen njene osetljivosti na isti;

* Neocekivani normalni zamor, koji je najcesce posledica lose procene dejstvujuéih opterecenja odn.
raspodele napona ili neadekvatne eksploatacije letelice.

Iako danas, kako je ve¢ pomenuto, postoje analitiCke/numeri¢ke metode za procenu zamornog
veka, empirijski pristup je i dalje nezaobilazan i svaka letelica mora na naveden nacin biti testirana, 1
to na svim nivoima, od pojedina¢nih epruveta pa do kompletnog sklopa. Danasnja pravila nalazu da
svaka letelica mora kroz ovaj test ostvariti svoj dvostruki propisani radni vek.

Ovde jos$ treba napomenuti i da se zamorno o$te¢enje moze manifestovati u obliku lokalnog
oSte¢enja, koje je ovde ve¢ pomenuto, ali takode moze, u svojoj poodmakloj fazi, imati i
sveobuhvatniji tip koji je poznat pod nazivom Sirokorasprostranjena zamorna ostecenja \WFD
(Widespread Fatigue Damage), sto predstavlja jedan od vodecih problema koji se javlja prilikom
starenja letelica, a definiSe se kao pojava velikog broja oste¢enja na lokacijama koje su jedna drugoj
blizu i sa medusobnim uticajem. Poznate su dve vrste uzroka ovakvih oStecenja. Prvi slucaj
predstavljaju tzv. Sirokorasprostranjene zamorne prsline koje se nalaze u okviru jednog strukturalnog
elementa (Multiple Site Damage-MSD), dok drugi slucaj podrazumeva prisustvo tzv.
Sirokorasprostranjenih zamornih prslina koje se javljaju u okviru viSe susednih strukturalnih
elemenata (Multiple Element Damage-MED). Dakle, obe grupe, MSD i MED su izvori pojave
Sirokorasprostranjenih zamornih oste¢enja (WFD) koja se desavaju u trenutku kada MSD ili MED
dostignu odredenu veli¢inu i gustinu tako da struktura vise ne ispunjava minimalne uslove po pitanju
kapaciteta nosivosti.

SI.28. opisuje uticaj MSD-a na jednu prslinu i pokazuje da se u slu¢aju njenog prisustva u blizini
iste, njena kriticna duzina i preostala ¢vrstoca drastiéno smanjuju. Na osnovu istrazivanja koje je
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sproveo Boeing, preostala ¢vrstoca, u slucaju glavne prsline duzine 356 mm Kkoja je pod uticajem
prisustva susedne MSD prsline duzine 1.27 mm, ¢e biti redukovana za ¢itavih 30%! Ovaj primer
pokazuje koliko dramatican uticaj moze imati prisustvo MSD-a, ¢ak i kada su u pitanju prsline ¢ije je
prisustvo teSko detektovati klasiénim metodama.

% 100% BOEING-ovi podaci t 0t

£ 90 | \ 355 6mum

4 . duzina glavne prsli

o \\\ g prsline -]

§ 801 -‘m - \

H . v e e ——— * -1--
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S1.28. Boeing: Uticaj MSD-a na preostalu ¢vrstocu [111]

® T.okalno oiteceme o Multiple Site Damage (MSD)
rrr I rfrrr
PR L, >

® Nultiple Element Damage (MED)

« Svake oftecenje unutar ove regije
je veé uraéunato u TO analizu maksimalnoe dozveljeno ostecenje
& Velik broj sliénih detalja sa sliénim dejshrujuéim opterecenjima
* Prisustvo strukituralne interalceije
sa redukovanim dopusStenim ostecenjem

= Sem navedenog lokalnog oStecenja,
ne postoji znacajnije
oFtedenje izvan ove Tone

SI.29. Razlika izmedu lokalnog i sveobuhvatnog osteéenja [188]

U poredenju sa svim ostalim segmentima letelice, trup procentualno dozivljava najveci broj
problema iz domena zamornog oStecenja [53]. Trup letelice je posebno osetljiv na pojavu zamora
obzirom da je, usled presurizacije, izloZzen dodatnom ciklicnom opterec¢enju koje 1 te kako moze
doprineti razvoju zamornih prslina koje se primarno javljaju na mestima koncentracija napona
(otvorima za zakivke, velikim izrezima,...). U slu¢aju da iste produ nedetektovano, njihovo Sirenje ¢e
se nastaviti, spajaju¢i ih medusobno, §to moZe dovesti do dezintegracije Citave letelice u vazduhu,
tzv. eksplozivne dekompresije. Naime, velika energije sabijenog vazduha unutar trupa ljuskastog tipa,
¢ini njeno ponasanje sliénim naduvanom balonu, stoga cak i mala prslina usled zamora materijala
moze potencijalno inicirati razaranje Citavog trupa. Problematika zamora materijala je sa pojavom
presurizacije kabine posebno dobila na zna¢aju. Upravo iz tog razloga letelice koje su izlozene kra¢im
letovima, imaju potrebu za kra¢im inspekcionim intervalima.
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2.2.1.1. Tacke na trupu koje su posebno osetljive na dejstvo uznapredovalih formi zamora
(MSD/MED)

Kako je to ve¢ ovde pomenuto, MSD/MED predstavljaju uznapredovale forme zamornog
oStecenja i kao takve su ozbiljna pretnja po integritet strukture. U okviru propisa koje je definisalo
evropsko vazduhoplovno zakonodavno telo EASA, a koja se ti¢u odredivanja i tumacenja istih,
strukture koje su osetljive na pojavu MSD/MED su definisane kao "one koje imaju karakteristike
visestrukih slicnih detalja, koji su izloZeni slicnim vrstama opterecenja, uz uslov da njihova nosivost
moze biti ugrozena interakcijom ovako nastalih visestrukih ostecenja" [89].

Verovatnoca pojave ovakvog tipa degradacije raste sa vremenom i stoga se dovodi u vezu sa
letelicama koje su neko duze vreme izlozene eksploatisanju. U principu, njihova pojava nije
oc¢ekivana u ranim stadijumima, kada je potencijalno zamorno dejstvo isklju¢ivo lokalnog tipa.

Na osnovu zakljucaka do kojih je 1993. godine dosla grupa Industry Committee on Widespread
Fatigue Damage [27] (ovo pitanje ¢e biti dodatno razradeno u okviru koncepta starih letelica), uz,
naravno, dodatne podatke dobijene od drugih relevantnih tela (a prvenstveno iz prakti¢nih iskustava),
definisana je lista zona koje pokazuju posebnu osetljivost na pojavu MSD/MED-a. Ovde su navedene
samo one strukture koje se odnose na segment trupa (S1.30-42.).

a) preklopni b} suéeoni ¢} preklopni

spaj spaj spoj sa
radijusom
spoljni sloj oplate 4 f y
oko gornjeg reda
e pakivaka ] | I
uzduZni spoj | i
|
l'u_ I~ ; W
Vrsta i potencijalna mesta pojave MSD/AED: unutrasnji sloj
& MSD uzduZnog spoja panela oplate - oplate oko b
® Preklopni spoj: donjeg reda zakivaka

- spoljnji sloj oplate oko gornje
rega iﬂ.ii.i.‘r‘ﬂ.lilﬂ.. P gornies Praksa i testovi su pokazali da su

- unutrainji sloj oplate oko donjeg . gla'flni uficajui flaktu-ri pojave MSDAED:
reda zalivala. # Visoki naponi
+ Korozija
+ Raslojavanje (dishond)
* Greike u izradi
# losa priprema spoljnjih povriina
« neadekvatna debljina adheziva pri

# Suieoni spoj:
- oplata oko spoljnjeg reda zakivaka .
- dabler oko unutrainjeg reda zakivaka.
* Preklopni spoj sa radijusom:
- na mestu radijusa. X
® MED - okvir: huvndm'anju . .
* Fone povisene koncentracije napona. . lu_v:e MIEEE'}F zalm‘lalca
 MED - tear strap ojatanje: # Greile u projektovanju.
# Kritiéni red zakivaka na oplati na mestu spoja
sa tear strap ojafanjem.

S1.30. Uzduzni spojevi, okviri i tear straps-ovi (MSD/MED) [27]
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” segment obraden glodanjem ,ﬂ“/ prslina
ili hemijskim glodanjem na '_._g'_"/
“— spoljnom segmentu oplate
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bondovan dabler
/’

L hondovana veza
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Vrsta i potencijalna mesta pojave MED/MSD:

& ASD - nagle promene u presecima

# Radijusi izvedeni procesom glodanja

# Radijusi izvedeni procesom hemijskog
glodanja

# Izlazna ivica bondovanog dablera

Praksa i testovi su pokazali da su glavni
uticajni faktori pojave MSD/AMED:

* Visoki naponi savijanja usled
ekscentriciteta

SI.31. Preklopni spoj sa radijusom koje je izveden glodanjem/ hemijskim glodanjem ili sa
prisustvom adhezivne veze (MSD) [27]

A ; = splice plate ploca za ojatanje spoja  a) bez b} sa
oplata —= '_“:?4 postavljena unutar obimne veze spolinjeg spolinim
g A dablera dablerom
'J};r-f—l"— stringer
Y fa— olovir
Vrsta i potencijalna mesta pojave MSD/MED:
#MSD . obimni spojevi oplate

® Bez spoljnjeg dablera

Praksa i testovi su pokazali da su glavni

- Splice plate - unutrainja dva reda zakivaka
- Oplata - prednji i zadnji red zakivaka
splice plate-a
- Oplata - na mestu najblizeg spoja sa
stringerima
#5a spoljnjim dablerom
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- Splice plate/spoljnji dabler - unutrasnji
red zakivaka
#A[ED - stringer/veza sa stringerom
- Stringer - prvi zakivak na vezi
- Veze sa stringerima - u zoni splice plate-a

uticajni faktori pojave MSD/AED:
® Izrazeno sekundarno savijanje
# Visoke vrednosti napona na
mestu veze splice plate-a.
* Lofe projektovanje/izhor materijala
« Los dizajn zakivaka (loga procena
intenziteta frikeije unutar spoja).

S1.32. Veze stringera i suceonih spojeva (MSD/MED) [27]
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poduznim lokacijama na trupu. noncircular tipove olvira.

Ovaj scenario je narotito problematican # Lokalne koncentracije napona:

na mestima gde postoje tzv. noncireular & kod izreza

tipovi olvira. # kod veza pod pravim uglom

Lomovi u ovim zonama rezultiraju gubitkom

stabilnosti panela oplate.

SI.33. Okviri trupa (MED) [27]

Vrsta i potencijalna mesta pojave MED: Praksa i testovi su pokazali
# AED - bilo koja kombinacija loma okvira, clips-ova, da su glavni uticajni
ili stringera (ukljutujuci i njihove veze), koja faktori pojave MSD/MED:
rezultuje gubitkom veze okvir-stringer. ¢ lode projektovane veze
{Ovaj gubitak je moguc i u poduZnom i u popreénom unutar putanja opterecenja
praveul.

SI.34. Veze okvira i stringera (MED) [27]
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Vrsta i potencijalna mesta pojave MED/ALSD:

# MS3D - oplata na poziciji zadnjeg zakivka
na shear tie-w.

¢ MED - prsline na stringeru na mestu spoja

sa okvirom.

MED - prsline na okviru na mestu spoja sa

stringerom.

L ]

b e T
u "
il -

prslina na stringeru ili
esktrudovanom produzetku
na okviru tzv. frame cap

Praksa i testovi su pokazali da su glavni

uticajni falktori pojave MSD/AED:

# Lokalno savijanje uzrokovano
presurizacijom

* Diskontinuiteti unutar putanje
opterecenja

SI.35. Zakivci na krajnjim pozicijama shear tie-a (kod okvira trupa sa shear tie tipom veza)
(MSD/MED) [27]

spojevi mreze

Vrsta i potencijalna mesta pojave MSD/MED:
& AMSD/MED - spojevi spoljnjeg prstena:
®linije zakivaka ifili zone velikog radijusa
*AED - spojevi mreZe
« oplata i/ili spojevi na krititnom redu
zakivaka

Tipitni spojevi spoljnjeg prstena

e

Z - zakivak 7
E - radijus

Praksa i testovi su pokazali da su glavni

uticajni faktori pojave M3D/MED:

+ Korozija

# Visoki naponi

# Visoke vrednosti savijanja na mestima
velikih radijusa

* Neadekvatna zavrina obrada na mestima
radijusa

SI.36. Spojevi spoljnjeg prstena i mreznog (web) segmenta zadnje presurizacione kupole
(MSD/MED) [27]
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presurizovana oplata

g nepresurizovana oplata
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&F
\b. 4

Vrsta i potencijalna mesta pojave MED/ASD: Praksa i testovi su pokazali da su glavni
* MSD - otvori za zakivke na mestu krajnjih uticajni faktori pojave MSD/MED:
("najspoljnijih"™) pozicija.

# Bavijanja indukovana diskontinuitetom
oblika ljuske.

# Prenos visokih napona kroz veze
zakiveima.

SI.37. Mesto veze oplate i presurizacione kupole (MSD) [27]

- krajevi potpornih

elemenata
-1 H.._,____.~::_Qf://_/u,]]|ltl

tipiéna prslina

Radijusi nastali procesom:

- Glodanja
- Hemijskog glodanja
" Kod bondovanih dablera)
Vrsta i potencijalna mesta pojave MSD/AED: Praksa i testovi su pokazali da su glavni
Na mestima gde postoji drastitna promena uticajni faktori pojave MSD/MED:
krutosti (a ove lokacije su obitno vifestruke).

# Radijusi izvedeni procesom glodanja

Za presurizovane strukture:
# Radijusi izvedeni procesom hemijskog glodanja # Naponi nastali usled savijanja pod
¢ Bondovani dableri

velikim uglovima na krajevima
# Flementi za spajanje u redu najblizem potpornih elemenata (a koji nastaju kao
krajevima potpornih elemenata posledica presurizacije).
Krajevi potpornih elemenata Za nepresurizovane strukture:
& U oblastima postojanja radijusa

# [zvijanja koja izazivaju visoke napone na
krajevima potpornih elemenata.

S1.38. Drasticne promene debljine oplate ili tzv. web elemenata- Presurizovana ili nepresurizovana
struktura (MSD/MED) [27]

39



Doktorska disertacija Dbuki¢ L. Daniela

struktura u zoni otvora za prozor

/

Vrsta i potencijalne lokacije pojave MSD/MED: Pralsa i testovi su polcazali
# MSD - oplata na mestima gde je spojena sa segmentima  da su glavni uticajni faktori
strultture olio otvora na prozor. pojave MSDVMED:
MED - segmenti ojatanja olco otvora za prozor ili & prenos optereéenja
* uglovi otvora za prozor. visokog intenziteta

S1.39. Zona oko otvora za prozor (MSD/MED) [27]

gornja povriina krila
tipi€ne veze trupa

Praksa ili testovi su pokazali da su glavni
uticajni faktori pojave MSD/AED:

YVrsta i potencijalna mesta pojave MSD/AIED: # Defekti nastali pri izradi
# MFED - ponavljajuci (u nizu) detalji na mestima (zaostali naponi)
spoja trupa i krila (segment iznad krila) « Izazvana izvijanja/savijanja

SI1.40. Spojevi trupa u segmentu iznad krila (MED) [27]
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Vrsta i potencijalne lokacije pojave MSD/MED: Pralksa i testovi su polkazali da su glavni
# MSD - red otvora za zakivke na oplati uticajni faletori pojave MSD-a:
{unutar kojih su inicirane prsline), ¢ Visoki lokalni naponi tj. prenos istih

a koji se nalaze iznad izlazne ivice dablera

SL41. Oplata na mestu iznad izlazne ivice velikih dablera (ojacanja) (MSD) [27]

A Napomena: Izgled sklopa i

\O |F
kalem brave e kuka
- T H% '\IEI.IIEE. hrave | > o brave
B : o
klin $armira 1
procep za dovodenje
H=) b - / ltllbrijcanta
N Lt
I |, , | | i | w3
 Presck A spoj izveden Presek B
zavrinjima
Vrsta i potencijalna mesta pojave MSD/MED: Praksa i testovi su pokazali da su glavni
#ASD - klavirski tip Sarnira uticajni faktori pojave MSD/AED:
* Na mestu linije zalkivalka koji povezuju & Naponi savijanja koji nastaju
farnir usled elongacije trupa
* Na mestu radijusa * Visoki lokalni naponi
* Na otvorima bregova ¢ Frikciona korozija
#MED - brave

*Na vifestrukim kukama brave

#1 kanalima za podmazivanje kalema brave
(luka se zakati za kalem kad je zabravljena)

*Vijei koji povezuju osnovu kalema brave za
ostatak strukture (tu je takode moguca i pojava
korozije)

SI.42. Kuke i Sarniri kod non-plug tipa vrata (MSD/MED) [27]
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2.2. Gubitak integriteta kao posledica pojave iznenadne degradacije

Pod slu¢ajeve iznenadne degradacije mozemo da podvedemo sve one u kojima je struktura bila
izlozena uticaju nekog scenarija ¢ija je sama pojava ili ekstremni obim delovanja izazvao bitnije
ostecenje (u ovom slucaju) strukture trupa letelice. Generalno gledano, uzrok ovakvih pojava moze
lezati u odredenom uticaju iz neposrednog okruzenja letelice (mehanicka sila, meteoroloski uslovi,
termicko dejstvo...), zatim, u neadekvatnoj eksploataciji letelice od strane pilota ili u kvaru nekog
sistema letelice. Naravno, ovi uticaji ¢esto mogu biti i kombinovani.

Negativni mehanic¢ki uticaji za posledicu mogu imati ostecenja pri: Opsluzivanju ili
odrzavanju letelice, udaru ptica, delovanju stranih tela na pisti ili vozila na stajanci,.... Kao takvi
mogu dovesti do razli¢itih stepena oste¢enja, od minornih koja je moguce resiti na licu mesta do onih
koja mogu u potpunosti ugroziti vitalnost letelice. Kompozitni materijali pokazuju daleko veéu
osetljivost na ovakav tip uticaja, $to moze da vodi do veceg broja potencijalnih vidova degradacije,
ve¢ u zavisnosti od tipa kompozita. U slucaju udara veceg intenziteta, oStecenje ¢e najverovatnije biti
vidljivo spolja, medutim, ono $to predstavlja prili¢no problemati¢nu karakteristiku kompozita je da
pri niskom udarnom opterecenju nemamo nikakve vidljive povrSinske indikacije oStecenja, dok je
unutar iste mozda doslo do raslojavanja (delaminacije) ili o§tec¢enja pojedinacnih vlakana (§to nikako
nije slucaj sa metalima), a Sto prvenstveno ugrozava vrednost ¢vrstoce pri dejstvu kompresionog
opterecenja [183]. Generalno gledano, najveéi problem kompozitnih struktura trupa se svodi na
pojavu perforacije i delaminacije oplate, odn. delaminacije i disbondovanja stringera, a svakako se
kao posebno osetljive povrsine smatraju i sve grani¢ne zone (npr. otvori za zakivke i ivice panela).
Naravno, razli¢iti tipovi i forme kompozitnih struktura pokazuju i razli¢it nivo osetljivosti. Tako se
slucajeva imaju tzv. honeycomb jezgro) a koje se najcesce koriste za izradu komandnih povrsina,
raznih vrsta vratanaca, kao i obloga koje povezuju krilo i trup (tzv. fairings), ali oni nisu tacka
razmatranja ove teze. Usled ve¢ pomenute generalne osetljivosti kompozita na udarna opterecenja,
udar ptica po iste moze da predstavlja veliki rizik, sto je ovde kasnije i predstavljeno kroz nekoliko
primera.

U grupu meteoroloskih uticaja prvenstveno ubrajamo oSteCenja nastala udarom grada ili
munje. U oba slucaja, naravno, imamo veci rizik kada je struktura koja je izlozena njihovom
delovanju napravljena od kompozitnog materijala. Dodatna negativna okolnost pri udaru groma se
odnosi i na loSe karakteristike provodljivosti statickog elektriciteta kompozita koje se moraju
naknadno poboljSavati. Pored delovanja meteoroloSkih uticaja koji mogu izazvati
mehanicko/termicko ostecenje trupa jedne letelice, postoje i ona koja mogu izazvati nekontrolisano
ponasanje Citave letelice i time dovesti u opasnost njenu vitalnost. U njih prvenstveno mozemo
svrstati nekoliko formi pojave poznate kao smicanje vetra, koja moze predstavljati izuzetno visoku
pretnju a koja ¢e biti kasnije detaljnije razradena kroz izvestan broj primera iz prakse.

Sto se ti¢e termickog uticaja, ovde svakako najopasnijim smatramo delovanje vatre. U slu¢aju
kompozitnih struktura, delovanje vatre je problemati¢no ne samo zbog toga $to su organske smole
prili¢no zapaljive, nego i zbog tesko procenljivog stepena oste¢enja koje tako visoka temperatura
moze da izazove. lako vatra predstavlja znafajno izrazeniju opasnost po pitanju vitalnosti
kompozitnih struktura, ona moze, ve¢ u zavisnosti od obima i trajanja, da negativno deluje i na
metale.

Kada je u pitanju negativan uticaj pilotske odluke, ista moze biti doneta usled delovanja nekih
ometajucih faktora, ili pak usled njegove nedovoljne obucenosti. Npr. neka od procenutalno
zastupljenijih scenarija su uzrokovana delovanjem visokih opterecenja prilikom znacajno tvrdeg
sletanja, ili npr. usled udara repa o pistu prilikom poletanja. U primerima iz prakse koji su opisani u
okviru ove disertacije je prilicno detaljno predstavljeno nekoliko ovakvih slucajeva koja, ako dovedu
do ostecenja, ista se najceSc¢e ogledaju u pojavi ondulacije, delaminacije, prekomerne elasti¢ne ili
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plasticne deformacije, odn. pojave statickog loma. Takode, i neadekvatan odgovor pilota na
problemati¢éne meteoroloske uslove moze dovesti do strukturalnog otkaza, ali takva scenarija,
procentualno gledano, obi¢no predstavljaju vecu opasnost po krilo nego po trup.

Naravno, ni pojedinacni sistemi koji su sastavni delovi letelice nisu imuni na otkaze i indirektno
mogu izazvati oSte¢enja drugih delova letelica. U nekom od narednih poglavlja su opisani sluéajevi
iz ove grupe, kao sto je javnosti dobro poznata (jedina) nesreca koja se desila Concorde-u, kada je
usled udara Srapnela gume, koja je prethodno eksplodirala, cela letelica dozivela potpun otkaz, ili,
slu¢aj Quantas-a, koji se moze nazvati ¢ak I potpuno bizarnim, kada je uzrok kompletnog otkaza
strukture trupa bio izazvan eksplozijom boce sa kiseonikom. Takode, moguca su i scenarija odvajanja
odredenih delova strukture tokom leta, koja poslediéno mogu izazvati oSte¢enja, u ovom slucaju,
trupa. 1z prakse je poznato nekoliko primera odvajanja motora, oplate krila, delova stabilizatora ili
vetrobrana na pilotskoj kabini.

Sumiranjem zakljucaka izvedenih iz prethodne dve tacke, moze se jasno zakljuciti da, kad se
izvr$i poredenje ponasanja metalnih i kompozitnih struktura, prvopomenuti pokazuju jasniju sklonost
ka procesima degradacije koji su posledica dugotrajne eksploatacije u uslovima koji se mogu smatrati
o¢ekivanim, dok su kompoziti najviSe problemati¢ni po pitanju delovanja neocekivanih scenarija,
prvenstveno udara.

oftecenje udarom alata udar ptica
Pojava grada na zemlji
P .y oftecenje siranim
e k ohjektima prisutnim
na podlozi
pojava grada u letu-;;___%.
udar munje i T W .
"- 1,; : udar repa o pistu

udar ptica w Srapnel od gume

delovi motora

S1.43. Tipicni uzroci nastanka iznenadne degradacije trupa [55, 172]
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3. FAKTORI KOJI U NAJVECOJ MERI ODREPUJU STEPEN
DEGRADACIJE LJUSKE TRUPA

3.1. Izbor materijala

Osnovne vodilje pri projektovanju trupova letelica podrazumevaju prvenstveno izbor onih
materijala koji ¢e mu omoguciti §to manju tezinu, uz $to duzi radni vek, sa $to manjom ucestalo$c¢u
odrzavanja. Odnosno, uopsteno re¢eno, pri izboru primenjenih materijala, tezimo onim koji imaju
Visoku staticku cvrstocu i Krutost, uz izrazenu otpornost na dejstvo korozije, kao i odli¢éne zamorne
karakteristike. Inace, zamorne karakteristike se danas najc¢es¢e obuhvataju akronimom F&DT, koji
treba da definiSe dobra zamorna svojstva u sluc¢aju kada je unutar strukture trupa prisutna zamorna
prslina ili ne. Takode, od visokog znac¢aja je i da pomenuti materijali u sto ve¢oj meri omogucavaju
jednostavnu obradu, imaju $to nizu cenu, kao i da su dostupni i prihvatljivi po pitanju ekoloskih
standarda.

Naravno, treba imati u vidu i da svaki segment strukture ima razli¢it poredak Zeljenih osobina.
U slucaju projektovanja trupa, primarni zahtevi pri izradi istog nisu identi¢ni za sve njegove
segmente, stoga je potrebno voditi raCuna o tome da je izvesna optimizacija neophodna. Najopstije
receno, (mada je finija podela po tom pitanju predstavljena na SI.44.), pri izradi gornje ljuske, osnovni
zahtev predstavljaju dobre F&DT karakteristike, zatim, donji segment prvenstveno zahteva visoku
krutost i otpornost na koroziju, dok bo¢ni segment (oko neutralne ose) zahteva visoku staticku
¢vrstocu (odn. Cvrsto¢u na smicanje). Ovi zahtevi su postavljeni na osnovu dominantne vrste
optere¢enja za svaki segment trupa, obzirom da je gornji najizloZeniji istezanju, donji kompresiji, a
boc¢ni smicanju. Takode, segmenti oko velikih otvora zahtevaju udruZenu dobru staticku ¢vrstocu 1
dobre F&DT karakteristike. Iz tog razloga, dobro optimizovan trup treba da predstavlja hibrid
pojedina¢no optimizovanih panela (moguée i od razli¢itih materijala) usled potrebe za
prilagodavanjem lokalnim uslovima opterecenja.

Sto se ti¢e materijala koji se trenutno koriste u izradi strukture letelica, aluminijum jo§ uvek
mozemo smatrati dominantnim, prvenstveno kroz primenu klasi¢nih serija 2000 (Al/Cu) i 7000
(Al/Zn/Cu/Mg). Legura 2024-T3 je Cest izbor kada je u pitanju izrada oplate trupa zbog svojih odli¢nih
F&DT karakteristika, (u poredenju sa npr. serijom 7XXX, bez obzira $to ona ima veéu ¢vrstocu), odn.
kada je u pitanju izrada gornjeg segmenta trupa (oplata i stringeri), obzirom da tu dobre F&DT
izbor je predstavljala legura 7075 zbog potrebe za visokom kruto$¢u, posto je ovaj segment trupa
potencijalno izloZen pojavi ondulacije (buckling). l1zbor materijala za izradu oplate oko neutralne
linije, kako je ve¢ pomenuto, vrsi se na osnovu visoke staticke ¢vrstoc¢e/Cvrstoce na smicanje (npr.
7475). Legura 2524-T3, koja je izvedena iz legure 2024-T3 (i koju je kasnije nasledila u izradi gornjeg
segmenta trupa), pruza znatne prednosti u odnosu na svoju prethodnu verziju kroz npr. poboljsanje
¢vrstoce i lomne Zilavosti, kao i kroz znatnu otpornost na rast prsline [110]. Takode, aluminijum je
nasao svoju primenu i kroz napredne Al-Li legure, a od metala se u izradi strukture trupa jos koriste i
nerdajudi Celici 1 titanijumske legure.

U okviru teorijskog poredenja sa metalima, kompoziti pokazuju visestruke prednosti koje se
prvenstveno ogledaju kroz znacajno bolji odnos ¢vrstoca/tezina, zatim, Kroz visoku otpornost na
koroziju i zamor, kao i izuzetno visoku fleksibilnost pri "krojenju" Zeljenih karakteristika. Zbog
navedenih svojstava, ovakve letelice bi teorijski trebalo da provode manje vremena u okviru
planiranog odrzavanja [189].

Udeo primene kompozitnih materijala se sa vremenom sve viSe povecava, bilo kao Cisto
kompozitni materijal ili kroz primenu hibridnih metalno-kompozitnih materijala (GLARE), koji je sa
3% ucestvovao u izradi oplate gornjeg segmenta trupa kod A380 (uz 7349-T7 i 7055-T7 stringere)
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[190], a koji je poznat po svojim izuzetnim F&DT karakteristikama (pogotovo po izuzetnoj otpornosti
na rast prsline). U izradi strukture letelice A320, aluminijumske legure su ucestvovale sa oko 80%,
dok su kod A340 zastupljene sa do 70% [2]. Kod A380, imamo dalji pad u¢esc¢a legura Al sa 61% , i
prvi put manjinski udeo Al legure sa 31% kod A350 XWB [190]. Ovde treba imati u vidu da se
navedeni procenti odnose na celokupnu strukturu, kao i da je za ovako uocljiv gradijent pre zasluzna
masovna primena kompozita u izradi strukture krila, nego trupa. U slucaju izrade letelica u okviru
generalne avijacije, ve¢ imamo one ¢ija je struktura u potpunosti izradena od kompozitnih materijala,
dok se kod putnicke avijacije kompoziti u izradi strukture primenjuju sa znatno veéim oprezom.
Dobro poznati B787 predstavlja prvu putni¢ku letelicu ¢ija je struktura velinski izradena od
karbonskih vlakana [5]. Ovakvu projektnu filozofiju je koju godinu kasnije usvojio i Airbus preko
poboljsane serije A350 XWB, napravivsi svoju prvu vecinski kompozitnu strukturu sa tezinskim
udelom od 53%, ali uz nesto konvencionalniji pristup [8] (o ¢emu ¢e kasnije biti vise reci).
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S1.44. Centralni kriterijumi za izbor materijala ljuske trupa [207]

Primena kompozitnih materijala u okviru avioindustrije nije novijeg datuma. Isti su polako
ulazili u upotrebu jos od '60-ih godina, ali, ono §to je novijeg datuma je njihova primena u izradi prvo
krila a zatim i trupa letelice. Kompoziti se sastoje iz kombinacije razli¢itih materijala u cilju
postizanja odredenih karakteristika koje su bolje od onih koje poseduju pojedina¢ni materijali. U
okviru istih, konstitutivni materijali ne gube svoje prvobitne karakteristike nego u sadejstvu sa
ostatkom pruzaju zbirno kvalitetnije odlike.

Kompoziti se najopstije mogu podeliti na laminatne i sendvic¢ strukture. Laminatni kompoziti
se sastoje od pojedinacnih slojeva koje ¢ine vlakna uronjena u matricu (smolu). Vlakna predstavljaju
noseci elemenat unutar laminata i upravo njihova orijentacija odreduje karakteristike materijala u
razli¢itim pravcima, $to se i koristi u cilju krojenja Zeljenih osobina. U tom smislu, delimo ih na
unidirekcionalna 1 bidirekcionalna (koja mogu biti pletena koriste¢i razliite "mustre"), kao 1 na
multiorijentisana (koja nisu pletena kao bidirekcionalna, nego slagana viseslojno sa raznim
medusobnim orijentacijama i kao takva povezivana predivom). Orijentacija vlakana ima za cilj da
pruzi najoptimalnije karakteristike u pravcu dejstva opterecenja. Jasno je da kompozitni materijali
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nemaju osobinu izotropnosti (kao Sto je slucaj sa metalima), stoga, po potrebi, kompoziti sa
multiorijentisanim vlaknima imaju upravo za cilj postizanje nekog vida kvaziizotropnosti. Najéesci
tip vlakana su: fiberglas (koja se koriste u izradi sekundarnih struktura), zatim kevlar (¢ija je glavna
karakteristika otpornost na wudar, ali je izrazito higroskopan i tezak za oblikovanje),
karbonska/grafitna vlakna (koja poseduju izuzetnu ¢vrstocu i krutost i koriste se za izradu primarnih
struktura krila i trupa), boronska vlakna (¢ija je glavna primena u izradi zakrpa na Al strukturama,
obzirom da poseduju izuzetnu ¢vrstocu i krutost ali su upravo zbog toga problematicna za oblikovanje
a 1 izuzetno skupa), keramicka vlakna (koja se koriste za izradu delova izlozenih izuzetno visokim
temperaturama, npr. unutar gasnih turbina) i viakna koja se koriste radi zastite strukture od udara
munje. Sto se primenjenih matrica tice, one se u najopstijem smislu dele na termoreaktivne i
termoplasticne. Danas je u izradi trupa apsolutno dominantan kompozit koji se sastoji od karbonskih
vlakana uronjenih u epoksi matricu (termoreaktivni tip), poznat kao CFRP, i od istog je i napravljena
ve¢ pomenuta veéinska struktura trupa dve najnovije putnicke letelice B787 i A350XWB. Njegove
glavne odlike su izuzetno visoka specifi¢na ¢vrstoca i krutost, mala gustina (tj. specificna tezina),
povecana otpornost na dejstvo poviSenih temperatura (uz nizak stepen ekspanzije pri dejstvu istih) 1
nisko habanje, ali uz jo§ uvek visoku cenu (koja je prvenstveno posledica skupog procesa
proizvodnje).

Postoje dva osnovna oblika u kom se kompozitni (laminatni) materijali isporucuju. Prvi je tzv.
prepreg koji, kako mu ime kaZe, predstavlja vlakna koja su preipregnirana u matrici i mogu biti raznih
tipova tkanja kao i kombinacija vlakana i smola. Odlika ovakvih smola je da je kod njih ve¢ pokrenut
hemijski proces formiranja poznat kao cure, koji je u nekom trenutku zaustavljen skladistenjem
preprega na niskim temperaturama. Daljim zagrevanjem (u autoklavama, pe¢nicama ili primenom
toplog pokrivaca), se reakcija ponovo moze pokrenuti, Sto dovodi do njegovog kona¢nog formiranja.
Prednost ovog oblika je §to je sam proces "uredniji" i §to daje bolje mehanicke karakteristike krajnjeg
proizvoda. Drugi oblik je tzv. dry fiber, koji je, moze se reci, vrsta platna koja se natapa smolom
neposredno pre nanoSenja i ovaj proces se naziva wet layup. Prednost ovog oblika u odnosu na
prethodni je Sto se on moze izvoditi 1 na sobnoj temperaturi (ili poviSenoj, radi ubrzavanja procesa),
kao i1 uz duze vreme skladiStenja (uz manje specijalne uslove). Ipak, forma prepreg-a je danas
dominantna u slu¢aju izrade vazduhoplovnih struktura velikih povrSina, u koju naravno spada i ljuska
trupa.

Adhezivi koje koristimo radi spajanja kompozitnih struktura mogu biti u obliku filma, paste i
pene.

Veé pomenuti sendvi¢ kompoziti se sastoje iz dva tanka spoljna sloja (aluminijum, fiberglas,
kevlar ili karbonfiber) za koje je adhezivom vezano unutra$nje punjenje koje je znatno veée debljine.
Punjenje je najcesce tipa honeycomb (koje moze biti sa¢injeno od raznih vrsta materijala, ukljucujuéi
1 metale) ali se moze sastojati 1 od tzv. pene. Ovaj tip kompozita se, kako je to ve¢ pomenuto, ne
koristi za izradu primarne strukture trupa i zato dalje nece biti posebno razradivan.
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a) fiherglas laminatni b) karhonfiber laminatni kompozit  c) karbonfiher sendvi¢ strultura
kompozit . . CFRP inatni) (sa honeycomb jezgrom)
GFRP (laminani) E CFRP (sendvic)

S1.45. Najcesce korisceni tipovi kompozita kod savremenih letelica [129]

Dakle, u izradi strukture trupa trenutno koristimo tri tipa materijala: Metale, koji su homogeni
I izotropni, odn. kompozite i hibride, koji su visokoslozeni heterogeni i kvaziizotropni/anizotropni
materijali. Obzirom na njihovu bazi¢nu razli¢itost, razumljive su i medusobne velike razlike koje se
javljaju tokom procesa: lzrade, restoracije inicijalnih karakteristika, nacina (i uspesnosti!) procene
trenutnog stanja i dugoro¢nih karakteristika. Sve ovo naravno podrazumeva i prili¢no razlic¢it stepen
osetljivosti na odredene uticajne faktore, $to za posledicu ima i sklonosti ka razvijanju razlicitih tipova
degradacionih procesa koji se mogu javiti tokom njihove eksploatacije.

PREDNOSTI MANE
. N ) ™y
Veliko iskustvo Visoka gustina
METALI (Al-legure) Jednostavna reparacija I._amurlne I:aral:terisltilfe
Staticke karakteristike Korozivne karakeeristike
Potencijal za unapredenje Iskljutivo zakovane veze
Korozivne/zamorne odlike Ponasanje pri dejstvu udara
- Visoka trajnost Visoka krtost
KOMPOZITI (CFRF) 7
( Odnos évrstoca/teZina Reparacija
Redukovanje broja zakovanih veza Reciklaia
Poboljiane zamorne karakteristike Niza krutost B
Jednostavnije "krojenje™ YVeca gustina
HIBRIDI (FML) Specifiina tefina Manje uhodan proces izrade
. NiZa korozivnost (u poreden; C
poredenju sa CFRF)
(u poredenju sa Al legurama)
L AN vy

S1.46. Poredenje karakteristika metala, kompozita i hibrida

U okviru prethodnih poglavlja je veliki prostor posvecen analizi glavnih manjkavosti metala
koja se ogleda u njihovoj sklonost ka razvijanju dva najdevastacionija procesa struktura, zamora i
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korozije, ne samo kroz pitanje ugrozavanja bazi¢nog integriteta jedne strukture, nego takode i1 po
pitanju materijalnih troSkova koje za sobom nosi njihova prevencija odn. blagovremeno otkrivanje.
Takode, pomenuto je i nekoliko oblika njihovih zajednickih formi, koje mogu biti izuzetno opasne.
Stoga je, obzirom na znacaj koji oni imaju u odnosu na sve ostale procese, njihovom izucavanju
posvecen najveci deo ove disertacije.

Do pre nekoliko decenija korozija i zamor su predstavljali vodeci uzrok svih fatalnih otkaza
letelica, $to danas vise nije slucaj, mada u statistici potpunih otkaza (hull loss) u poslednje dve
decenije strukturalni problemi (doduse, sveukupni) drze visoko drugo mesto [206]. Naravno, po
pitanju procentualnog udela unutar svih strukturalnih otkaza, korozija i zamor i dalje prednjace.

U slucéaju analize mana kompozita, pominjana je njihova sklonost ka krtom lomu, naglim
otkazima, osetljivosti na uticaj okruzenja i opasnosti od delovanja udarnog opterecenja. Sem toga,
jedan od danasnjih centralnih problema u radu sa kompozitima je to §to se ovde jo§ uvek oslanjamo
na visok stepen empirije. Prvenstveni razlozi za to su njihova visoka heterogenost i manjak iskustva
koje imamo sa njima, Sto dalje posledi¢no izaziva neke druge grupe problema.

Stoga, pored pomenutih neospornih mana koje imaju metali zbog sklonosti ka pojavi zamora i
korozije, treba uzeti u obzir i ¢injenicu da je istovremeno njihova velika prednost $to su oni, u odnosu
na kompozite i hibride, po svojoj prirodi homogeni i znatno duze u upotrebi. Samim tim je i njihovo
trenutno stanje a i dugotrajno ponasanje u uslovima realnog okruzenja moguce daleko preciznije
predvideti. Kompoziti se tek od pre par decenija koriste u izradi primarne strukture letelice (prva
serijska primena kompozita u izradi primarne strukture subsoni¢ne letelice je izvedena kod A320 na
delovima repnog segmenta krajem osamdesetih [195]).

Dakle, iako kompozitni materijali neosporno pokazuju izuzetne karakteristike, od kojih je
sigurno najuocljiviji odnos ¢vrstoe 1 tezine, argumenti koji se sa pravom potezu protiv njihove
ekscesivne upotrebe se prvenstveno ti¢u nedovoljnog poznavanja degradacionih procesa u uslovima
realnog okruZenja i dugotrajnije operativne upotrebe. U slucaju procene (vecinski kompozitnog) trupa
u uslovima dugotrajne eksploatacije, takvih iskustava ni nema, obzirom da su prvi ovakvi modeli tek
pre par godina usli u primenu i stoga se po tom pitanju trenutno oslanjamo na testove i iskustva sa
nekim drugim strukturama primarnog (ali i sekundarnog) reda, tako da se moze re¢i da je, u slucaju
trupa, trenutno ovde na snazi jedan vid in vivo testa. Upravo zbog toga, danas i u vodeéim
inZenjerskim krugovima mozemo nai¢i na jako puno suprotnosti u tvrdnjama po pitanju istinskih
prednosti kompozita u odnosu na metale uz optuzbe da je njihova primena vise nego ishitrena [10].

Takode, posledica ve¢ pomenute heterogenosti, odn. sloZzenosti kompozitnih (i hibridnih)
materijala, automatski dovodi i do sveobuhvatno izraZenije osetljivosti na daleko ve¢i broj faktora,
ne samo tokom procesa proizvodnje, nego i eksploatacije i odrzavanja. Tako, izmedu ostalog, veliki
problem predstavlja ve¢a mogucnost nastanka defekata pri njihovoj proizvodnji, $to neizbezno
dovodi i do izvesne oscilacije kvaliteta. Dobro su poznati problemi koje ovakve strukture stvaraju pri
vrSenju stati¢kih i zamornih testova jer pokazuju visoko rasipanje dobijenih rezultata i stoga su i
faktori sigurnosti koji se kod istih primenjuju ovde znatno visi nego u slu¢aju metala. Dalje, kada se
npr. ve¢ pomenuti problem udruzi sa de facto manjkom adekvatnih analitickih/numerickih metoda
koje se koriste u cilju procene i predvidanja njihovih karakteristika, ovaj tip procena postaje jos$
neadekvatniji. Tako izvesna istrazivanja [205] pokazuju da je posledica ovog jo§ znacajnije
odstupanje numerickih modela u odnosu na rezultate eksperimenata jer takva struktura, izmedu
ostalog, ¢ak i kada se izlozi dejstvu simetricnog optereéenja po pravilu se deformise prilicno
nesimetri¢no §to automatski znaci i realno slabiju strukturu.

Ipak, slozenost heterogenih materijala sa druge strane istima omogucéava daleko bolje
prilagodavanje zahtevima izrade sloZenih oblika, §to omogucava i manji broj klasi¢nih (zakovanih)
veza, §to pruza viSestruke benefite. Takode, kada su u pitanju propisi unutar putnicke avijacije, i kod
kompozita 1 kod hibrida imamo prisutne ¢isto adhezivno ostvarene veze kod primarnih struktura, §to
nikako nije slu¢aj kod metala, §to takode automatski pruza moguénost smanjenja broja veza koje se
ostvaruju zakivcima.
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Bez obzira na sve navedene probleme sa kojima se po pitanju kompozita mozemo sresti u
praksi, kompozitni materijali poslednjih decenija dozivljavaju neverovatnu ekspanziju, a njihov udeo,
posmatraju¢i samo strukturu trupa najnovijih letelica (B787, A350XWB), sada ve¢ postaje
preovladujuéi. Stoga ¢e ovde biti navedeno sigurno najpoznatije i najznacajnije istrazivanje na kome
se bazira jedan od centralnih dokaza da kompozitni materijali na duge staze u uslovima operativnog
okruzenja ipak pokazuju visoku trajnost i izuzetnu otpornost na procese degradacije tokom dugotrajne
upotrebe. Pomenuti eksperiment je sprovela NASA unutar svog programa ACEE (Aircraft Energy
Efficiency) [200] radi podsticanja proizvodaca letelica da u izradu istih u vecoj meri uvrste
kompozitne materijale, a sve prvenstveno u cilju postizanja vece efikasnosti u potro$nji goriva.
Pomenuti eksperiment je sprovoden u saradnji sa vodeéim proizvodac¢ima letelica tog vremena
(eksperiment je pokrenut 1977. godine), i u isti su usli slede¢i modeli: DC-10, L-1011, B727 i B737
(sa razlic¢itim delovima sekundarne ili srednjeprimarne strukture). Ovde ¢e u tom smislu biti pomenut
samo slucaj B737 kod koga je grafit/epoksi horizontalni stabilizator bio implementiran kod 5 letelica,
koje su se 1984. godine nasle u operativnoj upotrebi. Nakon 18 godina, sprovedeni su detaljni pregledi
(metodama sa/bez razaranja) nad istim, a zakljucci o ovom eksperimentu se mogu u punom obliku
naéi u ve¢ pomenutom izvoru [200]. Ovde ¢e biti navedeno samo da je istrazivanje utvrdilo da je
stabilizator bio u odli¢nom stanju, sa parametrima koji su bili u granicama teorijski procenjenih, s tim
da je jedini problem uocen kroz lokalnu pojavu delaminacije, ¢ije uzrok je lezao u neadekvatno
sprovedenom postupku odrzavanja, a ne u samoj operativnoj upotrebi. Stoga, obzirom na fantasti¢ne
rezultate koji se i u tom slucaju postizu u ustedi na tezini i u okviru povecanja trajnosti, cilj se i u
takvim okolnostima moze smatrati postignut.

TIPICNI DEFEKTI IZVORI OSTECENJA
N ™ ,
sdelaminacija PROCES PROIZVODNJE i HE.SDP&‘E&.TEFE v )
fﬁﬁf’““ « abrazijapgrebotine udubljenja + vibracija
| praznine spresefena vlakna . E:ﬂﬂi::s )
. . e stvorovi, grhe . Hunje
elosa pgzu:qavla.kana e aﬂekugum R < uticaj nkrl!uz”enja
rpresecena thm_l « prazuine «headelvaina reparacija
f;hrazll_]e,ugmbnmw sprevise/premale smole sneadelvaine skladiztenje
-nétenéI:nje smole L3 e e e L frukovanje
.razlika u gustini sheadeloatan proces formiranja «udar . o
\neadelovatan proces (“cure™) «0grehotine udubljenja
formirania ("eure” sinkluzije, komtaminanti +korozija(indirektna)
Eteéenj:;:'i iﬂﬁaﬁ' e ex Ao eerozija .

o /| postavljanja‘uklanjanja alata \ shakierijska degradacija

« problemi uklanjanja vretena

(“mandrel”)

+0ftecenja tokom prenosa‘dostavljanja

s0ftecenja udarom

e vy

SL.A7. Izvori ostecenja i tipicni defekti kompozita [183]

Sto se ti¢e analize hibridnih materijala, isti su trenutno izuzetno malo zastupljeni u izradi trupa
putnickih letelica (samo u obliku GLARE-a i zasad kod jedne letelice), i smatraju se najnovijom
grupom, koja je, jasno, trebala da spoji najbolje karakteristike i jednih i drugih, stoga su njihove mane
i prednosti na SI.46. i predstavljene upravo kroz poredenje sa metalima i kompozitima. GLARE je
fibermetalni laminat, koji se sastoji od naizmeni¢no slaganih tankih Al listova (2024-T3) i
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fiber/adhezivnih slojeva, i koji, u odnosu na Al legure, prvenstveno karakterise otpornost na pojavu
korozije, zatim, niska specificna tezina, a svakako pokazuje i prednosti u okviru zamornih
karakteristika (narocito usled izuzetno sporog Sirenja zamorne prsline). U poredenju sa kompozitima
bolje karakteristike pokazuje po pitanju: udarnih opterecenja (Sto podrazumeva veoma bitnu
karakteristiku obzirom da, izmedu ostalog, ako do ostec¢enja dode, isto je zbog spoljnjeg metalnog
sloja lakSe za uocavanje), elektriéne provodljivosti, apsorpcije vlage, otpornosti na visoke
temperature, ali zato i dalje imaju vecu gustinu i manju krutost. Takode, kao 1 u slu¢aju kompozita, i
njima mozemo pripisati znacajan deo problema ¢iji uzrok lezi u njihovoj slozenosti i nedovoljnom
prakticnom iskustvu. Pogotovo §to ovde u nekim situacijama imamo jos sloZeniju pri¢u nego u slu¢aju
kompozita (npr. pri izradi zamornog spektra za full-scale test, pri procesu sertifikovanja ovakve
strukture, pri proceni devastacionih faktora....). Naravno, ovde treba i posebno napomenuti da
hibridni materijal nije isto §to i hibridna struktura (o ¢emu ¢e kasnije biti reci).

3.2. Delovanje okruzenja
3.2.1. Elektrohemijsko dejstvo atmosfere na strukturu

Letelice koje su u redovnoj operativnoj upotrebi provode znacajan broj sati u vazduhu i stoga
su u velikoj meri izloZene dejstvu uticaja okruzenja. Ovo je posebno tacno kada su u pitanju letelice
sa dugim radnim vekom. Postoji veliki broj faktora koji se mogu podvesti pod uticaj okruzenja, a
svakako medu najvaznije od njih spadaju: sastav vazduha, vlaznost, temperatura, delovanje vetra,
blizina morske povrSine, itd....

Takode, poseban problem, (koji imaju letelice u poredenju sa ostalim masinama), predstavlja
njihova izloZenost okruzenju koje je izrazito dinamicno. Prilikom leta, u relativno kratkom
vremenskom periodu, letelica funcioniSe na drasticno razli¢itim vertikalnim i horizontalnim
pozicijama, §to podrazumeva intenzivnu promenu temperature, vremenskih prilika, sastava
vazduha,...Samim tim je i uticaj okruzenja esto jako tesko proceniti, odn. analiti¢ki definisati. Kao
posledicu ovoga imamo i manjak softverskih kodova koji mogu adekvatno da ukljuce i ovaj parametar
U procenu zivotnog veka, iako je njegov udeo znacajan, pogotovo Sto uzajamno dejstvo okruzenja i
termo-mehanickih opterecenja moze izuzetno puno uticati na stanje strukture, odn. na duzinu njenog
radnog veka.

Okruzenje ima veliki uticaj i na to kako letelica stari. To je naro€ito uoc€ljivo pri detaljnom
remontu sa potpunim rasklapanjem letelice (teardown phase), jer tek pri ovoj fazi odrzavanja
mozemo imati detaljan uvid u to u kakvom okruzenju je letelica zaista funkcionisala i koliko znacajan
ovaj faktor moze biti. Takode, na osnovu onoga §to je dosad reCeno, mozemo zakljuciti da se glavnom
degradacionom pojavom koja nastaje usled dejstva okruzenja danas smatra korozija. S tim da nije
zgoreg ponovo re¢i da svi njeni oblici nisu podjednako opasni, odn. mnogi od njih, ako se detektuju
u ranoj fazi, nece imati znacajniji uticaj po vitalnost letelice. Ovo sve se naravno ne odnosi na one
vrste korozije koje su produkt udruzenog dejstva okruZenja i radnog opterecenja i koje predstavljaju
ozbiljnu pretnju, izmedu ostalog, i zbog toga §to su u velikom broju slucajeva prili¢no nedetektabile
jer ne nastaju uvek na povrsini strukture.

Sto se ti¢e uticajnih faktora koji poti¢u iz okruzenja, a koji imaju visok uticaj na ponasanje
strukture trupa, kao najvaznije mozemo navesti sledece:

Atmosferski sastav, koji moze znacajno da varira usled promenljivog nivoa prisustva razlicitih
kontaminiraju¢ih jedinjenja. Na osnovu nivoa njithovog prisustva, moze se napraviti gruba podela
atmosfera na: ruralne, urbane, industrijske i morske [23], T.2. :
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Tip okruZenja Opis
« uopsteno gledano, najmanje korozivho okruzenje
ruralni « nhesadrZi nikakav znacajniji procenat zagadenja

= glavni korodirajuci elementi su kiseonik i vlaga

urbani = sglitno ruralnom, ali sa prisustvom sumpornih i azotnih oksida

= pglavnizagadivadi su sumpor-dioksid, hloridi, fosfati i nitrati
koji nastaju kao nusprodukt rada industrije
industrijski
= 1 posebnim slucajevima prisutni su kontaminanti kao sto su:
sumpor-vodonik, hlorovodonik i hloridi koji su visokokorozivna

jedinjenja

= nopsteno gledano, visokokorozivho okruzenje

morski = karakterife ga prisustvo hloridnih partikula

= 50 koja se koristi zimi radi odledivanja stvara uslove slicne
onima u morskom okruzZenju

T.2. Klasifikacija tipa okruzenja i njihove karakteristike [23]

Uopsteno gledano, najkorozivnijim okruZenjima se smatraju ona koja sadrze znacajan procenat
polutanata (medu kojima su najopasniji: sumpor dioksid (S0,), sumpor trioksid (S03), vodonik sulfid

(H,S), amonijak (NH ), hloridni joni, ¢ad, kao i morsko i tropsko okruzenje). Smatra se da su

generalno najproblemati¢nijem okruzenju izloZene letelice na nosa¢ima aviona. Sa jedne strane to je
tzv. slani sprej koji se smatra izuzetno agresivnim, a sa druge strane su to produkti sagorevanja
motora koji se sastoje od korozivnih gasova i partikula, a koji su u tom slucaju prisutni u znacajnijem
procentu. Poseban problem predstavlja deo atmosfere koji se nalazi iznad slanih vodenih povrSina
zbog svog izuzetno jakog razarajuceg dejstva usled prisustva soli hlorida odn. vodenih kapljica
zasic¢enih soli (iako i obi¢na voda moze biti jednako razarajuca kao i morska usled prisustva fluora i
hlora). Koli¢ina i vrsta rastvorenih minerala, gasova i organskih ne€isto¢a ¢e odrediti nivo korozivnog
uticaja i elektrolitickih karakteristika. [31].

Soli su dobro poznate po svojoj sposobnosti da izazovu pojavu korozije kod velikog broja
materijala koja je zasnovana na njihovom svojstvu da sluze kao vanserijski elektrolit. lako neki
nerdajuci Celici imaju sposobnost da se odupru njihovom korozivnom uticaju, meki celici kao i
jedinjenja magnezijuma i aluminijuma vrlo brzo korodiraju pod njihovim uticajem. Takode, veliki
broj drugih legura koje se koriste u vazduhoplovstvu su izrazito osetljive na dejstvo soli.

Pustinjsko (peS€ano) okruZenje se isto moze smatrati znacajno nepovoljnim jer izlaze letelicu
dejstvu erozione korozije, prvenstveno na napadnoj ivici krila i uvodniku vazduha [23].

Uticaj viaZnosti i padavina je takode od velikog znacaja. Vlaga iz vazduha deluje kao elektrolit,
i §to je veéi stepen vlaznosti, to je veci intenzitet korozivnog dejstva. Na osnovu [23], kriti¢na
vrednost usled koje dolazi do ozbiljne korozije (u slucaju odsustva ostalih elektrolita) je 60%.
Naravno, ova kriticna vrednost ¢e varirati u zavisnosti od prisustva ostalih korozivnih agenasa u
atmosferi. Takode, usled dejstva padavina moze do¢i do lokalnog nakupljanja 1 zadrzavanja tecnosti,
Sto moze dovesti do pojave lokalne korozije, mada, sa druge strane, kiSa moZze izazvati i spiranje
korozivnih materija i na taj nac¢in umanjiti korozivno dejstvo. Negativan uticaj vlage je posebno
izrazen kod kompozita. Boeing-ova istrazivanja upucuju na to da neadekvatni udruzeni uslovi vliage
I visoke temperature, mogu da smanje ¢vrstoéu kompozita i za do 20% (u poredenju sa uslovima
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sobne temperature i suvog vazduha) [50]. Takode, poznato je i da negativan uticaj kombinacije
kiseonika i vlage moze imati izrazeno nepovoljno dejstvo.

Dejstvo vetrova, u slu¢aju da ga razmatramo samo u okviru elektrohemijskog uticaja, dovodi
do disperzije atmosferskih kontaminanata, a njihov uticaj zavisi i od udaljenosti potencijalnih
korozivnih elemenata (npr. blizina morske vode, industrijskih zona...).

pH vrednost svih voda na zemlji obi¢no varira izmedu 4.5 i 8.5 [24]. Ova vrednost ima najveci
uticaj na bakar, s obzirom da je on jedini metal kod koga sklonost koroziji raste u kiseloj sredini. U
tom slucaju dolazi do talozenja bakra na susednim metalnim povr§inama izazivaju¢i kod npr.
aluminijuma pojavu tackaste korozije.

Temperatura, generalno gledano, utice na stepen korozije, obzirom da prisustvo kiseonika i
nivo saliniteta vazduha zavise od nje. Takode, poviSena temperatura (pogotovo u uslovima povisene
vlaznosti) ubrzava elektrohemijske procese tj. korozivno dejstvo [83].

Naravno, nisu svi metali u jednakoj meri osetljivi na uticaj okoline, tj. razli¢iti metali pokazuju
razli¢itu osetljivost na dejstvo pojedinih jedinjenja koja se nalaze u okruZzenju. Na osnovu [25], na
T.3. predstavljen je uticaj okruzenja na odredene vrste materijala koji su pronasli primenu u izradi
trupa (za slucaj nastanka izuzetno problemati¢ne naponske korozije).

Materiial Okruzenje
Al-legure NaCl-H-O; rastvori
MNaCl rastvori

morska voda

vazduh, vodena para
obiéndi €elici WNaOH rastvori
NaOH-Na,510, rastvori
kalcijum-, amonijum-, nhatrijum-nitratni rastvori
kombinacija kiselina (H.SO,-HNO;)
HCM rastvori
kiseli rastvori H.S
morska voda
rastopina Na-Pb legura
nerdajuéi celici rastvori hlorne kiseline
WaCl-H.O; rastvori
morska voda
H-5
WaOH-H-S rastvori
kondenzovana isparenja iz hlornih voda
Ti-legure nitritna kiselina, morska voda, metanol -HC]

T.3. Negativan uticaj okruzenja na materijale koji se koriste u izradi trupa koji mogu izazvati
pojavu naponske korozije [25]

3.2.2. Uticaj ekstremnih meteoroloskih uslova

Letelice su sigurne, visestruko obezbedene masine, Cije bezbedno funcionisanje predstavlja
apsolutno najvazniju premisu. Ipak, bez obzira koliko paZzljivo bile projektovane, koriS¢ene i
odrzavane, uvek postoji mogucnost da se nadu unutar nekih nepredvidenih scenarija koja im mogu
naneti ozbiljna oStecenja. Vec¢ je pomenuto da je tokom poletanja i sletanja letelica u daleko ranjivijoj
poziciji nego tokom faze krstarenja, izmedu ostalog i zbog toga Sto tokom istih nema visinu na kojoj
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bi eventualno mogle biti izvrSene korekcije njene pozicije, pogotovo u trenucima kada to moze biti
fatalno po nju. U slucaju razmatranja ekstremnih vremenskih uslova, sigurno je da danas imamo
daleko bezbedniju situaciju, obzirom da je dijagnostika vremenskih prilika daleko sofisticiranija a
piloti znatno bolje obuceni i sa moguénoscu obavestavanja o lo§im vremenskim prilikama iz veceg
broja izvora. Radarska dijagnostika danas omogucava jasnije prepoznavanje zona najozloglasenije
pojave na radaru tzv. oblaka kumulonimbusa (koji sa sobom nose pojavu ozbiljnih turbulencija,
munja, zaledivanja, magle i intenzivnih padavina), a takode su i piloti kvalitetnije obuceni u
o€itavanju i, u skladu sa tim, donosSenju odluka. Ipak, ono §to i dalje predstavlja problemati¢an
segment u koriS¢enju klasi¢nih 2D radara je nedostajuca tre¢a dimenzija koja na pilote moze delovati
tako $to ih u prvom trenutku problemati¢na zona moze zavarati svojom malom povrSinom, a zatim,
u narednih par sekundi, se ista moZe uvecati do neprepoznatljivih razmera. U cilju isklju¢ivanja
ovakvog vida greske, danas na trziStu postoje i 3D radari, koji, pored eliminisanja navedenog
problema, takode pruzaju i znatno poboljsanu detekciju Sireg spektra turbulencija [125], iako njihova
masovnija upotreba jos nije uzela maha. Ipak, ono $to ostaje klju¢no u oc¢itavanju radara je da i dalje
videnje celokupne slike vremenskih prilika na ruti zavisi od pilotske procene, obzirom da radarska
slika predstavlja vid vizuelne aproksimacije odredene vremenske situacije. Stoga, oprez je i dalje
prekopotreban, pogotovo kad se zna da radari i dalje ne detektuju sve potencijalno opasne prilike odn.
da imaju ograni¢enja na koja se mora racunati. Ovo je posebno ta¢no u slucaju padavina velike
gustine, obzirom da tada radar moZe da "vidi" na mnogo manju daljinu. Stoga su 1 danas moguca
scenarija gde se nenajavljeni kumulonimbus krije obavijen u npr. beznacajni cirus ili, usled pojave
tzv. radarske senke, gde usled suvise losih vremenskih uslova elektromagnetni talasi nisu u stanju da
se probiju na vecu daljinu, $to se na ekranu odrazava kao zona sa dobrim vremenskim uslovima ($to
je bio uzrok nesre¢e Garuda International Flight 421 (737-300, 2002), zvanian izvestaj istrage
NTSC-ja [130]). Radari mogu da detektuju padavine (odredene gustine), a neke pojave uo¢avaju samo
ako su udruzene sa njima (npr. turbulenciju, smicanje vetra), dok neke uocavaju tek ako premasuju
odredeni promer 1 nivo vlaznosti (grad). Generalno, vlazne padavine su daleko uoc€ljivije nego one
koje sadrze zaledene Cestice. Takode, radari ne uo¢avaju pojave kao §to su munje, magla i vetar, dok
samo dopler radari mogu da oc¢itavaju smicanje vetra (windshield), koje karakteriSu nagle promene
i brzine i pravca kretanja vazdusnih struja, a danas su svi putnicki avioni opremljeni istim. U svakom
slu¢aju, kumulonimbusi su definitivno najopasnija i najnepozeljnija slika na radaru svake letelice.
Naravno, ovde je apsolutno nezaobilazno i pominjanje tzv. mikroslapova (microbursts) koji spadaju
u grupu ve¢ pomenute pojave zvane smicanja vetra. Pojava mikroslapa podrazumeva postojanje
vazdusnog stuba koji se velikom brzinom krece nadole, i moze biti naro€ito opasan po letelicu u fazi
sletanja 1 poletanja obzirom na ve¢ pomenutu malu visinu. Na svu srecu, ova pojava danas viSe ne
predstavlja toliku opasnost, obzirom da se ona moze detektovati dopler radarom.

Sto se ti¢e procene pojave smicanja vetra i mikroslapa u zoni acrodroma, danas se one vrie ili
samo uz pomo¢ TDWR-a (Terminal Doppler Weather Radar) ili udruzeno sa LLWAS (Low Level
Shear Alert System) koji se sastoji od 6 do 33 anemometra koji su postavljeni oko piste i imaju zadatak
da prikupljaju podatke o pravcu i brzini vetra, koje obraduje racunar i donosi odluku o proceni
opasnosti. Naravno, ovde treba napomenuti da dopler radari imaju svoja ogranic¢enja, obzirom da oni
mogu da detektuju kretanje samo neposredno, tj. prate¢i kretanje Cestica koje ipak moraju biti
odredene velicine. Stoga se danas, u zonama velikih aerodroma koji su procentualno mnogo ¢esée na
udaru ovakvih pojava danas koristi tzv. LIDAR, koji funkcionise na principu laserskih zraka i
sposoban je da detektuje kretanje Cak i Cestica praSine koje se inaCe nalaze u atmosferi. Ipak,
aerodromi koji danas poseduju iste su jos uvek izuzetno retki (jedan od njih je npr. aerodrom u Hong
Kongu).

U grupi avio nesreca €iji je direktan uzrok bila prisutnost mikroslapa, sigurno da najpoznatiji i
najfatalniji predstavlja Delta Flight 191 (Lockheed L-1011, 1985) (zvanican izvestaj istrage NTSB-
ja [67]), gde je kao uzrok nesrece, pored prisustva pomenutog mikroslapa, definisan jo§ niz drugih
okolnosti (loSa procena pilota, nedostatak adekvatnih procedura i metoda detekcije mikroslapa, loSa
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koordinacija sa kontrolom leta...). U svakom sluc¢aju, ova nesrec¢a je uvela niz krupnih izmena, medu
kojima je sigurno najznacajnija obaveza ugradnje dopler radara i dodatnog zvuéno-vizuelnog
upozorenja u slucaju prisustva istog, u sve putnicke letelice. Ovde takode treba joS navesti i slucaj
BOAC Flight 783 (de Havilland DH.106 Comet 1, 1953) (detalji: [65]), koji je predstavljao prvi od
tri slu¢aja dezintegracije u vazduhu letelice de Havilland Comet koje su se desile u roku od manje od
dve godine. lako istrage vazduhoplovnih nesreca u to doba nisu bile ni priblizno sprovodene u obliku
1 obimu koji danas poznajemo, ista je utvrdila da je neposredan uzrok nesre¢e bio let u krajnje
nepovoljnim atmosferskim uslovima usled ¢ega je letelica bila izlozena preoptereéenju verovatno
usled dejstva udara vetra odn. izazvanom preoptere¢enju od strane pilota (tzv. over-controlling).
Druga dva slucaja predstavljaju tipi¢nu sliku zamora materijala i u okviru te teme ¢e 1 biti razradeni.

Jedan od najpoznatijih sluc¢ajeva kobnog uticaja negativnih vremenskih prilika je svakako i
AIRES Flight 8250 (B737-700, 2010) (zvanican izvestaj istrage AC-a [99]), kod kog je pri sletanju
doslo do raspada letelice na tri dela prilikom udara o pistu, a koji je zvani¢no zatvoren zaklju¢kom
da je kobni pad bio posledica pilotske greske. Ipak, ovaj slucaj je zvani¢no i nezvani¢no imao razlicit
tok, obzirom da je istraga kao uzrok pada navela iskljuc¢ivo losu procenu i brzine i visine pri sletanju,
¢iji je uzrok lezao u optickoj iluziji pri noénom letu (koja je poznata kao black hole illusion), kao i
neadekvatnoj obuci pilota za ovaj tip letelice, obzirom da su pri sletanju koristili tehnike koje se inace
primenjuju kod letelica sa turboprop pogonskom grupom. Islednici koji su radili na ovom slu¢aju su
odbili da komentarisu pilotsku tvrdnju da je letelica u trenutku gubitka kontrole bila pogodena udarom
munje i dejstvom mikroslapa (Sto nikako nije moglo biti ni dokazano ni osporeno obzirom da
aerodrom nije bio opremljen dopler radarom). Ovakav scenario je zvani¢na istraga iskljucila obzirom
da je meteo slika (tzv. METAR koji predstavlja najtipi¢niju formu predstavljanja meteo-informacija)
negirala prisustvo vetrova znacajnijeg intenziteta. Ipak, ono $to je neosporno je da je letelica pri
sletanju bila izlozena uslovima jake kiSe 1 smanjene vidljivosti koji u sadejstvu sigurno predstavljaju
znacajan remeteci faktor. U svakom slucaju, jedno je jasno, posredno ili neposredno, nepovoljne
vremenske prilike 1 te kako mogu da ugrozavaju rad pilota 1 u praksi je, pored navedenog, ostao
zabelezen prili¢an broj slu¢ajeva gde su oni donosili katastrofalne odluke izazvane distrakcijom usled
loSih vremenskih prilika. Ovde svakako treba pomenuti i najveéu vazduhoplovnu nesre¢u svih
vremena (u kojoj su stradale 583 osobe) a do koje je doslo pri sudaru dve letelice na pisti na
Tenerifama 1977. godine (KLM Flight 4805 i Pan Am Flight 1736, u oba sluc¢aja B747) (zvani¢ni
izvestaj istrage MF-a [119]) gde je uzrok upravo lezao u kombinaciji pogubne pilotske odluke i
izuzetno loSe vidljivosti tj. generalno losih vremenskih prilika (iako je ostala ozbiljna sumnja da pilot
mozda zbog prekida signala nije ¢uo kljucne reci upucene od strane kontrole leta, obzirom na njegovu
prethodno besprekornu reputaciju).

Veé je reCeno da se pojava turbulencije ne moze direktno predvideti. Donekle radarski odraz
ukazuje na nju, ali samo onda kada je udruzena sa znacajnijim padavinama. lako ve¢ pomenuti 3D
radari pruzaju mogucénost detekcije veceg broja oblika turbulencije, ono §to i dalje u tom smislu moZe
da iznenadi pilote je tzv. clear-air turbulence, koji je nedetektabilan obzirom da je njegova pojava
posledica postojanja slojeva vazduha koji imaju razli€it pritisak i javlja se samostalno. lako se danas
pominju neki eksperimentalni nacini detekcije ove pojave, isti jo§ uvek nisu u opsStoj primeni. Ipak,
pilotima radari instalirani na njihovim letelicama nisu jedino dijagnosticko sredstvo, nego se
upozorenja mogu dobiti 1 od drugih pilota ili kontrole letenja (u sluaju da imaju neka saznanja o
postojanju istih). Takode, po potrebi se izdaju karte o nepovoljnim vremenskim prilikama preko tzv.
SIGMET-a (Significant Meteorological Information), odn. ako je taj izveStaj vezan samo za
specifi¢nu rutu, onda se isti dostavlja pilotima kao AIRMET. Generalno gledano, pojava turbulencija
je najcesce vezana za ve¢ pomenute kumulonimbuse, Cija se ¢eS¢a pojava moze ocekivati na mestima
konvergencija vetrova severne i juzne polulopte, zatim prilikom leta kroz kumuluse ili iznad planina.
Sto se najugroZenije faze leta tice, faza sletanja se opet moZe smatrati najkriti¢nijom obzirom na
visinu koja je u tom trenutku nedovoljna za bilo kakve ozbiljnije manevre odn. zbog eventualne
nemogucénosti kontrolisanja visine/brzine poniranja. Inace, dosad nikad nije objavljen izvestaj neke
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nesrece Ciji je uzrok bila izolovana pojava turbulencije, a ista prvenstveno predstavlja izrazitu
neprijatnost po putnike. U grupu sa turbulencijom se obi¢no stavlja i pojava tzv. over G-ja, Koji
predstavlja pojavu udara vetra u letelicu kom se ista opire svojom inercijom. U ekstremnim
slucajevima ovakvo "bacanje" letelice van ustaljene linije kretanja teorijski moze izazvati ostecenja i
obi¢no su u tom slucaju najosetljivija krila kod kojih moze do¢i do nastanka ondulacije oplate ili do
pojave curenja goriva duz Savova iste. U slucaju pojave ekstremnog momenta savijanja trupa do
identi¢nih manifestacija moze doc¢i i na ovom delu letelice.

U ekstremne vremenske prilike takode spadaju i: pojava leda na povrsini letelice (§to ovde nece
biti akcentovano, obzirom da ista predstavlja prvenstveno opasnost po uzgonske i komandne
povrsine), zatim, vulkanska aktivnost (koja je uglavnom visokorizi¢na po pogonsku grupu) i udar
munje, koji moze biti prili¢no ¢esta pojava i potencijalno predstavljati opasnost po strukturu trupa tj.
izazvati njena ostecenja, a takode su moguca i nepovoljna dejstva na rad avionike. Ipak, retki su
slucajevi znacajnijih oStecenja (iako su teorijski moguéi!), tako da se moze reci da isti najvise uticu
na remecenje redovnog rasporeda letenja odn. plana odrzavanja. Generalno postoji izvesna logika u
tome koji delovi letelice su izloZeniji njthovom dejstvu i u tom smislu su najugrozeniji upravo oni
koji su i najistureniji, a ako pri udaru dode do nekih ostecenja, ona se javljaju na ulaznim i izlaznim
tackama. Tipovi oStecenja se mogu razlikovati u zavisnosti od vrste materijala, obzirom da ovde
postoji izvesna razlika u ponaSanju metala i kompozita. Naravno, poznato je da je celokupna letelica
koncipirana tako da funkcioniSe kao Faradejev kavez, §to joj omogucava da se elektricno praznjenje
vrs$i samo po povrsini iste, koriste¢i njenu prirodnu sposobnost disipacije nagomilanog elektriciteta,
ali, iskljucivo kada su u pitanju metali (koji imaju sposobnost provodenja elektriciteta), uz dodatno
pospesavanje statickim dis¢ardzerima koji se strateski postavljaju na izlaznim povrSinama (discharge
wicks/null field dischargers). Kompoziti sami po sebi ne poseduju ove mehanizme, stoga njihova
provodljivost mora biti uvecana na neki drugi nacin (npr. primenom specijalnih prajmera, strateskim
postavljanjem metalnih elemenata ili metalnih vlakana unutar strukture....). Ipak, bez obzira na ove
karakteristike, do nekog vida degradacije uvek moze do¢i, 1 u tom smislu metali su najskloniji
tackastim oSte¢enjima, dok kod kompozita, usled dejstva visokih temperatura, moze do¢i do topljenja
vezivnih smola ili oSte¢enja vlakana. Zatim, u sluaju obe grupe materijala, potencijalna scenarija
predstavljaju i odvajanja deli¢a strukture na ivicama, zatim, pojava nagorelih tacaka (narocito oko
zakivaka), oSte¢ene farbe i sl. Boeing je vrsio odredena ispitivanja frekvencije pojave udara munja i
dosao je do zakljucka [126] da na istu uticu: geografska lokacija; visoka frekvencija leta kroz oblake;
let na visinama izmedu 5.000 1 15.000 stopa (1.524-4.572 m); let u kiSnim uslovima (Cak 70%); let
na temperaturama od oko 0C; prole¢no i letnje doba godine. Najnovije letelice tipa B787 i A350 XWB,
koje imaju kompozitnu strukturu trupa, usled manjkavosti sposobnosti provodenja elektriciteta, imaju
ugradenu zi¢anu mreZu i presvucene suU slojem bakra. Takode, kod A350 bas u cilju obezbedenja tzv.
ESN-a (Electrical Structure Network), Sine za sediSta, zatim podne grede i okviri, igraju dvostruku
ulogu koriséenjem kombinacija aluminijuma, aluminijum-litijuma i titanijuma, ¢ime je izbegnuto
nepotrebno povecanje mase letelice [91].

Kada su u pitanju Cisto strukturalni problemi, istrazitelji avionskih nesre¢a nikad nisu kao uzrok
pada eksplicitno naveli udar munje kao jedini razlog, nego je uzrok po pravilu podveden pod
"nepovoljne vremenske prilike" koje su direktno ili indirektno imale neki negativni uticaj. Ipak, ova
konstatacija se ne odnosi na mogucnost pojave eksplozije unutar tankova za gorivo, koji predstavlja
centralnu opasnost u slu¢aju udara munje. Danas postoje propisi koji obavezuju sve avioprevoznike
kod kojih u blizini tankova postoji izvor poviSene temperature (ovde se prvenstveno misli na tzv.
pakove koji su sastavni deo sistema klimatizacije a nalaze se u blizini centralnog tanka (koji se nalazi
unutar trupa)) da budu ispunjeni inertnim gasnom, obzirom da pri eksploziji tankova dolazi do
paljenja isparenja unutar istih a ne samog goriva. Ova odluka, donesena od strane FAA (koji je u tom
smislu zakonodavno telo za SAD, a tela drugih zemalja mogu prihvatiti ovu odluku, $to je najceséi
slu¢aj) je naiSla na izvesna negodovanja obzirom da praksa pokazuje da je do eksplozije istih dolazilo
1 kod tankova koji nisu u svojoj blizini imali izvore toplote (Sto je bila preporuka NTSB-ja), a Sto je
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dovelo do toga da ova direktiva zaobide trenutno najveéi putnicki avion A380 [71]. Svakako
najpoznatiji i najfatalniji u ovoj kategoriji je slucaj zapaljenja rezervoara usled udara munje - Pan
Am Flight 214 (B707, 1963) (zvanican izvestaj istrage AC-a [120]), koji je uticao da se donese odluka
o ugradnji komponenti za elektri¢no praznjenje kod svih letelica komercijalnog tipa (prvenstveno se
odnosio na teritoriju SAD). Zatim, slu¢aj Lansa Flight 508 (Locheed L-188A Electra, 1971) (detalji
nesrece [121]), koji je $iroj javnosti dobro poznat prvenstveno zbog toga Sto je pad istog (unutar
divljine Amazonije) prezivela jedino 17-ogodisnja devojcica. U slucaju ovog leta, kako je to najcesce
slucaj, postojao je niz negativnih okolnosti koje su vodile ka fatalnom ishodu. Prvi propust je lezao u
odluci pilota da lete kroz zonu intenzivnog nevremena, za Sta ova letelica nije ni bila strukturalno
pripremljena, obzirom da je bila poznata po prilicno krutim krilima. Sve to je dovelo do izloZenosti
visokim optere¢enjima usled intenzivnih turbulencija, a Sto je bilo udruzeno sa dodatnim
strukturalnim opterecenjima usled pokusaja pilota da letelicu odrzi u stabilnom stanju. Ipak, tek nakon
udara munje u desno krilo (§to je izazvalo zapaljenje isparenja unutar tanka), dolazi do odvajanja
preoptereéenjem nacetog krila, zatim i segmenta levog krila, $to je moglo da vodi samo do
dezintegracije ostatka letelice u vazduhu.

Naravno, ovde takode treba navesti i kako visina leta uti¢e na oblik i ucestalost javljanja
navedenih negativnih pojava. Npr. verovatnoéa pojave udara vetra i stepen njegovog intenziteta
zavise od visine leta u smislu da se ista smanjuje sa porastom visine, §to je takode slucaj i sa
frekvencijom pojave turbulencije i generalno ekstremnih meteoroloskih uslova. Takode, ista direktno
uti¢e i na ciklus opterecenja trupa usled presurizacije kabine, obzirom da je vrednost razlike pritiska
u funkciji od visine leta.

3.3. Dejstvujuéi spektri opterecenja

Svaki let se sastoji iz odredenog broja letnih faza koje karakterisu odredeni tipovi dejstvujuéih
opterecenja. Tako npr. u fazi rulanja imamo slu¢aj pune opterecenosti po pitanju korisnog tereta,
obzirom da je koli¢ina goriva koju letelica sa sobom nosi maksimalna, zatim, moZemo imati uslove
kretanja po neravnom terenu ili uslove vuce ili nesimetri¢nog opterec¢enja usled rada samo jednog
motora. Nakon rulanja sledi faza poletanja u okviru koje imamo maksimalnu fluktuaciju opterecenja
(manevri usled zauzimanja pravca kretanja, odbacivanje pri uzletanju, dizanje, izvucena zakrilca,
izbacen stajni trap...). Po zavrSetku faze poletanja, sledi nesto stabilnija faza penjanja, a nakon nje,
najstabilnija faza leta tzv. krstarenje. Nakon krstarenja sledi faza poniranja, a zatim i faza sletanja,
koju karakterisu sli¢ni uslovi opterecenja koji vaze i za poletanje, s tim da ovde imamo manju tezinu
goriva ali 1 udar stajnog trapa prilikom dodira piste, kao 1 aktiviranje mehanizma koc¢enja. Takode,
pri poletanju 1 sletanju letelica je izlozena i daleko znacajnijim udarima vetra nego kad je u pitanju
faza krstarenja [53], usled toga §to se faza krstarenja odvija na maksimalnoj visini, $to za posledicu
daje okruZenje daleko stabilnijih meteoroloskih uslova.

Opterecenja koja tokom leta dejstvuju na jednu letelicu mozemo klasifikovati na vise nacina.
Model koji se najcesce srece u literaturi je sledeci:

e Izvori kvazistatickih optereéenja:

* Opterecenja u letu: Manevri, uticaj vazdus$nih struja...

» Opterecenja na zemlji: Poletanje, sletanje, vuca, zaokretanje, rulanje, revers potiska, kocenje,...

* Lokalna/Unutrasnja opterecenja: Presurizacija, potisak, pritisak fluida unutar pojedinih sistema,
aerodinamicki pritisak na spoljnim povrsinama, lokalne akceleracije....

* Izvori dinamickih opterecéenja:
» Pojava flutter-a, udari vetra, razni tipovi unutrasnjih vibracija, shimmy (oscilovanje stajnog
strapa), ...
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Sva navedena optereCenja na letelicu dejstvuju u vidu odredenih tipova spektara cija
predvidljivost odn. uredenost moze biti pretpostavljena sa odredenom ta¢nos¢u. U tom smislu ovi
spektri mogu biti klasifikovani na osnovu vise kriterijuma. Sto se uniformnosti tice, razlikujemo
sinusoidalne i proizvoljne spektre opterecenja, dok ih na osnovu predvidljivosti dejstva mozemo
podeliti na deterministic¢ke, stohasti¢ke i slu¢ajne. Prema promenljivosti parametara tokom vremena,
delimo ih na stacionarne i nestacionarne.

Deterministickim optere¢enjima nazivamo ona koja se u odredenim okolnostima uvek javljaju
i to onim intenzitetom i na¢inom dejstva koji su poznati od ranije, tako da se samim tim mogu u
potpunosti i predvideti. Jasno je da se takav vid optereCenja javlja npr. pri otklonu komandnih
povrsina i spustanju/podizanju stajnog trapa tokom faze poletanja i sletanja, kao i usled presurizacije
letelice, a takode i kod znacajnog dela manevarskih opterecenja putnickih letelica.

Kod stohastickih optere¢enja se dejstvo i intenzitet mogu samo sa odredenom verovatnocom
pretpostaviti, tako da svakoj vrednosti optereéenja vr$imo dodeljivanje verovatnote njenog
pojavljivanja (koja podleze odredenoj funkciji raspodele). U ovu vrstu optere¢enja mozemo svrstati
najveci procenat manevarskih opterecenja letelica iz grupe: akrobatskih, borbenih i trenaznih, kao i
opterecenja nastala usled udara vetra.

Slu¢ajna optere¢enja su ona Cije pojavljivanje 1 intenzitet ni u kom slu€aju nije moguce
predvideti. Takvo je npr. optereenje usled udara ptica.

Stacionarna optereenja karakteriSe nezavisnost U odnosu na vreme, dok kod nestacionarnih
optere¢enja postoji promena svih ili pojedinih parametara od jednog do drugog ciklusa (ili tokom
samog ciklusa).

Razumljivo je da spektri opterecenja variraju i u zavisnosti od tipa letelice. Posebno treba
naglasiti da je u slu¢aju akrobatskih i1 vojnih letelica udeo stohastickih i nestacionarnih opterecenja
znatno zastupljeniji nego kada su u pitanju putnicke letelice za koje je generalno karakteristi¢an visok
broj radnih sati i1 presurizacionih ciklusa, uz ograni¢eno manevarsko kretanje.

Da bi letelica tokom svoje operativne upotrebe bez otkaza nosila opterec¢enja ¢ijem je dejstvu
izlozena, ona prvenstveno mora biti u mogucnosti da nosi maksimalna dejstvujuca staticka
opterecenja, zatim, ponavljajua zamorna optereéenja, kao i odredena specijalna opterecenja koja
nisu deo njenog tipi¢nog radnog spektra. U tom smislu je kao najbitnije parametre potrebno definisati:
» Pojam DLL-a (design limit load), koji predstavlja maksimalno staticko optereé¢enje koje se moze
javiti u okviru operativne upotrebe jedne letelice. A obzirom da postoji izvestan broj neodredenosti
koje se mogu javiti u okviru ove procene, neophodno je takode definisati i DUL (design ultimate
load) koji se dobija mnoZenjem DLL-a (obi¢no) sa 1.5. Neophodan kriterijum koji struktura mora
ispuniti u odnosu na ove dve vrednosti je da pri dejstvu DLL-a ne sme do¢i do pojave trajne
deformacije a pri dejstvu DUL-a ne sme do¢i do otkaza strukture;

» Spektre zamornog opterecenja relevantnih segmenata strukture koji predstavljaju skup onih
dejstvujuc¢ih opterecenja Cija je pojava dovoljno ucestala i dovoljnog intenziteta da bi izazvala
odredena zamorna oSte¢enja. U tom smislu, najveci znaCaj imaju opterecenja usled: presurizacije,
udara vetra, manevra, udara pri sletanju, kocenja, rolanja, okreta, aktiviranja pogonske grupe, reversa
potiska 1 vuce.

* Slucajeve specijalnih optereéenja: Udar ptica, pad, flutter, sletanje na vodu (ditching)....

Visok procenat udela presurizacionog ciklusa u okviru celokupnog opterecenja trupa je U ovoj
disertaciji vise puta naglasavan, kao i koliko je samim tim i posledi¢no znacajan njegov uticaj na
zamorni vek, ali i koliko isti moze biti kritiCan po integritet cele strukture. U tom smislu se on najcesce
definise kao deo GAG spektra, ¢ija je definicija postavljena prilicno labavo, tj. nije u potpunosti
definisano da li, odn. koji segment pred/post-leta ulazi u njega, kao i da li u njega (delom ili u
potpunosti) ulaze i optere¢enja koja su ovde definisana kao stohasticka. Ipak, ¢ini se da veéina autora
tezi tome da pod GAG-om navodi dominantno deterministicka opterecenja koja se javljaju unutar
jednog ciklusa leta, a kao centralni se ovde svakako smatra presurizacioni ciklus (prvenstveno
njegova cirkularna komponenta). Inace, pojam GAG ciklusa je upravo i skovan unutar problematike
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zamora. Nazalost, iz prakse je danas poznat veci broj primera fatalnih ishoda koji su posledica upravo
neprepoznavanja visoke zavisnosti zamornog veka strukture trupa od broja pomenutih ciklusa.

Inace, sam postupak procene zamornog veka jedne strukture se svodi na odredivanje
unutrasnje raspodele napona koje izazivaju pomenuta dejstvujuéa opterecenja. U okviru kasnijih
poglavlja ¢e biti prikazano na koji nacin se ono vrsi primenom numeri¢kih metoda, a ovde ¢e biti
predstavljen primer iz prakse koji prikazuje kako se formira jedan testni spektar koji se kasnije
primenjuje u okviru zamornog testiranja trupa dve Sirokotrupne letelice. Izvor [203] predstavlja
originalni Airbus-ov dokument za slucaj letelica A330/A340. Unutar istog, delovi trupa koji su
razmatrani su centralni segment (sa krilima) i zadnji segment, $to se moze videti u T.4., u okviru koje
su date klasifikacije optereéenja, zatim na koji segment trupa se odnose, kao i na koji nacin se one
prevode u krajnji testni spektar. 1z tabele se takode vidi da je GAG ciklus ras¢lanjen, kao i da jedan
ciklus podrazumeva fazu od stajanke, preko izlaza na pistu, leta i povratka na stajanku (u slucaju
Airbus-a, ova podela je izvrSena na ukupno 30 faza).

centralni zadnji oblik unutar
osnovna operativna faza tip opterecenja segment segment zamornog spektra
trupa/krilo trupa

stajanka X X konstantan

rulanje ka pisti X X 2 ciklusa/let

pretpoletno koéenje X 1 ciklus/let

zaokret X 2 ciklusa/let

zalet X X 2 ciklusa/let

dizanje X X konstantan
potetak penjanja vertikalni udar vetra X X stepenast
penjanje vertikalni manevar X stepenast
Ii.rstarenl:e 35004t botni udar vetra X stepenast

krstarenje J200ft

poietno poniranje boini manevar X stepenast
poniranje presurizacija X X stepenast
prilaz fluktuacija temperature X stepenast

udar o pistu X X 1 ciklus/let

rolanje X X 2 ciklusa/let

koienje X 1 ciklus/let

zaokret X 2 ciklusa/let

rulanje ka stajanci X X 2 ciklusa/let

T.4. Airbus: Prevodenje realnog spektra opterecenja trupa u testni [203]

Sli¢no tome, na SI.48. imamo graficki prikaz jednog blok opterecenja koji su, u ovom slucaju,
zajedno kreirali FAA i Boeing u cilju zamornog testiranja gornje ljuske trupa uskotrupne letelice
[147]. Naravno, ovde treba navesti da se u cilju efikasnijeg testiranja spektri koji se dobijaju
pracenjem tokom realnog leta (preko senzora instaliranih na strateskim tackama), u izvesnoj meri
"preraduju". Tako su npr. kod Boeing-ovog spektra (sa slike) svi ciklusi manji od 600 psi (1
psi=6894,76 N/m2) eliminisani, dok su ciklusi sa najve¢im opterecenjem stavljeni na pocetak spektra.
Takode, ovde treba naglasiti 1 da su faze od rulanja do kraja penjanja, odn. od pocetka poniranja do
zavrSetka sletanja najznacajnije za procenu dejstva zamornog opterecenja.
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S1.48. FAA/Boeing: Testno blok opterecenje za gornji segment trupa [147]

Naravno, obzirom na znac¢ajnu koli¢inu nepredvidivosti i empirizma koji su neizbezni u sluc¢aju
odredivanja zamornih spektara, postoje odredene smernice na koji nacin se ovi spektri preraduju, odn.
iskustveni faktori kojima se procenjena optere¢enja mnoze. Takode, ovaj postupak je neophodan i
zbog niza plasti¢nih fenomena koji su vezani za delovanje varijabilnih spektara a koji jo§ uvek nisu
do kraja ni potvrdeni ni razjasnjeni kao $to su npr.: akceleracija, retardacija, formiranje plasti¢nih
zona, zatvaranje prsline (crack closure)...Stoga, kako bi se §to preciznije procenio uticaj odredenog
tipa varijabilnog spektra na Sirenje prsline, isti se klasifikuju kroz sledece tipove tipi¢nih spektara:
konstantni spektri koji sadrze pojedinacan ili viSestruki set optere¢enja koja imaju vecu ili manju
amplitudu u odnosu na konstantni deo (overload/underload); spektri sa stepenastim optere¢enjem;
blok optere¢enja; opterecenja koja predstavljaju simulaciju nekog konkretnog segmenta leta...
Proucavanjem njihovog uticaja na Sirenje zamorne prsline, doslo se do sledec¢ih zakljucaka:

Pojedinacno uveéano optereéenje (Single overload) - generalno izaziva usporenje rasta prsline
i to u slucaju kada je ovo uveéanje amplitude iznad 40-60% [108]. U ovom slucaju najéesée dolazi
do pojave fenomena poznatog pod nazivom odlozZena retardacija, koji karakteriSe odloZeno usporenje
rasta prsline. Ova pojava se ne javlja uvek a neki autori je osporavaju tvrde¢i da do navedenog
usporenja dolazi odmah nakon primene povecanog optere¢enja [108, 109].

Takode, moguca je i pojava tzv. propustene retardacije kod koje nakon pojave retardacije rasta
prsline sledi njeno ubrzanje (koje je vece nego dotadasnja standardna stopa rasta, pre nego se vrati na
svoju pocetnu vrednost).

Zarobljena prslina takode predstavlja mogu¢ scenario koji karakterise prekid rasta prsline usled
postojanja mikro-strukturalnih barijera a ¢iji nastanak moze biti uzrokovan dejstvom optereéenja
ispod zamornog praga.

Uopsteno gledano, na osnovu [108], verovatno¢a na odgovor dejstva pojedina¢nog uveéanog
optereCenja je sledeCa: nema uticaja; retardacija; odloZena retardacija; izgubljena retardacija i
zarobljena prslina.

Pojedinacno kompresivno umanjeno opterecenje (Single compressive underload)-generalno
izaziva ubrzanje rasta prsline;
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Umanjeno opterecenje koje sledi nakon uveéanog optereéenja- izaziva u znaajnoj meri
umanjenje retardacije;

""High-to-low" sekvenca opterecenja - dolazi do pojave uvecanja retardacije (sa pove¢anjem
broja tenzionih uvecanih optereéenja). Takode, razmak izmedu pojave dva uvecana opterecenja je
izuzetno bitan;

""Low-to-high" sekvenca opterecenja - izaziva ubrzanje rasta prsline. [107]

Naravno, koliki ¢e prakticno biti njihov krajnji uticaj na stepen Sirenja prsline zavisi 1 od
mnostva drugih odlika samih struktura koje su izloZzene njihovom dejstvu. U svakom slucaju,
uzimanje u obzir ovih fenomena znatno usloznjava celokupan zamorni proracun, stoga se, U
zavisnosti od situacije, procenjuje i potreba za istim.

3.4. Tehnike izrade, zavrs$ne obrade i spajanja

U okviru savremene vazduhoplovne industrije, danas raspolazemo sa zaista fascinantnim i
brojem i varijetetom tehnoloskih postupaka izrade, zavrSne obrade i spajanja. Takode, obzirom na
ve¢ pominjanu daleko viSu sloZenost kompozitnih materijala u odnosu na metalne, razumljivo je zasto
je ova raznolikost narocito uocljiva u okviru kompozitne tehnologije. Sve ovo, naravno, ovu grupu
materijala moze uciniti daleko podloznijom svim vrstama greSaka, nego $to bi to bio slu¢aj kada bi
one bile izradene od metala. Ipak, bilo koji tip materijala da je u pitanju, ako pomenuti postupci nisu
sprovedeni postujuéi propisane parametre istih, oni mogu u velikoj meri degradirati kvalitet citave
strukture, §to se unutar teme ove disertacije prvenstveno odnosi na pitanja primene onih tehnoloskih
procesa koji dovode do degradacije zamornih karakteristika metalnih struktura, ¢iji najtipi¢niji oblik
predstavlja razvijanje zaostalih napona unutar iste. Ipak, mora se re¢i da je njihova pojava nekada
neizbeZna posledica samog procesa, stoga se zaostali naponi nastali maSinskom obradom ili
tretiranjem na visokim temperaturama otpustaju tretiranjem na niskim temperaturama, dok je u nekim
slucajevima njihova pojava rezultat nepoStovanja parametara procesa, $to se npr. moze desiti pri
obradi ¢elicnim kuglicama kada prekoracenje parametara obrade umesto povecanja, moze izazvati
smanjenje otpornosti na zamor.

Kada su u pitanju kompoziti, kako je ve¢ re¢eno, povisena slozenost i ovih procesa i same
morfologije kompozita automatski stvara mogucénost za veci broj potencijalnih greSaka tokom izrade
istih. . U tom  smislu, moguéa je pojava slede¢ih  tipova  neregularnosti:
koli¢ina/rasporedenost/homogenost naneSene matrice; neadekvatno sproveden proces aktivacije
(cure); naboranost slojeva; inkluzije/kontaminacije; loSe postavljena/osteCena vlakna; osteCenje
alatom tokom izrade (udar, ogrebotine, lose izbuSeni otvori, ...). Sto se ti¢e grupe laminatnih
kompozita, koji danas predstavljaju jedini tip kompozita koji se primenjuje u izradi ljuske trupa,
kljuénim problemima smatramo sledece grupe neregularnosti: pokidana vlakna, imperfekcije matrice,
delaminaciju i debondovanje. Moguca ostecenja vlakana i matrice ne moraju predstavljati kritican
problem sve dok su lokalizovana, a obzirom da su kod ovog tipa materijala vlakna nosioci
optere¢enja, neregularnosti matrice ne uticu preterano na kvalitet strukture sve dok nisu u pitanju
karakteristike kompozita koje prvenstveno zavise od svojstava matrice odn. veze vlakno-matrica, kao
S§to su Cvrstoca na pritisak i meduslojno smicanje. Ipak, ovde treba navesti da ovako neopaZena
pocetna ostecenja tokom upotrebe mogu da dovedu do intenzivnije degradacije materijala kroz pojavu
delaminacije koje se smatra ozbiljnim oSte¢enjem razdvajanja slojeva laminatnog kompozita.
Takode, ako je doSlo do neadekvatnog nanoSenja adheziva izmedu dva sloja, moguéa je pojava
debondovanja koja se dalje moze razviti u delaminaciju.

Pored propusta koji se mogu desiti prilikom preduzimanja neophodnih mera koji omogucavaju
da ceo proces bude izveden po pripisima, praksa je pokazala da znacajni problemi mogu nastati i kada
celokupnu sliku zamagle prednosti koje neke tehnologije mogu pokazati "na prvu loptu”, a koje
kasnije ne samo da mogu biti potpuno ponistene primenom na neadekvatnim segmentima strukture
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ili u neadekvatnim uslovima, nego mogu na kraju biti ¢ak 1 fatalne. Upravo par ovakvih primera iz
skorije vazduhoplovne istorije ¢e biti prikazani kroz slucajeve letelica dva velika ameri¢ka avio
prevoznika u narednoj tacki u slucaju primene tehnologije hemijskog glodanja.

Kada je u pitanju kvalitet zavr$ne obrade, znajuci da je pojava i zamornog loma i korozije po
pravilu vezana za povrSinu strukture, jasan je visok znacaj i adekvatnog izbora zavr$ne obrade i
adekvatnog sprovodenja istog. Netretirane ili neadekvatno tretirane povrs§ine imaju znatno losiji i
zamorni i antikorozivni vek. Pogotovo kada je re¢ o povrSinama koje su i samom svojom
konfiguracijom ve¢ u startu optere¢ene visokim koncentracijama napona, kao $to je slucaj sa npr.
otvorima za zakivke. Takode, lako je zakljuciti da svako oznacavanje koje oSteCuje povrSinu
mehanicki ili hemijski, potencijalno negativno utice i na zamorno ponasanje. Oznacavanje serijskih
brojeva je takode jedan od uzroka iniciranja prsline. Ako je isto neophodno, pored izbora metode koja
pruza najmanje ostecenje, takode treba voditi racuna i o tome da mesto obelezavanja bude ono koje
trpi najmanje opterecenje. Takode, pod pitanja zamornih kvaliteta spoljnje povrsine mozemo podvesti
I navoje kod visokotehnoloskih zavrtnjeva koji se koriste u spajanju kompozitnih panela trupa i
napomenuti da oni pokazuju znatno bolje zamorne karakteristike kada su isti izvedeni utiskivanjem
umesto narezivanjem.

Fazdvajanje Nestabilan kalup Predugaéak
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S1.49: Tipovi neregularnosti pri formiranju zakivaka [1]

U okviru tehnologija spajanja elemenata ljuske, najopstije reCeno, ovakve veze delimo na
zakovane i adhezivno spojene (bondovane). Metalne zakovane veze su u okviru ove disertacije dosta
puta pominjane kao centralni izvor i korozivnog i zamornog dejstva. Takode, u okviru primera koji
su razradeni u narednim poglavljima ¢e biti jasno uocljiva sva problemati¢nost koju oni sa sobom
nose, ne samo po pitanju teorijskog kvaliteta ovakvih veza, nego i u vezi toga koliko neadekvatan
nacin tretiranja Citavog procesa spajanja moze imati pogubno dejstvo po Citavu letelicu. Na veli¢ine
lokalnih napona primarni uticaj imaju: Karakteristike elemenata koji se povezuju, na¢in popunjavanja
otvora 1 nacin spajanja. Otvori za zakivke moraju biti pravilnog oblika, Zeljene veliine, centrirani 1
bez zacepa (zareza). Ako su otvori manji, to moze izazvazi dodatna naprezanja u zakivku ili oStetiti
njegovu prevlaku. U sludaju da su otvori veéi, zakivak neée mo¢i u potpunosti da popuni otvor. Sto
se tiCe veza koje su spojene zavrtnjima, upotrebom tesnog naleganja mozemo generisati dodatne
zaostale napone u okolnom materijalu, ali ¢emo time i smanjiti raspon napona kojem je spoj izlozen.
Kao rezultat toga najées¢e dobijamo poboljsanu otpornost na zamor, mada prisustvo permanentnog
zaostalog napona moze dovesti do loma usled naponske korozije. U svakom slucaju, potrebno je
pronaci pravu meru kako bi se postigao §to kvalitetniji efekat redukovanja raspona napona u zavrtnju
na ratun povecanja srednjeg napona. Naravno, od velikog je znacaja i1 pravilno postavljanje i
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formiranje oblika zakivka kako takav spoj ne bi imao smanjenu nosivost. Pored navedenog, veliki
znaCaj imaju i adekvatno naneseni adhezivi, pravilne kombinacije materijala, i izbegavanje
postavljanja spojeva u zonama visokih napona.

Sto se kompozita tie, jasno je da sva generalno pomenuta pravila vaZe i za njih, s tim da se,
kako je ve¢ receno, klasi¢ni zakivci ovde ne koriste, nego specijalni visokotehnoloski elementi za
spajanje (sem kada su u pitanju CFRP tankovi za gorivo gde se koriste zakovane veze). Velika
prednost kompozita, u odnosu na metale, po ovom pitanju je ta, $to je kod njih, usled
visokozastupljenog spajanja bondovanjem, kao i znacajno ve¢im panelima, broj ovako spojenih veza
znacajno manji. Ipak, usled primene vecih panela, veci je i broj veza koje se mogu ostvariti primenom
elemenata za spajanje sa samo jedne strane, sto dodatno otezava ovaj proces. Naravno, zbog izuzetne
osetljivosti koje kompoziti generalno pokazuju pri izradi i uopste rukovanju sa njima, tj. buSenju
potrebnih otvora za ostvarenje pomenutih veza, postoji znatno veéa opasnost nego u slucaju metala
po pitanju oSteCenja visokom temperaturom, kidanja vlakana, pojavi raslojavanja, stvaranju
prekomerne praine,...stoga ovaj proces zahteva specijalne alate koji se ne primenjuju u obradi
metala.

Kao alternativa spojevima koji zahtevaju prisustvo buSenih otvora moze se primeniti proces
bondovanja, s tim da je potrebno imati jasnu predstavu o ve¢em broju tipova bondovanih veza koje
su posledica visokog varijeteta tehnoloskih procesa izrade i spajanja kompozita. Dakle, kada su u
pitanju kompoziti, imamo sledece tipove bondovanja: co-curing, co-bonding i sekundarno
bondovanje. U slucaju prva dva imamo simultani proces curing/bonding, i to tako da je jedan
materijal uvek uncure-ovan, dok je drugi u procesu cure-ovanja, odn. potpuno cure-ovan,
respektivno. Treca opcija kompozitnog bondovanja podrazumeva samo proces bondovanja, tj. jedina
hemijska reakcija koja se tokom procesa ovde deSava je ona koja se odnosi na cure-ovanje samog
adheziva. U slucaju metala, imamo istu situaciju kao kod sekundarnog bondovanja kompozita, a
takode postoji i moguénost i da se hibrid bonduje sa metalom. Sto se bondovane veze metal/metal
ti¢e, ona se danas primenjuje u kombinaciji sa zakivcima, tj. kod klasi¢ne diferencijalne strukture,
Sto, obzirom da se u tom slucaju gubi kontakt dva metala, isti eliminiSe pojavu habanja, i time
znacajno povecava trajnost ovakvih spojeva u odnosu na one ¢isto zakovane [52].

Kod kompozitnih trupova savremenih putnickih letelica veza stringera i oplate se ostvaruje co-
cure opcijom bondovanja obzirom da se ona smatra vezom koja daje mnogo bolje karakteristike nego
co-bond veza (koja je zastupljenija kod izrade krila i repnih segmenata), medutim, problem co-cure-
a je izuzetna slozenost koja jo§ uvek nije dostigla razmere masovne serijske primene, Sto jasno
ukazuje i na osetljivost celog ovog procesa, koji je na neki nacin jo§ uvek u povoju. Stoga se nekako
i dalje kao centralna kriti¢na tacka kompozitnih trupova navodi upravo pojava debondovanja stringera
i oplate. Medutim, ovde je interesantno pomenuti da su neka obimna istrazivanja koja su sprovodena
u cilju poredenja testnih 1 numeric¢ki dobijenih rezultata upravo po pitanju pojave disbondovanja

stringera pokazala da oni u praksi pokazuju jasno bolje rezultate nego $to to numericke metode tvrde
[205].

3.4.1. Slu¢ajevi American/United/Southwest Airlines-a

U okviru ove tacke imamo navedenih nekoliko specifi¢nih slucajeva gde se teorijski dobro
tehnolosko reSenje izrade, usled neadekvatne i nepromisljene primene, u praksi pokazalo kao vrlo 10§
izbor. Primena tehnologije hemijskog glodanja, koja vrsi uklanjanje delova metala sa velikih povrSina
hemijskim nagrizanjem, je generalno delovala kao dobra ideja, obzirom da je vazduhoplovna
industrija pod posebnim pritiskom po pitanju smanjenja tezine letelice jer svaki uklonjeni kilogram
omogucava proporcionalno povecanje tezine korisnog tereta odn. smanjenje potrosnje goriva. Upravo
usled primene ovog tehnoloskog procesa, doslo je do pojave zamornih prslina u slucaju tri letelice u
vrlo kratkom vremenskom roku u skorijoj istoriji (2009.-2010.). Ovde je potrebno napomenuti i to da
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je kod sva tri slucaja doslo do brzog i spretnog prizemljenja (Sto nije morao biti sluc¢aj, pogotovo da
su se navedene letelice nalazile iznad npr. velikih vodenih povrsina). Takode, za razliku od Aloha
slucaja, ovde je, na srecu, dosSlo do aktiviranja mehanizma flapinga.

Prvi u nizu navedenih letova je bio slu¢aj American Airlines B757-200, kod kog je doslo do
rapidne dekompresije usled pojave prsline na gornjem segmentu trupa, zatim je usledio let United
Airlines B757-200, gde je takode doslo do pojave prsline na gornjem (Crown) segmentu trupa, i na
kraju slu¢aj Southwest Airlines Flight 2294 (Boeing 737-300, 2009) (izvestaj istrage NTSB-ja [61].)
S1.50. [134] kod kog je problem bio identi¢nog tipa, a koji ¢e u nastavku biti detaljno analiziran.
Dakle, u slucaju poslednjeg navedenog je takode doslo do spretnog prizemljenja letelice, nakon Sto
je za vreme leta doslo do rapidne dekompresije usled postojanja zamorne prsline na trupu (na visini
od 11.000m). Navedeni uzrok pojave iste je kasnije potvrdila Boeing-ova FEM analiza [61] (SI.51),
koja je utvrdila da na mestima prelaza sa hemijski glodanih na susedne povrsine (koje nisu tretirane
na ovaj nacin) dolazi do pojave povisenog napona. I upravo ovo i jeste lokacija duz koje se Sirila
zamorna prslina.
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S1.50. Southwest Airlines Flight 2294: Jedan od tri s/ucaja otkaza strukture trupa oslabljene
primenom tehnologije hemijskog glodanja [134]

Inace, ove povrsine se tretiraju tako Sto se vrsi uklanjanje viska materijala sa unutrasnjeg panela
koji je, u stvari, waffle tip ojacanja, a obzirom da do koncentracije napona dolazi sa unutrasnje strane,
otezano je uocavanje oSte¢enja duz istih odn. ono moze biti uocljivo tehni¢arima samo u slucaju
potpunog rasklapanja letelice, tj. tokom tzv. D-pregleda. Na osnovu ove analize Boeing je izdao tzv.
SB (Service Bulletin) koji, po svojoj funkciji, upuéuje instrukcije svim avioprevoznicima koji u floti
imaju navedene modele da izvrSe odredenu akciju, nakon ¢ega je i FAA kasnije donela obavezujucu
direktivu AD (Airworthiness Directive) koja vazi za sve letove unutar teritorije SAD kao i kod svih
potpisnika sporazuma. U slucaju evropskih zemalja, AD propisuje evropska agencija EASA, koja
takode moze da prihvati direktive postavljene od strane drugih zemalja (u ovom slucaju FAA).
Pomenuti zahtevi su se odnosili na dodatne inspekcije ovako tretiranih povrsina na potezu stringera
S-11S-2, izmedu vertikala (tj. Body Station-a) BS 827 i BS 847, na kojima se kod ove letelice i desio
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problem. Naravno, u slu¢aju eventualnog detektovanja ovakve vrste oSte¢enja, iskljucivo je u Boeing-
ovoj nadleznosti da predlozi optimalnu reparaciju.
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737 skin with pad-up: with 7.8 psi pressure (16 Ksi Hoop Stress)- 0.036"/0.072"

SI.51. Southwest Airlines Flight 2294: Rezultati Boeing-ove FEM analize [169]

Takode, jo$ jedan slican otkaz, u okviru iste kompanije - Southwest Airlines Flight 812
(Boeing 737-300, 2011.) (izvestaj istrage NTSB-ja [58]), koji se desio u otprilike isto vreme (S1.52.),
nam jasno pokazuje koliko moze biti znacajan dodatni negativan uticaj loSeg kvaliteta izrade, koji je
u ovom slucaju bio udruzen sa istom problemati¢nom tehnologijom, kao i sa velikim brojem GAG
ciklusa, $to je takode dovelo do pojave rapidne dekompresije, ali na srecu, 1 ovaj put bez fatalnog
ishoda. Ovde na prvi pogled imamo situaciju koja u velikoj meri podseca na Slucaj Aloha, obzirom
da je takode u pitanju pojava WFD-a, posto je letelica funkcionisala u uslovima visokocikli¢nog
optereCenja uz pojavu zamornog loma na najudaljenijem (najopterecenijem) redu zakivaka
preklopnog spoja i ponovo kod letelice B737. 1z tog razloga je i ostalo pitanje da li su propisi koji su
doneti nakon Alohe obuhvatili sve slu¢ajeve koje su i trebali, ¢ime se prvenstveno misli na tzv. SSIP
(koji ¢e kasnije biti pomenut).

Istraga koju je odmah nakon ovog akcidenta pokrenuo NTSB [58] je kao rezultat svojih
istrazivanja iznela da pojedini zakivci nisu bili dovoljno dobrog kvaliteta (veliCina, zastita) kao ni
otvori u kojima su se isti nalazili (dislociranost, nepravilan oblik, dvostruko buseni). Takode,
oStecenje unutar adheziva je nastalo pre nego Sto je farba i nanesena. Dakle, isti nije ni bio adekvatno
upotrebljen. Pomenuta analiza je takode utvrdila da je do Sirenja pocetne prsline do§lo na samom
pocetku eksploatacije letelice. U celoj ovoj prici najvise zabrinjava nivo kvaliteta gornjeg (crown)
panela, pogotovo na mestu spoja sa preklopnim (levim) panelom, jer se daljom istragom saznaje da
isti nije ni bio originalni panel nego je u nekom trenutku proizvodnje zamenjen drugim, koji ¢ak nije
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ni imao zvanican 7ig, a nije postojao ni bilo kakav dokumentovani trag o ovoj zameni. Ovde ostaje
pitanje kako je tako nesto moglo da promakne kontroli kvaliteta unutar Boeing-ovog pogona. Rezultat
svega toga je da su otvori duz stringera S-4L bili dislocirani tj. nisu bili u ravni, i samim tim neki od
njih nisu ni bili adekvatno ispunjeni zakivcima, §to je kao rezultat imalo znatno skra¢enje zamornog
veka Citave strukture.

Kako u ovakvim sluc¢ajevima pravila nalazu, proizvodac (u ovom slucaju Boeing) izdaje Service
Bulletin (SB), ¢ija je nadleznost pomenuta u prethodnom slucaju, kao i nadleznost FAA sa
obavezujuc¢im direktivama Airworthiness Directive (ADs), koje su takode izdate. Dakle, obzirom da
je u tom trenutku ovo bio jo$ jedan u nizu sli¢nih slucajeva, koji su se desili na 737-ici, FAA je nakon
ove istrage, kroz pomenuti dokument, nalozila da se kod letelica tipa Boeing 737 Classic izvrse
dodatni pregledi spojeva na poziciji S-4L i S4-R. Iako je bilo pojedina¢nih slu¢ajeva otkrivenih
prslina, nijedan nije bio u obimu koji je otkriven kod navedene letelice, niti su bile uocene tako
kardinalne greske u procesu izrade. Ipak, nakon otkrivanja ovako Krupnih propusta, zahtevi u vezi
cuvanja (i posedovanja) dokumentacije koji se ti¢u procesa proizvodnje (posebno za segmente koji
su oznaceni kao kriti¢ni) su jasno preformulisani.

SI.52. Southwest Airlines Flight 812: Slucaj otkaza oplate trupa oslabljene primenom tehnoloskog
procesa hemijskog glodanja [135]

3.5. Opsti i specifi¢ni projektni koncepti trupa

U okviru prethodne tacke su navodeni primeri u kojima se jasno vidi u kolikoj meri
neadekvatan izbor tehnoloS§kog postupka moze promeniti lokalno naponsko polje. Isto se odnosi i na
lo$ nacin spajanja elemenata, gde ¢emo se odmah nadovezati na ve¢ zapocetu pri¢u o propustima do
kojih je doslo u okviru slucaja Southwest Airlines Flight 812, a koji su ve¢ u prethodnoj tacki
navedeni. Naime, pored ovih, postoji jo§ niz drugih preporuka koje se odnose na zonu spajanja
zakivcima/zavrtnjima. Tako npr., kod odredenih vrsta elemenata za spajanje otvori moraju biti
projektovani sa izvesnim zaobljenjem ili zakoSenjem. Stepen do kog je potrebno izvrsiti isto takode
predstavlja vazno pitanje, obzirom da npr. prekomerni radijusi/konusi mogu rezultovati razvojem
lokalnih napona savijanja u zavrtnjevima. Kod ovih veza je takode potrebno voditi rauna i 0
sprecavanju oStecenja trenjem primenom meduslojeva. Svakako je jasno i da se zakivanje ovakvih
spojeva mora vrsiti na dovoljnoj udaljenosti od ivice kako ne bi doSlo do dodatnog generisanja
koncentracije napona. Takode, bitnu ulogu na kvalitet ovakvih spojeva imaju i ojacanja
(dableri/finger dableri/splice plate-ovi), koji su predstavljeni u prvom poglavlju ove disertacije.

Sto se ti¢e ostalih generalnih projektnih preporuka, naravno, u meri u kojoj je to mogude,
apsolutno je pozeljno izbegavanje ostrih uglova i ivica, zatim, izbegavanje naglih promena u
presecima i obezbedivanje postepenog slivanja u presecima svih integralnih strukturalnih elemenata.
Ako postoje nagle (stepenaste) konusne promene spojeva, potrebno je da iste budu $to postepenije.
Primere loSih reSenja bi predstavljali detalji bez radijusa, sa malim radijusom uzljebljenja ili ostrim
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radijusom zaobljenja. Takode, ista preporuka se odnosi na ispuste/izreze u oblastima visokog napona,
a kada su izrezi na strukturi neizbezni, oni moraju biti adekvatno ojacani, radi Sto efektnije
preraspodele opterecenja, Sto je npr. slucaj sa izrezima za prozore i vrata na trupu. U slucaju kada
otvore mozemo smestiti u zone niskog napona (npr. drenazne otvore) svakako da je ovo resenje kom
treba primarmo teziti. Naravno, ne treba zaboraviti ni da pri projektovanju treba maksimalno teziti
simetriji, obzirom da suvi$na asimetrija dovodi do dodatnih naprezanja izazvanih savijanjem.

Navedene preporuke se manje-vise mogu odnositi na sve vrste materijala koje se u
vazduhoplovstvu koriste za izradu struktura, s tim da ovde nije loSe navesti i jednu specifi¢nost koja
je karakteristi¢éna samo za laminatne kompozite kod kojih je potrebno voditi ra¢una da se raspodela
opterecenja vrsi tako da ne dolazi do formiranja visokih vrednosti interlaminarnih napona, koji
predstavljaju uzrok njihovog eventualnog razaranja odn. pojave delaminacije.

Ipak, vratimo se ponovo na temu presurizacionih uslova koji, kako je to ve¢ pominjano,
predstavljaju vrlo bitnu odliku trupa u smislu dodatne opasnosti koju stvara prisustvo vazduha pod
pritiskom stvarajuci tako opasnost od pojave dekompresije koja, ako nije obezbedena adekvatnim
mehanizmima zaStite, moze se u svom najekstremnijem obliku generisati u eksplozivnoj formi. Kada
su u pitanju slucajevi iz prakse gde je losa projektna ideja bila direktan uzrok ovakve pojave, sigurno
je da najvazniji medu njima predstavlja sluc¢aj de Havilland Comet, koji je naveden u okviru posebne
tacke, obzirom na njegov sveukupni znacaj. Ovde ¢e u vezi pomenutog slucaja biti navedeno samo
da je (pored niza drugih okolnosti), kao neposredni uzroénik ove nesrece proglasen lo$ dizajn prozora
koji su bili izvori izrazito visoke koncentracije napona. Ipak, ovde treba i posebnu paznju skrenuti na
to da je kvalitet jedne celokupne strukture fakticki jednak kvalitetu njenog najsitnijeg detalja, $to se
moze videti i na primeru neadekvatnih reSenja mehanizama koji zatvaraju presurizovane prostore, u
Flight TK981 (DC-10, 1974) (izvestaj istrage BEA-e [60]), kod koje je doslo do eksplozivne
dekompresije nakon odvajanja vrata karga, Sto je dalje izazvalo uruSavanje strukture poda unutar
putnickog segmenta i1 potpun gubitak kontrole nad letelicom. Istraga je pokazala da je uzrok ove
nesrece lezao upravo u losem dizajnu brave koja je zatvarala pomenuta vrata, $to je bio skoro pa
identican uzrok eksplozivne dekompresije i u slu¢aju United Airlines Flight 811 (Boeing 747-122,
1989) (izvestaj istrage NTSB-ja [62]).

U cilju predupredenja scenarija mogucée eksplozivne dekompresije, u okviru projektovanja
ljuske trupa presurizovanih letelica danas se primenjuje mehanizam flapinga koji je baziran na
iskoriS¢enju prirodne mehanicke karakteristike ljuskastih struktura. Naime, kako je to ve¢ navedeno,
pri uslovima presurizacije, oplata je izloZzena dejstvu dodatnog napona koji mozemo razloziti u dve
komponente, aksijalnu i cirkularnu. U uslovima kriti¢ne vrednosti unutrasnjeg pritiska, kada prslina
kre¢e da se Siri longitudinalno, aksijalna komponenta napona pocinje da raste, dok cirkularna
komponenta ostaje konstantna. U trenutku kada aksijalna komponenta postane veca, prslina po€inje
da menja svoju putanju Sirenja zaokrecuci se pod priblizno pravim uglom. Na ovaj nacin nastaje
flaping i isti je potpomognut tako Sto se ispod okvira unose posebna ojacanja (tear strap), kako bi
obezbedila dodatno smanjenje cirkularne komponente napona a samim tim i potpomogla skretanje
prsline 1 u §to vecoj meri odlozila pojavu pomenute eksplozivne dekompresije.
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- Lo
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30,5 em (1 fi)

SI.53. Boeing: eksperiment sproveden radi proucavanja flapinga na trupu B737 [56]

U okviru analize iste, potrebno je spomenuti i Boeing-ovo dobro poznato pravilo 40 inch-a,
koje trupu (napravljenom od Al-legura) omogucava bezbedno prisustvo prsline do navedene duzine
na bilo kom segmentu trupa, ukljucujuéi i potpunu zahvacenost prslinom okvira ili stringera, ali uz
pretpostavku da Ce Sirenje iste biti zaustavljeno na slede¢em okviru ili stringeru. Ovim konceptom bi,
u slu¢aju potencijalne eksplozivne dekompresije, ista trebala biti onemogucena, obzirom da flap u
tom slucaju deluje kao veliki sigurnosni ventil, dovode¢i do kontrolisane dekompresije, kroz
smanjenje cirkularne komponente napona.

3.6. Vanredna/incidentna/akcidentna mehanicka i termi¢ka opterecenja

Jedan od najtipi¢nijih incidenata, koji jo§ uvek moze da predstavlja znaCajan problem,
pogotovo po pogonsku grupu i front (kompozitnog) kokpita, jeste udar ptica o letelicu. Tesko je
pomenuti ovu problematiku a ne povezati je sa sigurno najspektakularnijim prizemljenjem (uz dobro
poznat slucaj Aloha), tzv. ¢udo na Hadsonu.

US Airways Flight 1549 (A320-214, 2009) (zvanican izvestaj istrage NTSB-ja [68]) je u sudaru
sa jatom kanadskih gusaka (koje se zbog svoje veli¢ine smatraju izuzetno opasnim) doziveo otkaz
oba motora u izuzetno kratkom roku i usled toga je bio prinuden da sleti na reku Hadson kao jedinu
mogucnost obzirom da se u tom trenutku nalazio iznad gusto naseljene gradske oblasti a
aerodinamicke karakteristike 1 vremenski uslovi (uz otkaz oba motora) po pilotovoj proceni, nisu
pruzala nikakvu drugu opciju. NTSB je ovaj dogadaj definisao kao "najuspesnije sletanje na vodenu
povrsinu ikad", za §ta su letelice inace i pripremljene (ditching). Iako ovaj slucaj nije direktno vezan
za temu ovog rada, on je ipak ovde kao prvi naveden zbog neverovatne hrabrosti i umesnosti pilota,
kao i zbog potrebe za apostrofiranjem znacaja pilotske odluke i uopste Zelji da se naglasi kako u
situacijama kada okolnosti nikako ne idu na ruku, dobrom odlukom ¢itava situacija moze u potpunosti
da se preokrene (pogotovo $to za vreme ovako neobi¢nog prizemljenja, po zimskom vremenu, nijedan
putnik niti ¢lan posade nije stradao). Sto se ostalih slu¢ajeva sa istim uzrokom ti¢e, a odnose se na
strukturalne probleme trupa, samo u I. kvartalu 2016. godine, desila su se 3 ovakva slu¢aja (Ryanair
B737, EgyptAir B737, Air Namibia A319). Slika SI.54(a), prikazuje oStecenje strukture koje je
izazvano udarom jata ptica na poslednjoj od ove tri navedene letelice.

Ipak, ovde bi trebalo naglasiti da su ovakvi ekstremni prizori ipak retki, $to se ne moze reéi za
ukupan broj slucajeva udara ptica, a poslednji slucaj ovog tipa sa fatalnim ishodom se desio, sada
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veé, davne 1988. godine na letu Ethiopian Airlines Flight 604 (B737-200, 1988) (detalji nesrece
[124]), kada je, pored otkaza oba motora i pojave pozara unutar njih, celu letelicu zahvatila vatra
tokom prinudnog sletanja sa uvué¢enim stajnim trapom (belly landing).

Ono $to se takode neretko deSava, a moze se isto smatrati uslovom eksploatacije izvan
ocekivanih parametara, je i sletanje koje ponekad moze biti 1 nesto "tvrde", Sto posledi¢no moze
dovesti do strukturalnog ostecenja. U tom slucaju, svaku sumnju treba proveriti, pogotovo ako je
tezina letelice bila izrazito velika, odn. ako je vertikalna brzina imala visoku vrednost. Ako je do
ostecenja ipak doslo, najtipi¢nije koje mozemo ocekivati se odnosi na ondulaciju oplate i curenje
goriva duz Savova na oplati (koje se, doduse, javlja prvenstveno na krilima). Kada je u pitanju trup,
moguca su identi¢na oStecenja, s tim da eventualno postojanje dodatnih devastacija treba potraziti i
na stringerima. Pojava poznata kao tailstrike, S1.54(b), pri kojoj, usled suviSe naglog podizanja nosa,
dolazi do udara repa letelice o pistu (pri poletanju ili sletanju), takode moze izazvati ozbiljno
oStecenje strukture letelice. U nekim kasnijim poglavljima ove teze su opisana upravo ovakva dva
slucaja gde je naknadno loSe sprovodenje programa odrzavanja izazvalo pad obe ove letelice.

SI.54. Primeri ostecenja strukture izazvani: Udarom ptica, udarom o pistu (tailstrike) i eksplozijom
tanka za kiseonik [123, 122, 202]

Ostecenja vatrom/visokom temperaturom takode spadaju u moguca scenarija, i u slucaju istih
Steta je Cesto vrlo vidljiva, pogotovo kada su u pitanju kompoziti. Kod metalnih struktura oste¢enje
nije toliko uocljivo a najtipi¢nija manifestacija je gubitak njene ¢vrstoce. Prisustvo vode/ekstremne
vlage isto moze dovesti do degradacije strukture, s tim da ova pojava moze izazvati i naknadnu pojavu
degradacije, obzirom da kod metalnih struktura pospesuje pojavu korozivnog ostecenja, dok je visoka
osetljivost kompozita na prisustvo vlage ve¢ pominjana.

Nazalost, ovom listom nisu iscrpljeni svi tipovi oste¢enja, kada je struktura u pitanju. Na
SI.54(c). je prikazano oStecenje trupa nastalo na letu Quantas Flight 30 (B747-438, 2008) (zvanican
izvestaj istrage ATSB-ja [134]), koje je nastalo eksplozijom tanka za kiseonik, koji je, pre nego §to je
probio oplatu, urusio deo podnih greda. Ovaj slu¢aj se moze svrstati u grupu rapidnih dekompresija,
pored kojih jo$ postoje i eksplozivne dekompresije (kao najopasniji vid) i spore dekompresije.
Poslednje navedene su obi¢no potpuno neprimetne 1 ne izazivaju razaranje strukture, ali dovode do
pojave hipoksije onesposobljavajuéi u potpunosti i posadu i putnike u slu¢aju duzeg trajanja na vecoj
visini. U grupu rapidnih dekompresija, pored sluc¢ajeva koji su ovde ve¢ navedeni, spadaju i oni
uzrokovani velikim oS$tecenjima stakla na prozorima, odn. vetrobranu kokpita, a upravo takva
situacija se desila na letu British Airways Flight 5390 (zvanican izvestaj istrage AAIB-a [201]), kada
je, usled propusta tokom odrzavanja, na visini od oko 5.300m doslo do odvajanja stakla od ostatka
strukture letelice na mestu ispred kapetanovog sedista.

FOD (Foreign Object Debris) je u vazduhoplovstvu dobro poznat termin i podrazumeva svaki
objekat koji se nasao tamo gde mu nije mesto, a Sto za posledicu ima oStecenje opreme ili povredu
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personela. Postoje tri glavne zone gde se FOD moze naci: pista, stajanka sa rutom za rulanje i zona
hangara. Neke od naj¢es¢ih manifestacija ove negativne pojave su: usisavanje nezeljenih objekata u
pogonsku grupu, ostec¢enje guma ili ostecenje alatom (otpadnim materijalom). Da ova pojava nije ni
malo retka, govori i ¢injenica da usled ovakvih oSteéenja vazduhoplovna industrija ima godisnji
gubitak od 4 milijarde dolara [73]. U grupu letelica ¢iji je uzrok pada leZzao upravo u ovoj kategoriji
spada i javnosti dobro poznat Air France Flight 4590 (Concorde, 2000) (zvanican izvestaj istrage
BEA-e [74]) po kog je bila fatalna titanijumska traka koja je otpala sa oplate reversa motora DC-10
koji je poleteo 5 minuta pre Concorde-a. Sto se BEA-¢ tie, ista je prvo izazvala rupturu gume a zatim
1 oSte¢enje tankova, Cija su isparenja zapaljena dejstvom varnica nastalih kontaktom oStecenih i
ogoljenih instalacija, a §to je brzo dovelo do pozara. Naravno, obzirom na znacaj ovog celokupnog
slucaja koji je imao direktan uticaj na trajno prizemljenje jedinog nadzvuénog putnickog aviona,
pojavile su se i neke alternativne teorije po kojima navedeni splet okolnosti nije mogao da dovede do
fatalnog ishoda, ve¢ da isti leZi u loSoj raspodeli optere¢enja goriva unutar tankova udruZeno sa
greSkom u odrzavanju stajnog trapa (zbog nezamenjenog vitalnog dela na vratilu, tzv. spejsera), sto
je pri poletanju (usled skretanja sa putanje zbog nestabilnosti trapa) dovelo do razvijanja nedovoljne
brzine, a dokaz za to je izmedu ostalog vidljiv i po tragu koji su gume ostavile na pisti [75]. Air
France je naknadno potvrdio da je pomenuti nezamenjeni deo kasnije pronaden u radionici u okviru
koje je i odrzavan Concorde [76], ali to nije imalo uticaja na pomenut zvani¢ni zakljucak istrage.

U okviru dejstva FOD-a poznati su i, (po nekim autorima kao odvojene celine, obzirom na
njihov visok procentualni udeo) tzv. ground damage, kao i ramp rash koji takode pokriva veliki broj
slucajeva oStecenja letelice (SI.55.) a ti¢u se opsluzivanja na zemlji/stajanci. Ovakav tip oSteenja
najcesce nastaje udarom raznih vozila, s tim da ona u slu¢aju trupa znatno prednjace. Doduse, ista su
obicno pli¢a i zahvataju manju povrsinu, tako da danas, u cilju odrZavanja $to neometanije operativne
upotrebe letelice, proizvoda¢i sami razvijaju portabl aparature za brzo dijagnostifikovanje i
(uglavnom privremeno) reSavanje ovakvih oSte¢enja na licu mesta.

Pl L

pmos nos kupola ‘rata zona oko zona oko
segment izadnji putnic¢kih vrata vrata za kargo
rupa segment

rupa

SI.55. Zastupljenost ostecenja nastalih tokom opsluzivanja letelice A320 [80]

Takode, pored termina ramp rash, u upotrebi je i kolokvijalni termin hangar rash koji
podrazumeva sva oStecenja (uglavnom) manjeg obima koja se deSavaju unutar ili oko hangara, a ista
najcesce nastaju usled nepridrzavanja procedura o odrzavanju (a kao najtipicnija se javljaju ostecenja
usled udara alata, mada se takode ugrozenim smatraju i najizbocCenije ivice letelice tokom njenog
ulaska/izlaska iz hangara).
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3.7. Odrzavanje i primenjene tehnike reparacije

Srz dobrog programa odrzavanja predstavljaju pazljivo izvedeni procesi pregleda, koji se
sprovode striktno i1 u skladu sa procedurama. Pod pregledima se u okviru odrzavanja podrazumeva
Citav spektar akcija, od vizuelnih procena, do onih detaljnih, koje podrazumevaju inspekciju
kompletno rasklopljene strukture uz primenu slozene aparature. Isti se sprovode u propisanim
intervalima, ali se mogu izvoditi i vanredno na osnovu iskazanih sumnji od strane osoblja ili nakon
dejstva nekih vanrednih okolnosti. Da bi se adekvatno odredio program odrzavanja, potrebno je,
izmedu ostalog, definisati kriticni parametar na osnovu kog treba proceniti interval. Svakako, letelice

Ciji je broj sati leta redukovan, imace i nizu ucestalost pregleda. Takode, ovde treba navesti i da
poseban slu¢aj predstavljaju sve one ¢iji je broj sati leta ispod kriticnog (low utilization) i obi¢no sami
proizvodaci pruzaju propisane intervale odrZzavanja za ovu grupu letelica.

Kako bi proces odrzavanja bio sproveden $to adekvatnije, postoji Citava grupa publikacija koje
su od kljuéne vaznosti. Proizvodacki bilteni (npr. Service Bulletins), koji sluze za detaljnija
pojasnjenja odn. upozorenja u sluc¢aju kada je proizvoda¢ detektovao neke slabe karakteristike
odredenog segmenta letelice, zatim, prirucnici za odrzavanje (Maintenance Manual) koji detaljno
opisuju pomenuti proces, s tim da se za sluc¢aj najdetaljnijeg tipa pregleda (D-check), koristi Overhaul
Manual. Pored navedenih, tu jo§ postoje i Structural Repair Manual koji, kako mu i ime kaze,
detaljno definiSe proces reparacije, zatim, razni vidovi kataloga/regulativa....Ovde jos treba pomenuti
i vrlo vazan dokument poznat pod nazivom Airworthiness Directives (ADs) koji, kako je to ve¢
pomenuto, izdaje zakonodavno telo nakon otkri¢a odredene vrste problema kod odredenog tipa
letelica, i isti nareduje odredenu vrstu akcije (kao obaveznu!), odn. definise uslove pod kojima letelica
moze bezbedno da funkcionise. Takode, tu su jo§ i ovde ¢esto pominjani Advisory Circulars koji
izdaje zakonodavno telo radi pruZanja uputstava za uskladivanje sa vaZe¢im regulativama, ali, za
razliku od ADs —a, on je najc¢esce u vidu preporuke.

Monitoring Vezano za pitanje sigurnosti s .
Zakonodavno telo |  problema g i
(FAA,EASAL) wolkyiru Eitave | directives
flote (tipa letelice) (ADs)
i A
Monitori u i
Proizvodaé thleﬂg Senrufe
- hulletin®
(AIRBUS, BOEING..) 1 oloviru Eitave (SBs)
flote (tipa letelice)
A T
Wlasnik Oikriven Pregled
problem *  /modifikacija
Preporuka

SI.56. Zakonske procedure u slucaju identifikovanja problema tokom operativne upotrebe [188]

Celokupan proces odrzavanja letelica se moze definisati kao niz preventivnih i korektivnih
akcija koje se sprovode u cilju odrzanja/ponovnog uspostavljanja operativnih karakteristika kako bi
njihova eksploatacija u svakom trenutku bila apsolutno bezbedna. Ovaj proces se moze sprovoditi
primenom jedne od dve filozofije odrzavanja: block i equalized. Kod block koncepta odrzavanje je
podeljeno na A, B, C i D fazu, gde svaka naredna predstavlja slozeniji i dugotrajniji nivo pregleda.
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Ovakav prilaz obi¢no prihvataju one kompanije koje imaju veliki broj tzv. long-haul letova i stoga
sebi mogu da priuste duze odsustvo letelice iz rasporeda leta. Takode, pogodan je (ako ne i obavezan!)
za starije letelice, obzirom da upravo kod njih ovakav vid pregleda pruza bolji uvid u celokupno stanje
iste. Prednost ovog koncepta moze biti i prilicna predvidivost u pristupu (koja se ti¢e planiranog rada,
kapaciteta osoblja,...), dok se manjkavo$¢éu moze smatrati (pored ve¢ pomenutog dugotrajnog
downtime -a),1to éto ova ﬁlozoﬁj a priliéno neravnomerno optereéuje i osobljeiresurse, ai Vremenski
obzirom da su njihove letelice uglavnom 1zlozene kra¢im letovima t;. 1nten21vn1J im GAG ciklusima i |
samim tim im je centralni interes da letelice generalno imaju Sto kra¢e zadrzavanje na zemlji. Dakle,
ovde, za razliku od prethodne Seme, imamo faze odrzavanja koje krace traju, jednakog su obima a i
sprovode se sa vecom ucestaloS¢u. Npr. ovde se D-check deli na 1., 2., 3...fazu, i isti se obi¢no
sprovode nocu, kada letelica nije aktivnha. Ovaj koncept je, pored ve¢ pomenutog kraceg
odsustvovanja iste iz rasporeda letenja, zgodniji i zbog toga §to je raspodela resursa i radne snage
ravnomernija. Centralna zamerka na ovaj koncept se uvek odnosi na pitanje da li je moguce proceniti
realno stanje letelice uz ovako iscepkan koncept odrzavanja, medutim, to je obi¢no od veceg znacaja
kada su u pitanju starije letelice. Low cost-eri uglavnom imaju reputaciju avioprevoznika kod kojih
je flota nova i, po pravilu, sastavljena od jedne familije letelica. Tako npr. Ryanair, koji trenutno ima
412 letelica (sve su iz familije B737; tj. B737-800, i jedna tipa B737-700), ima flotu ¢ija je prose¢na
starost 6,8 godina, dok u slucaju Wizz Air-a, ¢ija se flota sastoji od 87 letelica familije A320 (¢lanovi
A320 i A321), imamo prosecnu starost od 4,6 godina [127].

Sto se ti¢e podele na tip poslova, odrzavanje delimo u dve osnovne kategorije (sa eventualnim
tre¢im tipom): Linijsko odrzavanje (Line Maintenance), bazno odrZavanje (Base/Heavy
Maintenance) i odrzavanje komponenti (Shop/Component Maintenance). Ponekad je ovaj treci
segment ukljuc¢en u bazno odrzavanje. Razlika izmedu prva dva navedena je, grubo receno, u nivou
sloZenosti zadataka, mada granica izmedu njih u praksi nije u potpunosti striktna.

Linijsko odrzavanje je EASA (EASA Part 145, AMC 145.A.10) definisala u okviru svoje
dokumentacije (pri tom ne dajuci apsolutno striktnu definiciju), kao "svaku meru koja se preduzima
pre leta kako bi se potvrdilo da je letelica u potpunosti ispravna za isti". Dakle, u linijsko odrzavanje
mogu biti uklju¢ene mere zamene pojedinih elemenata, manje reparacije (modifikacije),
troubleshooting, odrzavanje po rasporedu... Takode, navedeni EASA-in dokument pruza moguénost i
da se pod odredenim uslovima deo baznog odrZavanja prenese u linijski.

Bazno odrzavanje se sastoji iz tzv. C i D-pregleda (u slu¢aju kad je odrzavanje block tipa), i
izvodi se na mnogo dubljem i sloZenijem nivou, 1, naravno, izvodi se rede od linijskog. Isti se sprovodi
radi utvrdivanja nivoa deterioracije strukture (npr. korozione 1 zamorne), kao 1 u sluc¢aju potrebe za
uklanjanjem ozbiljnijih defekata, odn. implementacije novih tehnologija...

Odrzavanje komponenti, kao §to je ve¢ reCeno, moze biti ukljueno u prethodnu fazu, mada je
uglavnom izdvojeno. Najtipicniji primer u ovoj grupi odrzavanja je npr. remont motora i APU-a.

Nacin na koji ¢e stanje odredenih segmenata letelica biti prac¢eno zavisi od izbora jednog od tri
postojeca modela njihove procene:

Hard time, kroz koji se odrzavaju komponente od izuzetnog znacaja sprovodenjem ta¢no
definisanih akcija u poznatom intervalu. Takode, ove vrste komponenti imaju egzaktno definisan
radni vek nakon ¢ijeg isteka se povlace iz eksploatacije;

On-Condition, koji se sprovodi u odredenim intervalima u cilju utvrdivanja da li je doslo do
deterioracije odredene komponente, a ako jeste, da li je ona u granicama tolerancije. Na osnovu toga
se donosi odluka o njenom daljem ostanku u sistemu. Dakle, ovde komponenta nema jasno definisanu
duzinu radnog veka, nego se ista odreduje na osnovu zate¢enog stanja u momentu pregleda. Primena
ove filozofije podrazumeva da ¢e ista biti uklonjena pre nego Sto dode do otkaza.

Condition Monitoring se odnosi na komponente kod kojih se, kako i samo ime kaze, prati
vrednost odredene grupe parametara i na osnovu njihovog odstupanja se predvida moguca pojava
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otkaza. Fakticki, to znaci da se akcija nad njima preduzima tek nakon $to dode do odredenog stepena
promene.

Vremenski intervali na osnovu kojih ¢e se sprovoditi proces planiranog (preventivnog)
odrzavanja se moze odredivati na osnovu: broja ciklusa leta (GAG), broja sati leta, kalendarskog broja
dana ili broja radnih sati. Odredivanje tipa vremenskog intervala se vr$i na osnovu najkriticnijeg
parametra. Tako npr. pojavu korozije procenjujemo kroz odredivanje kalendarskog broja dana,
dejstvo presurizacije trupa na strukturu preko broja ciklusa leta, zatim, stanje elektricnih generatora
kroz broj sati leta, dok komponente koje nisu aktivne sve vreme (npr. APU) procenjujemo kroz njihov
individualni broj sati rada.

Pored ovih vremenski isplaniranih rasporeda odrzavanja, postoje i ona vanredna koja stupaju
na snagu bilo u slu¢aju sumnji na postojanje nekog vida ostecenja, bilo da su ista zaista prisutna usled
dejstva nekih nepredvidenih okolnosti. Naj¢es¢i tipovi degradacije koji mogu nastati na ovaj nacin su
navedeni u prethodnim poglavljima. Takode, ovde treba pomenuti i da su u tom slucaju, u zavisnosti
od tipa oste¢enja, mogudi razni scenariji, od toga da se nastalo oSte¢enje moze u nekom vremenskom
roku tolerisati (ponekad uz specijalne dozvole za letenje), do toga da se mogu primeniti neka
privremena reSenja....ali u svakom slucaju, uz striktno pracenje uputstava izlozenih u okviru ve¢
pomenutog priru¢nika Maintenance Manual-a, koji definiSe na koji nacin se sprovodi proces
odrzavanja za svaki model letelice, s tim da isti obi¢no iskljucuje deo vezan za reparaciju, koju
definise SRM (Structural Repair Manual), i koji daje Seme standardnih vrsta strukturalnih popravki.
Ipak, desava se da za vreme redovnih pregleda budu otkrivena ostecenja koja nije moguée pokriti
standardnim procedurama popravke koje se nalaze u okviru SRM i istu u tom slu¢aju ne sprovodi
vlasnik letelice/MRO stanica, nego je za nju zaduzen proizvoda¢ koji reparaciju predlaze tek nakon
sprovedene detaljne strukturalne analize, 1 koji je duzan da se sa dobijenim reSenjem obrati
zakonodavnom telu (EASA, FAA) koji istu mora zvani¢no da odobri. Ipak, ¢ak i ako ovaj proces
izgleda prili¢no Sablonizovano, pristup 1 postupak popravke €esto uopste nije jednostavan i zahteva
stru¢njake velikog iskustva 1 teorijskog znanja.

Na osnovu zakljucka do kog je dosao AAWG (ova organizacija ¢e kasnije biti pomenuta), a
baziran je na dva nezavisna istrazivanja o prisustvu, poziciji i kvalitetu uradenih reparacija, od svih
zakrpa koje se nalaze na letelici, njih ¢ak 90% se nalazi na trupu [89]! Stoga je od izuzetnog znacaja
da se u okviru analize odrzavanja trupa, i one ovde pomenu.

Ostecenja metalnih povrSina nastaju usled delovanja nekog vida opterecenja ili negativnog
uticaja okruzenja, ¢ije dejstvo moze biti dugorocno ili trenutno uz visok intenzitet. U zavisnosti od
nivoa oStecenja, postoji neka opsta klasifikacija na:

» Zanemarljiva oSteéenja u koja spadaju sva ona koja svojim prisustvom ne ugroZavaju integritet
strukture, i mogu se regulisati bez primene dodatnog materijala (i bez remecenja rasporeda leta), a u
nekim slucajevima se mogu ostaviti bez hitne intervencije nad njima, ali u svakom slu¢aju se mora
pratiti 1 spreciti njihovo dalje Sirenje.
» Ostecenja koja se mogu reparirati primenom zakrpa, u koja spadaju ona kod kojih je moguce
nanoSenjem dodatnog dela regenerisati pocetne nosece odlike strukture. Zakrpe se Koriste radi
restoracije putanje opterecenja/izgubljene ¢vrstoce/krutosti, koji su usled pojave ostecenja oslabljeni
ili poremeceni, i to kroz prihvatanje opterecenja i njegovim prenoSenjem na originalnu strukturu $to
neometanije. U idealnom slucaju ne¢e do¢i do znacajnije promene originalne raspodele napona.

Ve¢ je vise puta receno da se reparacije vrse striktno na osnovu uputstava datih u okviru SRT-
a (mada se neki segmenti nalaze i unutar MM-a), s tim da ponudena reSenja mogu unutar istih imati
predstavljenu i alternativu. Neke opsSte smernice koje vaze u slucaju reparacije zakrpama se odnose
na slede¢a pravila... Neadekvatno izvedena reparacija moze dovesti u opasnost vitalnost Citave
kompatibilan onom koji je koriS¢en kod originalne strukture, dok debljina mora biti bar jednaka
pocetnoj, a oblik i presek zakrpe takav da obezbedi $to neometaniji prenos opterecenja i izbegavanje
poviSenih vrednosti koncentracija napona. Takode, primenom principa postizanja §to minimalnijeg
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povecanja tezine, ne smemo umanjiti neophodan stepen sigurnosti i ugroziti vitalnost letelice (s tim
da bi znacajnije povecanje tezine takode moglo dovesti i do problema remecéenja balansa letelice).

Ovde takode treba napraviti razliku izmedu trajnih i privremenih zakrpa. Trajne su one koje
uspostavljaju pocetnu ¢vrstocu i trajnost i samim tim imaju iste intervale odrzavanja kao i originalna
struktura. Za razliku od njih, privremene zakrpe vracaju strukturi pocetnu ¢vrstocu, ali nemaju istu
trajnost, stoga i intervali pregleda ovih vrsta zakrpa moraju biti drugacije odredeni.

Priru¢nik koji je izdala FAA (a koji je zbog svoje izuzetne preglednosti i azurnosti u okviru ove
teze obimno citiran), i koji se koristi kao pripremni materijal za licenciranje B1 tehnicara [1], izlaze
tipi¢na pravila na osnovu kojih se sprovodi postavljanje zakrpa i ista ¢e u nastavku ove teze biti
prezentirana. Na SI.57. su prikazana dva osnovna resenja kada je u pitanju metalna oplata (tzv. lap i
flush zakrpe). Lap tip podrazumeva vrstu spoljne zakrpe koja preklapa oSteceni segment i ista se
primenjuje na mestu gde nije od primarne vaznosti aerodinamic¢nost povrSine. Pre nanoSenja ove
zakrpe, potrebno je (kako je 1 navedeno na slici), izbuSiti otvore na krajevima prsline kako bi se
smanjila koncentracija napona i sprecilo njeno dalje Sirenje (tzv. stop drill), a takode i ivice zakrpe
moraju biti zaobljene, kao i pod odredenim uglom (u preseku). U slucaju flush tipa, ista se sastoji iz
da zahteva pristup sa obe strane radi njenog postavljanja.

Navedeni priru¢nik takode daje i pregled opcija reparacija za razli¢ite delove strukture (u
zavisnosti od tipa oStecenja), a obzirom da ova teza obraduje problematiku vezanu za ljusku trupa, iz
istog su predstavljeni modeli reparacije presurizovane metalne strukture i okvira (S1.58.), kao i dva
najosnovnija slucaja reparacije metalnih stringera (S1.59.).

* OSteéenja koja se mogu reparirati insertovanjem u Ciju grupu spadaju sva ona gde je oStecenje
suvise veliko za primenu zakrpa odn. postoje neki ograni¢avajuci faktori za primenu istih. Reparacija
insertovanjem se vrsi tako Sto se Citav segment ukloni i na njegovo mesto se ubacuje identican deo.
* Ostecenja koja zahtevaju potpunu zamenu, u ¢iju grupu spadaju ona kod kojih nastalo oste¢enje
prevazilazi kritiCan obim, zatim, ona kod kojih je primena drugih metoda iz nekog razloga
neprimenljiva, kao i ona kod kojih je ovo ekonomski najisplativije reSenje.
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SI.57. Dva tipa zakrpa koja se koriste za reparaciju nosece oplate [1]

Zakrpe koje su predstavljene u okviru prethodnih pasusa su isklju¢ivo metalne. Njima je ovde
posvecen znacajno veci prostor obzirom da one predstavljaju jo§ uvek dominantnu tehnologiju.
Takode treba pomenuti da su 1 metalne i kompozitne zakrpe primenljive kod obe vrste struktura, iako
su one kompozitne, po pitanju neke opstije primene u velikoj meri jo§ uvek u povoju.
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SI.58. Slucaj reparacije presurizovane oplate i okvira [1]

Sto se primene kompozitnih zakrpa (na metalnu strukturu) ti¢e, ovde jo$ uvek postoje odredeni
problemati¢ni aspekti, obzirom na velike razlike u karakteristikama koje ovi materijali pokazuju.
Ipak, u praksi postoji ovakva primena ve¢ dugi niz godina. U ovom slucaju, na osnovu izvora [8],
zilavosti, koeficijenta toplotnog $irenja....) tj. najbolje kompatibilnosti sa aluminijumskim legurama,
dok je primena karbon/epoksi kombinacije najoptimalnija kada su cena i visoka sposobnost
oblikovanja vode¢i kriterijumi. Primena GLARE-a takode predstavlja dobar izbor u slu¢aju popravke
tankozidne strukture trupa, zbog njegovih dobrih zamornih karakteristika [3]. Zasad su u primeni ove
tri vrste kompozitnih zakrpa na metalnoj strukturi i iste se nanose bondovanjem (adhezivima) obi¢no
u ve¢ gotovom obliku (tzv. precured patch).
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S1.59. Dva slucaja reparacije stringera [1]

Kombinacija metalnih zakrpa na kompozitnoj strukturi je takode moguca i ona kao reSenje jeste
prethodila kombinaciji kompozit-kompozit. Pogotovo kombinacija aluminijumskih zakrpa i
karbon/epoksi kompozitne strukture. S tim da je, zbog eventualne pojave galvanske korozije,
neophodan medusloj koji ¢e onemoguciti ovu aktivnost.

Danas postoji trend da se pri reparaciji kompozitnih trupova primena metalnih zakrpa sve vise
zaobilazi u korist primene kompozitnih, $to i nije teSko za razumeti obzirom na daleko veéu srodnost
koju ovakvi spojevi pokazuju. Medutim, njihovo aplikovanje se u znacajnoj meri razlikuje od
postavljanja metalnih zakrpa, i to sve viSe na nacin koji su sami proizvodaci letelica patentirali, u
skladu sa sopstvenim filozofijama, i o ovome ¢e kasnije biti dati primeri u okviru oblasti koja se bavi
primenom najnovijih tehnologija. Kompozitne zakrpe na kompozitnoj strukturi, kao i u slucaju
kombinacije metal-metal, takode mogu biti postavljene kao flush ili lap zakrpe. lako su one eksternog
(lap) tipa znacajno manje izazovne po pitanju realizacije, flush zakrpe generalno predstavljaju bolje
reSenje sa aspekta aerodinamike, raspodele napona, kao 1 na osnovu estetskih kriterijuma. Za razliku
od metala, kompozitne zakrpe mogu biti postavljane: kao gotove zakrpe (ve¢ pomenuti precured
patch); kao wet layups tj. nanoSene u slojevima (pri ¢emu se natapanje smolom vrsi neposredno pri
nanosenju) i kao prepreg (koji predstavlja platno koje je ve¢ natopljeno smolom kod kojeg je u nekom
trenutku proces formiranja zaustavljen, $to je ve¢ pominjano). Dakle, za razliku od postavljanja
metalnih zakrpa koje predstavlja ve¢ dobro uhodanu tehnologiju (koja je pri tom i mnogo
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jednostavnija), aplikacija kompozitnih zahteva daleko vise koraka i specijalnih uslova, kao i dodatno
vreme neophodno da se smola aktivira i dostigne svoju finalnu fazu.

Ako se izuzme postavljanje metalnih i ve¢ gotovih kompozitnih (precured) zakrpa (koje se
mogu spajati bondovanjem ili visokotehnoloskim zakivcima), proces povezivanja se znatno
komplikuje izmedu ostalog 1 zbog toga Sto tehnicar ne samo da postavlja iste, nego ih u tom procesu
i stvara, §to moze da poveca negativan upliv ljudskog faktora. Za razliku od ovog procesa,
povezivanje zakrpa zakivcima se danas smatra dobro uhodanom i dominantnom tehnologijom. Ipak,
potreba za buSenjem otvora na strukturi predstavlja glavno ograni¢enje ove vrste reSenja, obzirom da
su iste poznate kao tacke znacajne koncentracije napona, koje potencijalno mogu biti izvor opasnosti
po integritet Citave strukture. Takode, u slucaju ovakve zakrpe, opterecenje se prenosi samo preko
elemenata za pri¢vrSéenje. Ipak, povezivanje ovakvih zakrpa je brze i ne zahteva specijalne uslove
kao sto je to slucaj sa bondovanim zakrpama. Uz to, povezivanje zakivcima kompozitnih zakrpa za
kompozitne strukture je znacajno jednostavniji i uhodaniji proces nego bondovanje, a takode i vrlo
sli¢an procesu klasi¢nog zakivanja metalnih zakrpa na metalnu strukturu.

Spajanjem zakrpa bondovanjem, teorijski gledano, mogucée je ostvariti mnoge prednosti usled:
efikasnijeg i uniformnijeg prenosa optereéenja, izbegnutih dodatnih koncentracija napona, tanjih
zakrpa, kompleksnije geometrije (uz manje zahtevnu pripremu povrsina)...8to sve zajedno ipak moze
da uti¢e na manji broj sluc¢ajeva neocéekivanih o$tec¢enja, kao i na smanjenje frekvencije pregleda
reparirane strukture. Danas se popravke pomocu adheziva primenjuju gotovo rutinski kod sekundarne
I tercijalne strukture, a primenjuju se, mada jo§ uvek u znatno manjoj meri, i kod primarne strukture.
Iako je ¢injenica da dobro projektovani i izvedeni adhezivni spojevi imaju odli¢ne teorijske
karakteristike, danas joS uvek postoji znacajno oklevanje kada je u pitanju primena odn. sertifikacija
adhezionog spoja kod primarnih struktura, obzirom da kvalitet popravke direktno zavisi od
karakteristika adheziva (koje mogu znacajno da variraju), kao i na¢ina primene istih, a primena ove
metode takode zahteva i daleko obucenije 1 posvecenije osoblje. Zatim, problem predstavlja i to §to
postoji odreden manjak adekvatnih kontrolnih testova i NDI metoda koji bi dokazali kvalitet svakog
ovako izvedenog spoja ponaosob na duge staze. Takode, nivo opterecenja koji se moze preneti preko
adhezivnog spoja je ogranicen, tako da npr. u slucaju struktura velike debljine i znacajnih o$tecenja
ipak se kao bolje reSenje namecée primena mehanickih spojeva [3].

Generalno gledano, Citav ovaj proces ponovne restoracije putanja opterecenja oSteCenih
struktura nikako nije jednostavan i uvek sa sobom nosi izvestan rizik, ¢ak i kad je ceo postupak
sproveden po propisima, §to jasno pokazuje naredni slucaj (S1.60.) gde je prikazana struktura kod
koje je zakrpa postavljena po pravilima SRM-a dok je letelica jo$ bila u upotrebi. Nakon povlacenja
1z iste, izvrSen je pregled strukture trupa kada je otkrivena prslina duzine 112cm, koja je spolja bila
skrivena ispod dablera a iznutra ispod stringera. lako je ovaj proces popravke bio izvrSen po svim
pravilima, oc¢igledno je da su u ovom slucaju napravljeni izvesni propusti. Ovde je greSka takode
mogla nastati i zbog ograni¢enih mogucnosti NDI metoda, tako da je danas na snazi pravilo da ako
postoji i najmanja sumnja u mogucénost narusavanja strukturalnog integriteta, potrebno je sprovesti
zamenu tog dela, iako bi on mozda mogao imati jo§ dug radni vek [187]. lako su ovakve greske,
statisticki gledano, zaista retke, mesta za oprez i te kako ima, obzirom da su, na 0Snovu istraZzivanja
koje je objavljeno u ScienceDirect-u [13], greske unutar procesa odrzavanja, sa uc¢eséem od 18%,
navedene kao drugi glavni uzrok nastanka akcidenata (ovi podaci vaze za SAD).
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S1.60. Slucaj lose postavljene zakrpe [186]

Gore naveden slucaj odrzavanja i reparacije, kako je ve¢ receno, jeste bio izveden po pravilima
priru¢nika, medutim, u praksi su se deSavale i situacije kada su striktno definisane procedure
odrzavanja bivale jasno prekrSene. Najfatalniji i najpoznatiji primer neadekvatnog procesa
odrzavanja, koji je doveo do razvoja zamorne prsline na zadnjoj presurizacionoj kupoli (bulkhead),
je svakako slucaj Japan Airlines Flight 123 (Boeing 747-SR100, 1985) (izvestaj istrage AAIC-a
[63]). Uzrok eksplozivne dekompresije trupa ove letelice je lezao u pogresno izvedenoj reparaciji
presurizacione kupole koja je dovela do neopazenog razvijanja zamorne prsline sa fatalnim ishodom
u kome je stradalo 520 ljudi. Inace, uzrok nastanka inicijalnog o$te¢enja na ovoj letelici je bio udar
repa letelice o pistu (tailstrike). Ovo je, vazno je navesti, bila najveca pojedinacna vazduhoplovna
nesreca ikad (a u ukupnom broju stradalih se nalazi odmah iza ve¢ pomenutog slucaja Tenerife). U
okviru ove disertacije ne¢e biti navodeni detalji nepropisnog procesa reparacije kupole obzirom da
presurizaciona kupola nije direktna tema ovog rada.

3.7.1. Slu¢aj China Airlines Flight 611

Slu¢aj China Airlines Flight 611 (Boeing 747, 2002) (izvestaj istrage ASC-a [64]), takode
predstavlja primer velikog propusta tokom procesa odrzavanja, a isti je, pored pomenute Alohe,
sigurno najpoznatiji primer WFD-a, ¢ija je pojava i razvoj direktna posledica jasno prekrSenih pravila
odrzavanja. Ova nesreca se dogodila tako $to je na visini od oko 10.668 m (35.000 ft), doslo do
odvajanja dela strukture letelice koja se nakon toga srusila iznad Tajvana sa 225 putnika i ¢lanova
posade. Letelica je u trenutku nesrece imala 64.810 sati letai21.398 GAG ciklusa [64]. Istorija njenog
odrzavanja navodi da je 22 godine ranije dozivela prvobitno o$tecenje, nakon §to je pri sletanju zadnji
donji deo trupa udario o pistu (tailstrike). U ovakvim slu¢ajevima priru¢nici za odrzavanje (SRM)
daju moguénost da se na mestu o$tecenja postavi privremena zakrpa, ali uz ograni¢enje da ista mora
biti zamenjena trajnom opcijom u roku od ¢etiri meseca. Takode, u okviru SRM-a je navedeno da radi
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postavljanja privremene zakrpe, nije neophodno ukloniti ogrebotine nastale udarom. Dakle, §to se
ovog dela odrzavanja tice, sve je bilo obavljeno po propisima. Problem nastaje sa pisanom tvrdnjom
u okviru loogbook-a (knjiga svih vaznih aktivnosti tokom radnog veka jedne letelice) da je
privremena zakrpa zamenjena trajnom, ali bez bilo kakve dodatne dokumentacije o tome, obzirom da
ista, u skladu sa pravilnikom iz tog vremena, nije morala da postoji. Nakon detaljne analize oSte¢enja
ispod zakrpe, doslo se do zakljucka da je postojao pokusaj da se oStecenje ukloni ali da isti nije bio
izveden do kraja, $to bi bila obaveza na osnovu SRM-a. Takode, ni zakrpa nije bila zadovoljavaju¢ih
dimenzija, (u tom slucaju apsolutno pravilo je da ona mora premasivati veli¢inu zone oSte¢enja kako
bi redistribucija optere¢enja nad oSte¢enom povr$inom bila adekvatno obezbedena a samim tim i bile
reparirane pocetne zamorne karakteristike). Rezultat svega ovoga je da je oSteCena zona ostala
izloZzena dejstvu nedozvoljeno visokih nivoa optere¢enja gde su neuklonjena oste¢enja predstavljala
zone koncentracije napona odn. pojave potencijalnih prslina i bilo je samo pitanje dovoljnog broja
ciklusa opterecenja koji ¢e dovesti do pojave lokalnih MSD-a a nakon toga i do njihovog spajanja,
sve do dostizanja kriticne duzine tako formirane centralne prsline.

Strukturalna analiza koja je obavljena nakon ove nesrefe je pokazala da bi u prose¢nim
uslovima leta kriticna duzina iste iznosila 147,32 cm (58 in) a njena realna duzina je bila za 33cm
veca [57]! Iako je ovo o$tecenje bilo zaklonjeno zakrpom, neke indicije (u obliku zatamnjenih traka)
Su postojale, sto iskusnom personelu nikako nije smelo promaci. Dakle, ovde je jo§ jednom jasno
uocljivo (gotovo) pravilo da vazduhoplovne nesrece predstavljaju niz nesre¢nih okolnosti sa obi¢no
jednim krucijalnim momentom (§to u ovom slucaju predstavlja jasno krSenje pravila u okviru SRM-

a).
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SI.61. China Airlines Flight 611: Slucaj neadekvatnog tretiranja oste¢enja na donjem segmentu

trupa [57]
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4. RAZVOJ PROJEKTNIH KONCEPATA, PROPISI I SLUCAJEVI KOJI SU
OZNACENI KAO NJIHOVI DIREKTNI POKRETACI. KONCEPT F&DT

Na SI.62. je dat pregled razvoja glavnih koncepata i regulativa unutar F&DT-a, kao i centralnih
dogadaja koji se smatraju njihovim pokreta¢ima, i u skladu sa istim ¢e biti organizovano ovo
poglavlje. Takode je vazno napomenuti da, obzirom da je evropska zakonodavna agencija (EASA)
osnovana tek 2003., a punu funkcionalnost doZivela tek 2008., svi ovde navedeni standardi Su
doneseni od strane americkog FAA. Dalje, pre nego sto je EASA osnovana, telo koje je vrsilo njegovu
funkciju se zvalo JAA (Joint Aviation Autorities), i donosilo je regulative koje su bile poznate kao
JARs (Joint Aviation Requirements), a koje je svaka zemlja ponaosob prihvatala, jer JAA, za razliku
od danasnje EASA-e, nije bila zakonodavno telo.
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S1.62. Razvoj glavnih koncepata i regulativa unutar F&DT-a i njihovi pokretaci [izvor skice:90;
slika dopunjena]

4.1. Pojam stati¢ke ¢vrstoée i projektnog koncepta Safe Life-a

Istorijski gledano, prvi koncept koji je primenjivan pri projektovanju struktura se svodio na
puku procenu staticke ¢vrstoce, ne uzimajuéi u obzir zamorne odlike struktura, a sve neodredenosti
unutar ovakve procene nosivosti su pokrivane mnozenjem Visokim stepenima sigurnosti. Ipak,
obzirom da je sa prvim primenama metalnih masina, koje su neizbezno bivale izlozene zamornim
optere¢enjima, ovaj fenomen vrlo brzo uocen, isti je kao termin i skovan 1854. godine (Braithwaite).
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Prve letelice koje se pominju unutar ove disertacije (pocetak putni¢ke avijacije na mlazni
pogon), su bile projektovane unutar tzv. Safe Life koncepta, ali su ve¢ imale integrisan izvestan stepen
zamornih procena, a njihovi projektni zahtevi su bili definisani propisom iz 1949. godine, CAR
46.316.. Isti je, obzirom da u to vreme fenomen zamora jo$ uvek nije bio dovoljno prepoznat, mahom
kao mere borbe protiv zamora navodio smanjenje amplituda optereéenja i izbegavanje koncentracije
napona, kao i obavezu povlacenja iz upotrebe struktura pre nego $to bi iste dostigle svoj proracunski
zamorni vek.

Sto se definicije pomenutog Safe-life koncepta tice, iste karakterise ekstremno nisko prihvatljiv
rizik prisustva bilo kakvog oste¢enja, a obezbedenje integriteta se visi pravovremenim poviacenjem
iz upotrebe (safety by retirement) ¢ak i ako struktura nema detektabilnih znakova oStec¢enja. Stoga
kod ovih struktura u toku radnog veka ni pod kojim uslovima ne sme do¢i do dostizanja kriticnog
stepena oStec¢enja. Takode, U slucaju da ista ¢ini deo neke veée strukture iz koje njena zamena nije
ekonomski isplativa, celokupan segment takode mora biti uklonjen. 1z ovoga je jasno da ovakve
strukture moraju, zbog zahtevane dodatne sigurnosti, imati vecu tezinu.

Ipak, da je problematika integriteta letelica u vreme primene ovakvih projektnih koncepata jos
uvek bila daleko od istinskog razumevanja, a propisi nedovoljni, jasno se vidi na slu¢aju Comet, koji
je analiziran u narednoj tacki, a koji je bio projektovan upravo na pomenutim principima.

4.1. Slu¢aj de Havilland Comet

Dobro poznat slucaj, de Havilland Comet, predstavlja prvi putnicki avion na mlazni pogon,
koji je u operativnu upotrebu usao 1952.9., da bi ve¢ u roku od naredne dve godine ova letelica
dozivela cak tri dezintegracije u vazduhu. Prva je ovde ve¢ obradena u okviru analize uticaja
nepovoljnih meteoroloskih prilika, dok je kod druge dve: BOAC Flight 781 (de Havilland DH-106
Comet 1 G-ALYP, 1954) i SAA Flight 201 (de Havilland DH-106 Comet 1 G-ALYY, 1954) (detalji:
[65]) kao uzrok eksplozivne dekompresije naveden zamor materijala do kog je doslo prvenstveno
usled kombinovanog dejstva neopazeno Vvisokih koncentracija napona (tzv. neocekivan zamor) koji
su nastali usled loseg projektovanja detalja i primene neadekvatnih tehnologija spajanja, mada postoji
jo$ niz drugih faktora koji su sa njima udruzeno delovali.

Vremenski razmak izmedu ove dve nesrece je bio samo 3 meseca. Takode, u vreme kada su se
iste desile, procedure u slucaju vazduhoplovnih nesreca jo$ uvek nisu postojale, kao ni tzv. crne kutije
koje danas omogucavaju pristup i parametrima leta (Flight Data Recorder) i snimcima razgovora
unutar kokpita (Cockpit Voice Recorder). Obe navedene nesrece su se desile iznad Mediterana, a u to
vreme nije bilo nikakvog iskustva sa vadenjem olupina sa morskog dna, pogotovo u sluc¢aju drugog
leta, gde je ista zavrsila na vecoj dubini. Medutim, obzirom na veliki publicitet koji su izazvala ova
dva slucaja, naredenje je stiglo "sa vrha" da se delovi prve olupine izvade na povrSinu. Obzirom da
su oba sluc¢aja imala neverovatne sli¢nosti (ovde se prvenstveno misli na povrede koje su Zrtve imale),
vrlo lako se doSlo da zakljucka da je uzrok verovatno bio identi¢an (druga olupina nikada nije
izvadena).

Pre nego Sto je ovaj poduhvat izveden, postoje¢i modeli ovih letelica su iskoris¢eni za
sprovodenje nikad ranije vrSenih testova i stoga je ova istraga u svakom smislu predstavlja veliki
proboj, izmedu ostalog i zbog primene postupka koji danas znamo pod imenom full scale test, koji je
ovde prvi put izveden kako bi se otkrile slabosti u okviru zamornih karakteristika ¢itave konstrukeije.
Test je realizovan tako Sto su postoje¢i modeli ove letelice iskoriS¢eni za testiranje i u
nepresurizovanim (G-ANAV) i u presurizovanim (G-ALYU) uslovima. Da bi test bio sproveden na §to
bezbedniji nacin, G-ALYU je potopljen u tank sa vodom (S1.64.), kojom je i ispunjen radi imitacije
presurizacionog opterecenja. Ovaj model je ostvario ukupno 1.230 ciklusa tokom operativne upotrebe
ijos 1.830 ciklusa u vodenom tanku do trenutka pojave zamornog loma. U zbiru, ovo je svakako bilo
daleko manje od 16.000 ciklusa, koliko su testovi u razvojnoj fazi tvrdili.
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Nakon $to je obavljen zamorni test, letelica je reparirana i na mestu nastanka prsline su
postavljeni merni aparati u cilju procene razloga tako velikog odstupanja izmedu proracunskog i
testnog zamornog veka. Medutim, obzirom da je merenje deformacije izvrSeno sa spoljne strane (Sto
je dalo rezultate u skladu sa proracunskim zamornim vekom), efekat savijanja izvan ravni nije na
ovaj nacin bio detektovan, $to bi bio slucaj da je on bio postavljen sa unutrasnje strane (Swift 1987).
Zamorni test je, naravno, jasno detektovao njegovo prisustvo, ali on unutar projektnog proracuna
uopste nije bio uzet u obzir (S1.65.).

Nakon §to je olupina izvadena i izvrSena njena istraga [78] utvrdeno je da je inicijalna prslina
nastala na ivicama prozora za ADF antenu (S1.63.) (u pitanju je preteca savremene radio navigacije)
koja se nalazila na gornjem segmentu trupa, ¢ime su samo bili potvrdeni nalazi dobijeni pomenutim
testovima. Takode, daljom analizom se doslo i do zaklju¢ka da su ovi prozori bili spojeni samo
zakivcima umesto i adhezivima (bondovanjem), kako je prvobitni projekat nalagao, a zakivci su
ugradivani tzv. punch-ovanjem a ne busenjem otvora, §to je generisalo dodatne koncentracije napona
(Sto je mikroskopskim pregledom i utvrdeno).

Neposredni uzrok ove tragedije svakako je neadekvatno projektovanje (Eetvrtastog) otvora za
prozor koji je izazvao pojavu visoke koncentracije napona na zakivku koji je ve¢ bio opterecen
prisustvom knife-edge efekta usled neadekvatnog postavljanja (a unutar veze koja ni nije bila
bondovana), i sve to zajedno kombinovano sa losom procenom raspodele napona koja je bila prisutna
usled savijanja izvan ravni. Takav scenario, udruZzen sa uslovima optere¢enja generisanih usled
dejstva cikli¢ne presurizacije kabine (koje je za 50% bilo viSe od bilo kog prethodnog slu¢aja [56]),
u realnim uslovima nije moglo dovesti do ni¢eg drugog sem fatalnog ishoda.

S1.63. Fragment G-ALYP Comet-a oko prozora za ADF antenu, izloZen u Muzeju nauke u Londonu
[77]

Ovakvo resenje bi danas predstavljalo Skolski primer katastrofalne konstruktorske vizije, ali u
kontekstu vremena u kom se sve ovo odigralo, moramo biti svesni sledec¢ih faktora....O samim
mehanizmima zamora materijala se tada generalno vrlo malo znalo. Zatim, u vreme Comet ere jo$
uvek nije postojao projektni pristup Tolerancije ostecenja, kao ni ideja Fail-Safe-a, koji u ovakvim
situacijama operiSu izvesnim mehanizmima zastite koji su mogli imati bitnu ulogu u prevenciji
katastrofalnog otkaza usled zamora. Dakle, ovo je bila struktura projektovana iskljucivo po Safe-Life
principima. Takode, u to vreme je postojalo i jako malo iskustva kada su u pitanju uslovi presurizacije,
tj. mnogi standardi su ostali potpuno isti kada su u pitanju letelice koje su izlozene uslovima ovakve
vrste cikli¢nog opterecenja u odnosu na one koje nisu, i de Havilland jeste izvrSio odredene testove
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tog tipa, ali, uticaj ciklusa presurizacije je jo$ bio daleko od potpunog razumevanja obzirom da se,
izmedu ostalog, ni$ta nije ni znalo o preovladuju¢em uticaju GAG ciklusa u odnosu na ukupan broj
sati leta, a ne treba zanemariti ni ¢injenicu da je ova letelica razvijala brzinu od neverovatnih 800
km/h, $to je predstavljalo gotovo udvostru¢enu vrednost u odnosu na dotadasnje modele. Ipak, na
osnovu nivoa tadasnjeg znanja i propisa koji su vladali, ova letelica je ispunjavala sve standarde, pa
i vise od toga.

S1.64. De Havilland Comet G-ALYU rezultati zamornog testiranja [104]

Takode, ovde je interesantno navesti i da je koncept obavezne primene full scale test-a usao u
primenu tek mnogo kasnije (na prelazu izmedu dva veka), iako je upravo on tokom procene ovog
slu¢aja pokazao svoju nemerljivu korist.

Ceo ovaj slucaj je doneo i jo$ jednu bitnu lekciju, koja unutar vazduhoplovne industrije nikako
ne sme biti zanemarena, a to je da svaki proboj sa sobom nosi i neverovatan rizik, kao i da je svakoj
novoj tehnologiji potrebno dugo vremena da se potvrdi u praksi, obzirom da realan let nikad nece biti
isto §to i proracun na papiru odn. ekranu raCunara. Nazalost, ovaj niz tragedija je predstavljao i kraj

Comet ere, ¢iji je primat preuzeo Boeing sa svojim modelom B707.
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SI.65. Rekonstrukcija nastanka i Sirenja zamorne prsline (desno G-ALYP) i tumacenje uzroka
odstupanja vrednosti napona koje su dali merni instrumenti i full scale test (levo G-ALYU) [79]

4.3. Razvoj projektnog koncepta Fail Safe-a

Kao rezultat pomenute nesrece, principi projektovanja putni¢kih letelica su u potpunosti
transformisani, obzirom da se doSlo do zakljucka da se zamorni lomovi u praksi mogu javiti mnogo
ranije nego $to na to testovi ukazuju i da samim tim koncept Safe-Life-a nije u moguénosti da obezbedi
dovoljan stepen sigurnosti, sem ako to ne dovede do drastiénog smanjenja projektovanog veka
strukture koja u tom slucaju postaje prilicno ekonomski neprihvatljiva. Stoga je 1956. godine na
snagu stupio Fail-Safe princip (kroz regulativu CAR4b.270) koji je omoguéio da strukture budu
projektovane tako da bez pojave potpunog otkaza mogu da tolerisu prsline dovoljno velike duZzine
koje lako mogu biti detektovane pre nego $to ovaj vid oStec¢enja postane kritican. Ovde naravno treba
pomenuti i to da se novodefinisani projektni princip odnosio samo na one strukture koje po svojoj
prirodi mogu biti koncipirane kao takve.

Dakle, Fail-safe princip, za razliku od prethodnog, ima sposobnost tolerisanja odredenog
stepena oSteCenja i u okviru njega obezbedenje integriteta se vr§i primenom principa adekvatnog
projektovanja (safety by design), tj. pruzanjem mogucnosti preraspodele opterecenja na alternativne
putanje u slucaju otkaza primarnih nosioca istih, ili drugacije receno, otkaz nekog elementa unutar
ovakve strukture ne mora automatski voditi neizbeznom otkazu cele letelice, jer je ovakva struktura
projektovana tako da njen ostatak ima kapacitet za preuzimanje opterecenja ili usporavanja Sirenja
postojece prsline. Dalje, strukturalna preodredenost kod ovakvih struktura se postize kroz primenu
Multiple Load Path ili Crack Arrest principa. Kod prvog je bezbedno Sirenje prsline omoguceno time
S$to u slucaju otkaza strukture (koja predstavlja nosecu putanju opterecenja), ovo opterecenje biva
preusmereno na alternativnu putanju, obezbedujuéi tako i dalje punu funkcionalnost strukture, dok
kod drugog Sirenje prsline pre kompletnog otkaza strukture biva zaustavljeno ili usporeno odredenim
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konstruktivnim reSenjem. Takode kljucna pretpostavka ovog koncepta je 1 da e prisutno ostecenje
biti vidljivo pre nego sto vrednost zaostale cvrstoce strukture padne ispod minimalne.

4.4. Sluc¢aj Dan Air B707

Ovo je slucaj (detalji istrage AlB-a [179]) kod kog je doslo do odvajanja desnog segmenta
horizontalnog stabilizatora za vreme faze prilaza izazivajuéi time potpun otkaz kontrole nad
kretanjem oko poprecne ose (pitch control) i samim tim i kompletan strukturalni otkaz. Naime, nakon
redizajna horizontalnog stabilizatora kod ovog B707, doslo je do neadekvatne procene putanji
opterecenja, tako da je usled toga gornji segment istog (odn. gornja i srednja tetiva zadnje ramenjace)
bio neocekivano visoko zamorno opterecen. Obzirom da je ¢itav sklop bio tako projektovan da je
mesto od kog je zamorna prslina krenula da se S$iri bio potpuno nepristupacan pri redovnom
odrzavanju, ista nije mogla biti registrovana blagovremeno. Takode, neposredno pred nesrecu,
letelica je bila izloZena seriji jacih udara vetra, $to je, kod ve¢ zamorno nacete strukture, dovelo do
odvajanja c¢itavog desnog segmenta horizontalnog stabilizatora dovode¢i tako do potpunog
strukturalnog otkaza.

Nakon ovog incidenta, sprovedena je istraga i ostalih 707-ica, nakon ¢ega je utvrdeno da su
kod ¢ak 38 letelica pronadene vrlo sli¢ne prsline [197]. lako je redizajn problemati¢nog stabilizatora
ponovo izvrSen, pored ve¢ pomenute problematike loSe procene raspodele opterecenja, koja je, kao i
u slu¢aju Comet dovela do pojave neocekivanog zamora, jasno je bilo da ovde postoji i problem
koncepcijske prirode, tj. da je primena samog Fail Safe koncepta tokom faze projektovanja
nedovoljna mera obezbedenja ako on nije podrzan kasnijim adekvatnim procesom odrzavanja koji u
ovom slucaju znaci i vi$i nivo inspektabilnosti kriticnih struktura. Takode, nakon ovog slucaja je i
prvi put postavljeno pitanje starenja struktura, ali to jo§ uvek nije dovelo do definisanja tzv. aging
koncepta, nego su ovakve strukture prosto bile nazvane-geriatric. Naravno, i ovde je jasno da je (u
to vreme) nedostatak zakonske regulative po pitanju obaveznog zamornog testa realne strukture u
izvesnoj meri krivac za neadekvatnu procenu putanje opterecenja.

4.5. Razvoj projektnog koncepta Tolerancije osteéenja

Obzirom da je koncept u kom je bila projektovana (i odrzavana) pomenuta letelica imao dosta
nedostataka, pocCevsi od neuocene neophodnosti da se definiSu kritiéne zamorne lokacije i ucine
pristupacnijim u okviru redovnih pregleda, zatim, da je procena dejstvujuéih realnih opterecenja od
izuzetnog znacaja (odn. tane raspodele napona unutar strukture), pa do toga da je potrebno striktno
odrediti jasne intervale pregleda ovakvih struktura, po pitanju zakonskih regulativa, dolazi do
usvajanja Amandmana 45 [208]. Promene koje je ova regulativa donela su se odnosile na zamenu
koncepta Fail Safe-a konceptom Tolerancije ostecenja, odn. na zakonsko obavezivanje na
inspekcione procedure koje ¢e omoguciti detekciju ovakvih oStecenja pre nego Sto dode do otkaza
strukture, a takode je uocena i neophodnost da se posebna paznja posveti strukturama kod kojih
postoji mogucnost pojave uznapredovalih tipova zamornih oS$tec¢enja, kao i oSte¢enja usled
agresivnog delovanja okruZenja odn. akcidentnog dejstva.

Koncept Tolerancije ostecenja prvi put stupa na snagu kroz dokument pod nazivom Military
Specification 83444 (USAF, 1974. godine), doduse, samo u sluc¢aju vojnih letelica. U to vreme u
okviru putnicke avijacije je jos uvek vaze¢i bio koncept Fail Safe. Sto se ti¢e primene koncepta TO-
a unutar putnicke avijacije, on ovde biva prihvacen tek tokom 1978. godine, nakon pomenutog slucaja
Dan Air Boeing 707.

Koncept Tolerancije ostecenja je direktno izrastao iz Fail Safe-a, uz usvajanje njegovih
bazi¢nih postavki. Ipak, ono $to ovaj princip jasno razlikuje u odnosu na prethodni je njegova premisa
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da je postojanje nekog inicijalnog ostecenja neizbezno prisutno u svakoj strukturi, potpuno novoj ili
ne. Takode, isti dalje pretpostavlja da se to inicijalno oStecenje sa vremenom neizbezno $iri, ¢ime
postepeno umanjuje sposobnost strukture da nosi optere¢enja Cijem je dejstvu izlozena. U cilju
procene ove progresije ostecenja, TO koristi slozene alate na osnovu kojih dalje definiSe intervale
odrzavanja (procene stanja) strukture kako bi ista uvek zadrzala neophodan stepen integriteta koji se,
dakle, u ovom sluc¢aju postize konceptom pravovremene procene stanja (safety by inspection). Dakle,
u okviru TO-a, za razliku od prethodnog, ovde imamo jasno insistiranje na tome da se prisutna
oste¢enja moraju detektovati pre nego $to vitalnost strukture bude dovedena u pitanje, tako sto ovde,
za razliku od FS-a, nemamo pretpostavku da ¢e ovo ostecenje biti vidljivo pre nego §to vrednost
zaostale cvrstoce strukture padne ispod minimalne.

U gorepomenutoj specifikaciji u kojoj je USAF definisala glavne odlike TO principa, takode se
kao mandatorne u obzir uzimaju inicijalne prsline, ali i podela na tzv. inspektabilne i neinspektabilne
tipove struktura. Neinspektabilne strukture su i dalje mogle biti kvalifikovane kao TO strukture ali
pod uslovom da iste imaju sposobnost minimalnog Sirenja prslina (tzv. slow crack growth) koja ¢e
im obezbediti da kod ovakvih struktura sve do kraja njihovog radnog veka one ne dostignu svoju
kritiénu vrednost. Sto se ti¢e primene koncepta TO-a unutar putnitke avijacije filozofija
(ne)inspektabilnosti je odbacena kao problemati¢na i neekonomicna i u potpunosti je zamenjena Safe
Life kategorijom. Stoga danas (kako je jos tada definisano unutar Amandmana 45) kao
opsteprihvaceni projektni koncept unutar putnicke avijacije ravnopravno funkcioni$u i SL i TO
princip, obzirom da nisu sve strukture u mogucnosti da podrze koncept strukturalne preodredenosti.

Deetekeija oStecenja

. Neohodna &vrstoca
Maksimaln i i
{'L'Ttiml;nt:} a K 1 restoracija \ / nakon detelzcije oStecenja
R k Zahtevi unutar Fail Safe-a
[=]
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s NDI +—* Imterval
E detelcije vizuelne detelcije
8 oStecenja ! oStecenja & v dwe
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g - Operativna opterecenja - ostecenja
” . I Dozvoljeno ofteéenje
Vizuelno | Granica
,_ ] detekcije
r 9 —® NDI oStecenja
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S1.66. Kriterijumi unutar koncepta TO [188]

Primena koncepta TO ima za cilj da obezbedi izuzetno visok stepen sigurnosti celokupne
strukture, a po dana$njim kriterijumima, verovatnoca otkaza mora biti manja od 107. U prakti¢noj
primeni, isti podrazumeva sledece korake:
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* odredivanje kriti¢nih tacaka nosece strukture;

* definisanje inicijalnih oste¢enja navedene strukture, uz pretpostavku da se ista nalaze u zoni
dejstva najviSeg napona i sa najkriticnijom orijentacijom u odnosu na naponsko polje;

» definisanje spektra dejstvujuéeg opterecenja;

» odredivanje neophodne vrednosti zaostale ¢vrstoce tj. maksimalne dozvoljene duzine prsline;
* izbor metode rasta prsline;

» odredivanje vremenskog intervala ("zamornog veka") neophodnog za dostizanje maksimalne
dozvoljene duzine prsline, na osnovu ¢ega se i propisuju inspekcioni intervali, odn. intervali
odrzavanja.

4.6. Sluéaj Aloha Flight 243 B737

Sluc¢aj Aloha Flight 243 (Boeing 737-200, 1988.) (zvanican izvestaj istrage NTSB-ja [59]), je u
svakom smislu sigurno najpoznatiji primer iz prakse zamornog loma, obzirom na spektakularnost
Citavog procesa prizemljenja letelice kod koje je u toku leta doslo do gubitka gornjeg segmenta trupa,
na visini od oko 7.300 m. Na osnovu saopstenja koje je izdao NTSB, u trenutku nesrece, letelica je
bila u upotrebi 19 godina, imala je 35.496 sati leta i 89.680 ciklusa leta [59] (SI.67.).

tear-strap dabler

stringer 1}'4 ’ | |y tear-strap
7 o
s

) g
K .
\S/ .
4 4 p ¢ \
. ]
CREEE ok
> P
(F2) 5 N
\ 1 .
y | .
.
\

gornji sloj _,

: oplate
| gornji gornji hot-bond veza
e LW e (ki esednteaomsboviy f
e oo it [ e ok
MM Lriticni .j‘ kritiéni  stringer A P
red [ red_ ;3,/ ' “
| zakivaka || kv g &
j praklopa oplate “—af :
i
| donjihot-bond [|] _cold bond :/E |
:Lcold tear-strap” gmpregmrm traka) :
H bond hot bond s dOﬂ]l—: )
- veza . @7
VeZ2  donjisloj %) veza sloj -
oplate oplate

zona izmedu
tear strap-ova

na tear strap-ovimzl

S1.67. Slucaj «Alohay [131, 132]

Istraga koja je usledila nakon Aloha akcidenta, a koja je sprovedena od strane NTSB-ja, je
utvrdila da je do nesre¢e doslo nakon §to je za vreme redovnog odrzavanja prevideno oStecenje na
mestu preklopnog uzduznog spoja duz stringera S-10L (koje je bilo toliko uocljivo da ga je cak
registrovao jedan od putnika prilikom ukrcavanja!). Ipak, kao i u slu¢aju gotovo svake druge nesrece,
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1 ovde je niz povezanih dogadaja vodio ka konacnom otkazu i to po slede¢em redosledu... Propisi tog
vremena nisu zahtevali od osoblja letelice da vrsi vizuelne preglede pre svakog leta, a u to vreme jo$
uvek nije u dovoljnoj meri bio prepoznat znacaj koji broj presurizacionih ciklusa ima u odnosu na
ukupan broj sati leta. Takode, FAA se kao zakonodavno telo oglusio o tri serije Service Bulletin
preporuka izdatih od strane Boeing-a 0 potrebi za specijalnim tretmanom pomenutih spojeva,
prihvativsi ga samo delimi¢no (tj. bez striktne preporuke koja se odnosila upravo na preklop S-10L!).
Sto se omaski u okviru procesa odrzavanija ti¢e, u skladu sa zvaniénim Boeing-ovim propisima Aloha
jeste vrsila tzv. D-pregled (koji je obavljen nakon 15.000 sati leta, a Boeing-ova preporuka je bila do
20.000 sati leta), ali ono $to je ovde ostalo sporno je Sto je isti podeljen na 52 segmenta (uz
kombinovanje sa redovnim B-pregledom), tokom kojih problemati¢no ostecenje iz nekog razloga nije
evidentirano. Kako je NTSB naveo nakon istrage [59], ovakav fragmentisan vid D faze remonta je
potpuno neadekvatan, obzirom da se na taj nacin u potpunosti gubi slika o celokupnom stanju letelice
(Sto 1 jeste jedan od ciljeva D-pregleda). Zatim, ista je otkrila i da je duz preklopnog spoja nad
stringerom S-4R postojao odreden broj izrazenih prslina ¢ije je Sirenje inicirano na otvorima za
zakivke na donjem redu istih (od postojeca tri). Obzirom da su isti mogli biti detektovani NDI
metodom vrtloznog traga (eddy current), dalja istraga je vodila ka zakljuc¢ku da osoblje koje je
sprovodilo odrzavanje nije ni bilo adekvatno obuceno za primenu istih i do kraja je ostalo
nerazjasnjeno pitanje da li je ova metoda uopste i bila primenjena nad spornim preklopnim spojem ili
samo nije sprovedena adekvatno (obzirom na manjak dokumentacije koja bi svedocila o tome, a koja
u to vreme, po pitanju sporne tacke, nije ni bila obavezna). Naravno, ovde nije postojao samo problem
unutar propusta u okviru odrZzavanja, koji na kraju uvek izgleda najocigledniji, nego se ta veza obi¢no
moze naci u sprezi industrija-propisi-odrzavanje ($to je, iz nekog razloga, u zakljucku ove istrage na
kraju minimizirano uprkos pokusajima nekih ¢lanova komisije da ne bude tako).
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S1.68. Slucaj «Alohay [59]

Ono §to je u sustini predstavljalo srz problema ove letelice, uz ve¢ vise puta pominjanu
generalnu ranjivost uzduznih preklopnih spojeva, je njena udruZenost sa problematicnom
tehnologijom tog vremena koja je ove preklope povezivala sa tri reda zakivaka uz primenu tzv.
hladnog adhezionog spajanja (cold bonding) primenom epoksi-impregniranih traka (woven scrim
cloth), koji se pokazao kao dosta 10§, obzirom da je bio tezak za aplikovanje i samim tim lako dovodio
do krajnjeg nezadovoljavajuceg rezultata (uz neretko potencijalno neadekvatnu pripremu povrsina)
usled Ceste pojave kondenzanata na spoju odn. prerane aktivacije adheziva [132]. Stoga se u praksi
desavalo da isti Cesto nije pruzao zastitu od dejstva korozije 1 preuzimao deo opterecenja koje je stoga
prenoseno na zakivke u ovom spoju (dovodeci do tzv. knife-edge effect-a), jer se kod ovog adheziva
desavalo da se tokom pregleda detektuju zone koje uopste ni nisu bondovane ili je adheziv na nekom
mestu bio degradiran, tako da je i sam predstavljao izvor korozije usled mogucnosti skupljanja vlage
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na takvim mestima. Boeing je svakako vrlo brzo prepoznao problemati¢nost pomenutih zona i ovi
spojevi su vise puta redizajnirani, ali, o¢igledno, nikad zadovoljavajuce uspesno. Ipak, iako je u vezi
toga (u skladu sa procedurom) doneo SB preporuke radi dodatne kontrole istih u ¢ak tri navrata,
ocigledno nije vrSio dovoljan pritisak na FAA Kkoji je u skladu sa istim trebao da propise adekvatne
direktive (ADs). Stoga je, kao rezultat svih navedenih problema, doSlo do tada jo$ neprepoznate
pojave MSD/MED-a na mestima otvora za zakivke, a koji su bili izvor pojave fenomena
Sirokorasprostranjenih zamornih oste¢enja (WFD), i Koji je upravo tada i prvi put definisan. Takode,
udruzeno sa navedenim, usled primene ove problemati¢ne vrste tehnologije nanosenja adheziva,
doslo je i do problema odvajanja ojacanja (tear straps-ova), §to moze biti jedno od objasnjenja zasto
isti nisu omoguc¢ili sigurnu dekompresiju odn. zasto nije bio aktiviran mehanizam skretanja prsline
(flaping). Stoga su, obzirom da i dan danas ovo pitanje ostaje nerazjas$njeno, u vezi toga prisutne i
neke alternativne teorije (Fluid hammer theory [66]).

4.7. Prepoznavanje kategorije starih (aging) struktura

Slucaj Aloha predstavlja jednu od najznacajnijih prekretnica u vazduhoplovnoj industriji
obzirom da je nakon njega, pored pomenutog apostrofiranja znacaja broja ciklusa leta u odnosu na
ukupan broj sati leta, usledilo definisanje i do tada jos nedovoljno prepoznatog (i tretiranog) fenomena
uznapredovalog zamornog oste¢enja (MSD/MED/WFD) i, u skladu sa tim, usledio je niz aktivnosti
kako bi se ovakve pojave u buduénosti potpuno predupredile (Sto ¢e kasnije i biti detaljnije
razradeno).

Nakon slucaja Aloha, FAA je juna 1988. godine sponzorisala konferenciju o starim letelicama
koja je okupila struénjake iz svih relevantnih oblasti radi iniciranja dodatnog unapredenja sigurnosti
letelica koje su usled dugotrajne upotrebe potencijalno mogle biti ugrozene uznapredovalim oblicima
degradacije. Stoga je tada i skovan termin starih (aging) struktura, i takode iste godine je formirana
grupa AAWG Kkoja se bavila njihovom problematikom. Dalji tok razvoja regulativa, kao i nacina
prilagodavanja letelica koje su ve¢ bile u upotrebi novodefinisanim propisima (tipa AASR) ¢e biti
opisan u okviru tacke koja se bavi upravljanjem konceptom starih letelica.

4.8. Slucaj Delta B727

Jos jedan kljucni primer iz prakse uznapredovalih zamornih prslina (MSD) vidimo na SI.69. [3],
koje su u okviru procesa redovnog odrzavanja otkrivene kod jedne B727-ice, ¢ime su katastrofalne
posledice, na svu srecu, predupredene.

U decembru 1998. godine, prslina duzine oko 51 cm je otkrivena na unutrasnjem sloju spoja
oplate trupa, duz stringera sa 0znakom 26L. Veci deo ove prsline je bio skriven ispod spoljnjeg sloja
spoja, dok su samo vrhovi prsline provirivali ispod spoljasnjeg kraja oplate, a istu su uocili tehnicari
koji su radili na okolnoj regiji. Do detektovanja ¢itave prsline je doslo tek nakon rasklapanja celog
spoja. Daljim pregledima istog modela letelica, otkriveni su jo§ neki gotovo identi¢ni slucajevi,
takode na preklopima oplate, duz stringera 4L i 4R, §to je imalo za posledicu uvodenje direktive AD
99-04-22, koja je kao obavezu sprovela ucestalije preglede navedenog spoja na svim tadasnjim
serijama B727 modela [128]. Takode, ovaj slucaj je ponovo stavio na scenu pitanja u vezi sa
problemom adekvatne detektabilnosti oSte¢enja, adekvatnosti mehanizama zaustavljanja Sirenja
velikih prslina, kao i odredivanja uticaja nepravilnog uklapanja zakivaka unutar otvora (fastener fit)
na proces inicijalizovanja prsline [147].
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S1.69. Pojava prsline na preklopnom spoju B727 [3]

4.9. Definisanje koncepta full-scale testa i LOV-a

Vec iste godine nakon slu¢aja Delta, koncept Tolerancije ostecenja je dopunjen kroz stupanje
na snagu Amandmana 96. Isti je dodatno definisao kako se za odredene tipove struktura uspostavljaju
inspekcioni intervali, uz obavezu da se odredivanje istih vrsi kroz procenu zamornog rasta prsline
primenom analiti¢kih pristupa i, po prvi put, obaveznom primenom full scale testa [208].

Izuzetan znacaj koji ima full scale test je bio ocigledan jos 'S0 godina proslog veka u slucaju
Comet gde je test jasno pokazao manjkavosti procene "na papiru”, a naknadno izvrseni testovi ovog
tipa svakako pokazuju i da je njegova ranija obavezna primena mogla da spasi jo§ mnoge zivote, $to
bi na primer bio sluc¢aj sa Dan Air-om ¢iji je test ovog tipa izvrSen naknadno (Schijve 1994).

lako regulative sve do 1998. nisu zahtevale ovakve vrste testiranja, Airbus [90] tvrdi da su
procenu pojave WFD-a i full scale zamorne testove samoinicijativno sprovodili jo§ od modela
A300/310, dakle, $to se propisa tice, daleko ispred vremena.

U obliku u kom je isti danas propisan, full scale podrazumeva sprovodenje tri vrste testiranja:
Staticki test, test trajnosti (durability) i test tolerancije oSte¢enja. Razlika izmedu poslednja dva je u
tome Sto test trajnosti podrazumeva procenu neosStecene strukture, dok test tolerancije oStecenja
podrazumeva strukturu u kojoj su ciljano inicirana oSteenja a zatim posmatrano ponasanje u
prisustvu istih, naravno pod dejstvom zamornog opterec¢enja. Takode, full scale mozemo podeliti i po
pitanju ranga i to na sledeci nacin:

« Testiranje epruveta (u cilju verifikacije karakteristika materijala);
* Testiranje pojedinacnih delova/projektnih detalja (u cilju verifikacije projektne filozofije);
* Testiranje citave letelice (full scale) (u cilju verifikacije pravilne raspodele napona).
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SI.70. Zamorni test (Full scale test) B787 i A380 [85, 86]

Obzirom da je danas pojava bilo koje vrste WFD-a deklarisana kao najveca opasnost po
integritet letelice [4], iz razloga Sto se nukleusi MSD/MED-a tesko detektuju, a iz tog stanja vrlo brzo
prelaze u svoj razvijeni oblik tj. WFD, jasno je da postoji apsolutna neophodnost predvidanja
momenta nastanka istih. U tu svrhu proizvodac letelice definise pojam poznat kao LOV (Limits Of
Validity). LOV je definisan kao "vremenski period (broj ciklusa, sati leta, ili oba) u okviru kog je,
koriscenjem testova, analiza, i, ako je dostupno, iskustva u okviru odrzavanja i teardown faze
pregleda, utvrdeno da se WED nece pojaviti na bilo kom delu strukture letelice" [189].

Da bi se uspostavila vrednost LOV-a, apsolutno je neophodno prvo izvrsiti analizu celokupne
letelice radi odredivanja problemati¢nih taaka koje su po svojoj prirodi sklone pojavi WFD-a. Ova
vrednost se definiSe jo§ tokom projektne faze tako S§to je ona u pocetku jednaka vrednosti tzv. DSG-
a (Design Service Goal), koji u stvari predstavlja definisani radni vek letelice za koji je takode vezan
pocetno definisani program odrZavanja.

Ovde je svakako potrebno navesti da se LOV odreduje za Citavu strukturu, a ne za pojedinacne
delove 1 da postoje potpuno posebno definisani propisi na osnovu kojih se odreduje u kojim
slucajevima se komponenta letelice koja je dostigla svoj LOV, moze ugraditi na drugu letelicu.
Takode, strukture koje imaju kra¢i radni vek od DSG-a (npr. one koje su definisane kao Safe Life)
svakako ne podlezu ovoj filozofiji (§to je jasno iz same definicije Safe Life struktura), nego se one
nalaze na posebnoj listi tzv. ALS (Airworthiness Limitation Sections).

4.10. Definicija i klju¢ni elementi discipline Zamora & Tolerancije oste¢enja (F&DT)

Na osnovu definicije koju na svom zvani¢nom sajtu daje FAA: " Zamor & Tolerancija
osStecenja je posebna disciplina koja ukljucuje procenu ponasanja materijalalstrukture tokom
izlaganja radnom opterecenju letelice, koristeéi se zakonitostima nauke o materijalima i mehanike
loma kako bi uspostavila najefektivnije principe projektovanja i optimalnog upravljanja kriticnim
komponentama letelice u cilju obezbedenja njene sigurne i dugotrajne operativne upotrebe.

Kljucni elementi ove discipline ukljucuju procenu zamornog ponasanja strukture sa i bez
prisustva prsline, oslanjajuci se na testiranje realnih struktura, modelovanje i probabilisticku
procenu.

U cilju postizanja istog, ova disciplina korespondira sa drugim oblastima, kao Sto su:
Metalurgija, napredni materijali, NDI metode, health monitoring,...."
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SI.71. Osnovni elementi koncepta F&DT [izvor skice:184; slika prilagodena]

Kao $to se iz same definicije vidi, F&DT predstavlja kompleksnu disciplinu ¢ija uloga se
proteze od prvih koraka projektovanja letelice, pa preko njene testne procene, zatim celokupnog
procesa odrzavanja, a sve u cilju maksimalnog smanjenja mogucnosti pojave otkaza njenih
(prvenstveno) kriti€nih struktura i produZenja Zivotnog veka.

Ovde je ve¢ receno da u okviru projektovanja unutar savremenog F&DT-a vrs§imo primenu i TO
i SL projektnog principa, s tim da su danas, procentualno gledano, vazduhoplovne strukture
prvenstveno TO tipa. Koncept TO je prvenstveno pozeljan zbog jasnih benefita koje pruza filozofija
strukturalne preodredenosti, i stoga je generalno dobra praksa teznja ka kori$¢enju viSestrukih putanja
opterecenja kad god je to moguce. Medutim, treba imati u vidu i da svaka struktura koja ima
visestruke putanje ne moze uvek biti deklarisana kroz koncept visestrukosti, jer je ista ponekad samo
lokalnog tipa, kao i da postoje strukture koje su po svojoj prirodi neizbezno sa jedinstvenim
putanjama opterecenja, a samim tim i isklju¢ivo SL tipa. Takode, pored toga $to je primena SL
principa ponekad neizbezna, postoje slucajevi i kad se ona koristi iz razloga §to predstavlja
adekvatniji izbor (npr. kada kriterijumi cene i nedostupnosti pri pregledima nadmasuju negativan
uticaj koji nastaje usled povecanja tezine). Ovom filozofijom se donekle moze i manipulisati u smislu
da safe-life elementi koji su lako zamenljivi mogu biti projektovani za kraéi radni vek, kako bi
celokupna struktura imala manju tezinu, §to se npr. moze odnositi na stajni trap. Stoga, u cilju
postizanja znacajne uStede u tezini, ekonomicnije reSenje je, ako je to izvodljivo, primeniti ovaj
koncept i projektovati strukturu kao laksu i sa kra¢im rokom trajanja.

Naravno, iako pitanje podele strukture na safe-life i TO komponentne u odredenoj meri zavisi
od stava konstruktora, postoje neka uhodana pravila koja podrazumevaju da kao safe-life strukture
budu projektovani: stajni trap, veze trup-krilo, veze komandnih povrs$ina...Dok kao centralni primer
TO strukture mozemo navesti upravo ljusku trupa.
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Sto se ti¢e proracuna koje unutar F&DT-a vr§imo radi procene stanja strukture, postoji bitna
koncepcijska razlika kada su u pitanju metalni elementi u odnosu na one kompozitnog tipa. U slucaju
metala, procena deterioracije se vrti oko pojma prsline, stoga govorimo o njihovom iniciranju i
stepenu Sirenja, a glavni parametri koje je potrebno definisati u okviru koncepta TO se svode na
definisanje vrednosti zaostale cvrstoce (preko koje dalje odredujemo dozvoljenu duzinu prsline) i
predvidanje stepena Sirenja zamorne prsline (na osnovu kog odredujemo zamorni vek strukture i
intervale odrzavanja). U slucaju kompozitnih materijala govorimo o diskontinuitetima, pod kojim
podrazumevamo pojavu: delaminacije, BVID-a (Barely Visible Impact Damage), NVD-a (Non
Visible Damage) i disbondovanja.

Jasno je da su pomenute procene znatno slozenije u slu¢aju kompozita, obzirom da oni nisu
izotropni materijali, i ponaSanje ovih materijala (teorijsko i u okviru realnih uslova) je jo$ uvek
nedovoljno poznato. Takode, i sam proces deterioracije se znatno razlikuje, kao 1 kriti¢ni uslovi,
obzirom da ovde u slucaju dejstva tenzionih optereéenja glavna opasnost lezi u pojavi ostecenja
vlakana, a u slu¢aju dejstva kompresionih opterecenja i smicanja u pojavi oste¢enja unutar matrice ili
delaminaciji, s tim da su kompoziti generalno osetljivi na udarna oSte¢enja a $to je narocito tacno
kada su u pitanju trenutno najvise zastupljeni CFRP kompozitni materijali.

Sastavni deo F&DT-a predstavljaju i ve¢ pomenuti Full Scale testovi za koje je reéeno da se
sastoje iz tri tipa testiranja. Danas je praksa da se kod metala sprovode sve pomenute faze, dok kod
kompozita faza testa neoStecene strukture biva sve viSe potiskivana obzirom na visoku otpornost koju
kompoziti pokazuju na delovanje zamornog ostecenja.
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SI.72. Razlike u uslovima detektovanja ostec¢enja za slucaj lokalnog i sveobuhvatnog ostec¢enja

[188]

Celokupna problematika kompozitnih materijala je vrlo uocljiva i u slucaju upravo
pomenutih full scale testova po pitanju veéeg broja stavki. Kao prvo, za njih mozemo reci da su u
dobrom delu jos uvek u fazi razvoja. Kao drugo, tokom sprovodenja istih za sada se neizbezno javljaju
visoki stepeni rasipanja dobijenih rezultata, stoga ovde operiSemo sa prilicno visokim stepenima
sigurnosti. Kao trece, najve¢i deo projektovanja kompozitnih struktura se vr$i upravo empirijski.

94



Doktorska disertacija buki¢ L. Daniela

Naravno, iz svega navedenog je jasno zakljuciti da su stvari jos$ i1 daleko slozenije po pitanju testova
hibridnih materijala, po¢evsi od adekvatnog definisanja zamornog spektra kojim se ovakva struktura
opterecuje, a posle toga 1 po pitanju svih navedenih problema koji vaze 1 za kompozitne strukture.
Takode, u slucaju hibrida, kao poseban problem treba navesti sertifikacioni deo koji dodatno
opterecuje celu ovu pricu obzirom na trenutnu primenu tek jednog hibridnog materijala u kategoriji
letelica koje su tema ove disertacije.

Sto se ti¢e procesa odrzavanja, bazi¢ni pristup u slu¢aju kompozit/metal odn. SL/ TO struktura
je i ovde drugaciji. Iako je to u okviru tacke o odrzavanju ve¢ delom razradeno (a o tome ¢e jos biti
re¢iikasnije), ovde ¢e biti samo jos jednom podvuceno da SL strukture imaju radni vek koji je striktno
definisan, $to znaci da ovde nemamo slucaj pregleda strukture koji treba da proceni njeno trenutno
stanje (u cilju odluke o njenom daljem ostanku unutar strukture), ve¢ se ona pre dostizanja svog
unapred eksplicitno definisanog limita, uvek povlaci iz upotrebe (Hard time). Suprotno tome, TO
strukture imaju propisane intervale pregleda tokom kojih se procenjuje njihovo tekuce stanje. U
slucaju da je ostecenje detektovano, komponenta ¢e biti ili reparirana ili povucena iz upotrebe, u
suprotnom, komponenta ostaje u upotrebi do sledeceg intervala pregleda.

Razlika unutar procesa odrzavanja u okviru F&DT-a postoji i po pitanju kriterijuma starosti
struktura, tj. da li se (za slu¢aj metala) potencijalna oSte¢enja javljaju u obliku jedne vodece prsline
ili postoji visoka verovatnoca pojave visestrukih prslina, §to je predstavljeno na SI.72..
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5. DISCIPLINE KOJE SU U FUNKCIJI OBEZBEDENJA CILJEVA F&DT-A

5.1. Napredne legure i nove forme materijala

Do pocetka ekstenzivne primene naprednih materijala, u izradi trupa je dominirala ve¢
pominjana grupa aluminijumskih legura serija 2000 i 7000 (2024, 2524, 7055, 7075, 7475...), razli¢ito
termicki tretiranih (naj¢esée T3). Iste su poznate kao "tvrde legure™ i poseduju odli¢éne mehanicke
karakteristike. Navedene legure su dugo bile preovladujuce u izradi ljuske trupa, a danas im se polako
pridruzuju i nove aluminijumske legure (Al-Li i AIMgSc), ¢ija je primena (u izradi oplate trupa) tek
najavljena od strane Airbus-a. Takode, treba napomenuti i da neke serije, kao Sto je to npr. 2000,
dobija nove (ili optimizovane postojece) legure, §to je donekle slucaj i sa serijom 5000 (¢ijim se
derivativom moze smatrati upravo pomenuta AIMgSc legura) [191], odn. nova generacija legura 7000
(7x5x,7085) koja pokazuje znacajno poboljsanje antikorozivnih karakteristika (mada ne u meri kao
najnovija Al-Li serija [207]). Stoga je o¢igledno da ¢e metali jo§ dugo vremena imati zna¢ajan udeo
u izradi strukture letelice, obzirom da i dalje poseduju izvesne odlike koje im omoguéavaju trajnu
prednost u odnosu na kompozite, a ticu se prvenstveno njihovih karakteristika: Dobre otpornosti pri
udarnom ostecenju, disipacije statickog elektriciteta, nepostojanja deliminacionih procesa u smislu u
kom su kompoziti podlozni istom, iskustva u primeni, boljem poznavanju i proceni mehanizama
otkaza...Ipak, uzimaju¢i u obzir i neosporne prednosti primene kompozita, oCigledno je da visok
potencijal leZi 1 u primeni udruzenih karakteristika ova dva materijala.

Ve¢ pomenut hibrid ove dve grupe materijala, usled moguénosti oblikovanja elemenata veéih
dimenzija (u odnosu na one klasi¢ne od Al-legura), je doveo do primene 27 panela od GLARE-a na
gornjem segmentu trupa A380, Sto je prouzrokovalo smanjenje tezine gornje ljuske za ¢itavih 30% u
odnosu na to da su za isti primenjivani klasi¢ni Al materijali [165]. Medutim, obzirom na nesto nizu
krutost u odnosu seriju 2000, jasno je da je on dobar kandidat isklju¢ivo za izradu gornjeg segmenta
trupa.

Od kompozitnih materijala, danas je najvise u primeni karbon/epoksi (tzv. CFRP), koji je dosad
u najveéem procentu u izradi strukture trupa putnickih letelica primenjen kod B787 Dreamliner-a i
A350XWB, ¢ime je, kako je to ve¢ receno, trupove ove dve letelice ucinio kompozitno dominantim.
Ovaj kompozit je prvenstveno poznat po zaista fascinantnom odnosu ¢vrstoca/tezina, kao 1 znacajno
redukovanoj potrebi za redovnim i vanrednim odrzavanjem [189]. Inace, CFRP spada u grupu
kompozitnih materijala koji se nazivaju FRP (fiber-reinforced plastic) a iste odlikuje kombinacija
polimerne matrice (najéesce je u pitanju epoksi matrica) i vlakana koja su najcesce (ve¢ pomenuta)
karbonska (CFRP), zatim, fiberglas (GFRP), aramidna (AFRP) ili kvarcna (QFRP). Udeo njihove
primene kod najnovijih Airbus-ovih letelica je dat na SI.73.

Iako se kompoziti danas jo$ uvek smatraju materijalima koji imaju relativno visoku cenu, ona
u krajnjoj racunici teorijski moze biti i niza nego u sluc¢aju primene metala, obzirom da, na osnovu
nekih NASA-inih istrazivanja [50], broj delova u izradi ljuske trupa (u poredenju sa klasi¢cnom Al
strukturom) moze da se smanji i za do 20%. Ovakva vrsta pobolj$anja, po tvrdnji istog izvora, pruza
mogucnost Smanjenja tezine cele letelice, troskova proizvodnje, kao i troSkova sklapanja, Sto dalje
teorijski moze pozitivno da utice i na proces odrZavanja, obzirom da je trup tradicionalno poznat po
najveéem procentu prisustva zamornih ostecenja, a zamor i korozija jesu glavni uticajni faktori u
troskovima odrzavanja. Boeing-ov ¢asopis je objavio neke svoje interne procene [129] na osnovu
kojih u slucaju B787 o¢ekuje smanjenje troSkova redovnog odrzavanja strukture trupa 30%, zatim,
prosecno smanjenje (po pregledu) broja radnih sati odrzavanja za 20%, dok su ocekivanja da ¢e ovo
smanjenje za Citav radni vek letelice iznositi ¢ak 60%.
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SI.73. Udeo kompozitnih materijala kod Airbus-ovih letelica [izvor: 85, 167, 190; slika prilagodena]
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SI.74. Udeo kompozitnih materijala kod Boeing-ovih letelica [izvor: 173, 174; slika prilagodena]

Na SI.75. se mogu videti trendovi usvajanja filozofije kompozitnih materijala kod danasnja dva
najveca proizvodaca putnickih aviona. lako je u oba slucaja kod najnovije letelice primena kompozita
znatno skocila u odnosu na prethodne modele (§to je jasno, obzirom da je tada prvi put ona primenjena
u izradi trupa), u globalu se ipak moze re¢i da je Airbus kompozite uvodio nesto opreznije nego
Boeing.

U okviru primene kompozita, viSe puta je spomenuta njihova velika osetljivost na udarna
oStecenja, $to predstavlja znacajan argument svim protivnicima prekomerne upotrebe istih. Ipak, na
osnovu istrazivanja koja se obavljaju na MIT [168] (SI.76.), budu¢a primena nanotehnologija (koja
¢e kasnije biti jo§ pominjana) moze da pruzi izuzetan potencijal bas po pitanju reSavanja pomenutog
problema.
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SI.75. Procenti udela primenjenih materijala za slucaj Airbus/Boeing-ovih letelica [izvor:85, 166,
190, slika prilagodena]
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SI.76. Predlog primene nanotehnologije (CNT-a) u izradi kompozita [168]

Ovaj citav postupak je nazvan nanospajanje (nanostitching) i sproveden je tako §to je Citava
"Suma" nanocevi vertikalno postavljena u polimernu matricu, koja je posle uvedena izmedu slojeva
karbonskih vlakana, ¢ime je dobijen 16-oslojni laminat. Prakti¢no, ovde imamo istu kombinaciju
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komponenti kao kod CFRP-a, ali uz ¢ak 30% vecéu ¢vrstoéu i znacajno vecu otpornost na udarno
opterecenje. Zahvaljujuci primeni ove vrste tehnologije, moguce je i zna¢ajno manje problemati¢no
formiranje otvora radi primene zakivaka (na Sta kompoziti pokazuju veliku osetljivost).

Takode, izradu standardne CFRP strukture mozemo smatrati donekle problemati¢nom i zbog
nacina na koji se vlakna utiskuju u matricu, obzirom da to moze dovesti do njihovog ostecenja.
Tehnologija nanospajanja, kako njeni tvorci obec¢avaju, i po tom pitanju donosi znacajna poboljSanja,
koja prvenstveno omogucavaju izuzetno mali promeri ovih cevi, odn. njihova veca povrsSina (oko
1000 puta), $to, naravno, uti¢e na njihovo bolje vezivanje za matricu.

Pri izboru i rangiranju karakteristika materijala takode treba imati u vidu i da je, kao rezultat
znaajnog produzenja zivotnog veka letelica, doSlo do pojave nekih novih problema odn. rasta
znacaja nekih ranije zanemarljivih uticaja u okviru strukturalnog integriteta kao $to je npr. negativan
uticaj okruzenja. Stoga, u uslovima sve veceg produzenja zivotnog veka letelica, sprega vrste
materijala i dejstva okruZzenja moze znac¢ajno diktirati nastanak i stepen Sirenja degradacije, tako da
je procena uticaja okoline od izuzetnog znacaja npr. pri oceni zeljenih antikorozivnih karakteristika
koja danas predstavlja visokokotirano svojstvo, sto nikako nije bio slu¢aj na poc¢etku «mlaznog doba
(1950.-1960.9.), kada se sasvim malo ili ¢ak ni toliko paznje nije posveéivalo ovom problemu. O
karakteristikama u okviru koncepta zamora & tolerancije oStecenja pogotovo nije bilo govora. Iz tog
razloga, posebna grupa problema egzistira kada su u pitanju starije letelice, tako da je u cilju reSavanja
istog ulozen poseban napor kako bi se izvrsila zamena Al-legura koje su bile sastavni deo strukture
starih letelica, a koje se danas ocenjuju kao prevazidene zbog osetljivosti, (prvenstveno) na pojavu
naponske korozije. Izbor materijala koji ¢e biti zamenjeni novim se procenjuje na 0osnovu sastava
legure ili na osnovu vrste primenjene termicke obrade. Na osnovu predloga koje izlaze Committee on
Aging of U.S. Air Force Aircraft, moguce je izvrsiti sledeCe izmene: 7075 sa 7079 (ekvivalentno);
7075-T6 sa 7150 (sli¢no) i 7055-T7X (sli¢no) [101]. Takode, iako se ublazavanje uticaja naponske
korozije moze izvrsiti i primenom zastitnih prevlaka koji ¢e izolovati strukturu u odnosu na okruzenje,
najbolji rezultati (iako je to najskuplje reSenje) su dobijeni potpunom zamenom starih materijala
novim (slucaj letelica C-17 [28], C-141, KC-135, B-52, C-130 i C-5 [4]).

5.2. Inovativni koncepti projektovanja, tehnologija proizvodnje i tehnika spajanja

Konvencionalna konfiguracija ljuske trupa se sastoji od pojedina¢no izradenih elemenata koji
se, uz prethodno izbuSene otvore, spajaju zakivcima. U slucaju novijih letelica, uocljiv je trend sve
veéeg insistiranja na iskljuéivanju zakivaka, obzirom da su ovakve veze izvor pojave zamornih i
korozivnih oSte€enja, zatim, znacajno uti€u i na povecanje teZine letelice, a i usloZnjavaju proces
odrzavanja 1 povecavaju broj njegovih sati, §to sve naravno ima uticaja 1 na celokupni radni vek
strukture, kao i na njenu krajnju cenu. Jedan od koncepata projektovanja koji se moze koristiti u cilju
ublazavanja pomenutih pojava je primena integralnih panela. Isti podrazumevaju tip panela kod kojih
je spoj izmedu stringera i oplate ostvaren bez buSenja otvora i primene zakivaka, uz primenu
tehnologija: livenja, kovanja, zavarivanja, ekstrudiranja ili high speed machining-a. Na ovaj nacin je
prvenstveno moguce posti¢i znacajne ustede u tezini, uz ostvarivanje celokupno nize cene, obzirom
na jednostavniju i celokupnu izradu i proces sklapanja. Takode, posto ovde imamo eliminisane glavne
koncentratore napona, faza inicijalizovanja prsline je mnogo duza a i verovatnoca pojave MSD-a je u
znacajnoj meri redukovana.

NASA je svojevremeno u saradnji sa Boeing-om sprovela obimnu studiju o izvodljivosti primene
integralnih panela [95] gde se doSlo do zaklju¢ka da sveukupno najbolje karakteristike pruza
ekstrudirani panel near-net tipa (tj.oplata sa ojacanjima u obliku mreze), koji je izveden metodom
high speed machining-a.
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SI.77. Rezimi rasta prsline kod integralne i diferencijalne strukture [96]

Ipak, ova vrsta panela ima izvesna ograni¢enja koja se odnose na njene TO Karakteristike,
obzirom na odsustvo koncepta strukturalne preodredenosti, odn. mehanizam usporenja rasta prsline
u trenutku kada ona prilikom $irenja na oplati nailazi na stringer, ovde izostaje. Na SI.77. je prikazano
poredenje rezima rasta prsline za slucaj jedne integralne i jedne diferencijalne (built-up) strukture (u
ovom slucaju adhezivno spojene). Na dijagramu je uocljiva jasna razlika u trenutku kada se prslina
priblizava stringeru. U slu¢aju integralne strukture tada dolazi da znacajno brZeg rasta prsline obzirom
da je stringer ve¢ zahvacen istom, §to nije slucaj sa built-up-om, kod kog do otkaza stringera dolazi
tek nakon $to je oplata dozivela isti.

PoboljSanja pomenutih problemati¢nih aspekata integralnih struktura se mogu vrsiti npr.
ciljanom primenom (lokalnih ili globalnih) ojacanja, ¢ija je uloga usporavanje rasta prsline odn.
pruzanje strukturalne preodredenosti kroz postojanje alternativne putanje opterec¢enja. Ipak, obzirom
da je primarni cilj primene integralne strukture smanjenje tezine letelice, uvek treba dobro preispitati
potrebu za primenom ojacanja, pogotovo kad se zna da odredeni segmenti trupa ne postavljaju dobre
TO karakteristike kao primarni kriterijum.

Na SI.78. date su neke od varijanti ojacanja odredenih tipova elemenata, ali vise u smislu
ilustracije. Sto se ti¢e konkretnih rezultata postignutih u sluéaju ovakvih resenja, Alcoa [207] je
izvrSila obimnu studiju istih za slucaj krila 1 trupa gde se ovakvim reSenjima za slucaj i integralne i
built-up strukture postizu poboljSanja po pitanju i usporenja stepena rasta prsline i povecanja zaostale
cvrstoce u proseku za oko 15%.

Elementi kod kojih se poboljSanja ostvaruju primenom strateSki integrisanih ojaCanja se
nazivaju hibridne strukture, a njih, naravno, ne treba meSati sa hibridnim materijalima. Primer
ovakvog resenja je predstavljen na SI.79., gde je primenom hibridne strukture kod A380 izvedeno
ojacanje tako Sto je unutar oplate napravljene od GLARE-a, ubac¢en dodatni sloj vlakana (na segmentu
ispod okvira), ¢ime je obezbedeno sigurno skretanje prsline (flaping), koje, kako je to ve¢ pomenuto,
predstavlja sigurnosnu meru protiv eksplozivne dekompresije trupa, u slucaju prisustva vec¢ih
oStecenja. Efekat ovog reSenja je sli¢an klasi¢nim ojacanjima (tear straps). Takode, problemati¢no
odsustvo TO karakteristika, se u izvesnoj meri moze imitirati i uvodenjem DCF elemenata (SI.79.)
koji, ponovo na osnovu studije koju je izvrsila Alcoa [207] daju usporenje rasta prsline (i kod
integralnih i kod built-up struktura) u proseku za 10-15%.

100



Doktorska disertacija buki¢ L. Daniela

LTT
AEI]E —EUEI —EUEI / Ojacan integralni panel
- = — =~  Primeri
Ojafan built- 11 lektivnih
jacan N[ pane ssj:Emn;; __‘__:I’ E E )

e

Ojacan suceoni spoj

Ojacan laserski zavaren panel

T

Ojacan frikciono zavaren panel

SI.78. Opsti primeri selektivnih ojacanja razlicitih tipova panela [207]

n I -
M\ DCF
( LN, ‘:‘C gﬁjﬁjapmsek}l olwirom \
i i I

a) Hibridna strukiura b) DCF (Damage Confainment Feature)
AF80 trake za ojacanje elemenat koji poboljSava IO karakteristike
izvedene ubacivanjem GLARE unutar integralne oplate
sloja

SI.79. Hibridna struktura i DCF [191, 207]

Inovativna reSenja se takode uvode i na nivou celokupnog koncepta projektovanja trupa. Tako
npr. kod dve najnovije letelice, A350XWB i B787 imamo zastupljene dve suprotstavljene ideje, od
kojih obe imaju svoje i prednosti i mane. U tom smislu, Boeing je usvojio potpunu novu tehnologiju
tzv. barel, kod koje se celokupan trup sastoji od 4 spojena valjka. Dakle, ovde ne postoje paneli koji
su medusobno povezani, nego je svaki valjak napravljen izjedna. Prednosti su ocigledne usled
generalno manjeg broja veza, i uz potpuno odsustvo onih poduznog tipa.

Nasuprot tome, Airbus je zadrzao tehnologiju panela, ali uz izvesne izmene, primenjujuci
filozofiju Cetvoropanelnog segmenta (s tim da je centralni segment dopunjen sa dva bo¢na panela,
zbog veze sa krilima). Cilj Airbus-ove ideje poboljsanja klasi¢ne tehnologije modernim elementima,
se ogleda u mogucnosti da se razli€iti paneli trupa, kao 1 do sada, razlicito kroje, obzirom da nisu svi
izlozeni istoj vrsti opterecenja, dok njihova veca duzina (u odnosu na klasi¢nu) omoguéava manji
broj veza zakivcima. Obzirom da se spojevi po obimu smatraju tezim od onih po duzini, Airbus je
napravio odredenu ustedu u tezini primenom panela koji su ve¢e duzine nego bareli, a istovremeno
je, u slucaju vecih osStecenja, za razliku od opcije barela, reparaciju ucinio jednostavnijom, jer je
sigurno lakSe zameniti jedan panel nego nanositi ekstenzivne zakrpe na barelu. Zatim, interesantno
je da je Airbus ipak donekle usvojio i barel koncept, obzirom da je repni segment trupa izraden u tom
maniru. Takode, u oba koncepta su u izradi trupa dominantno kori§¢ena karbonska vlakna, CFRP. U
okviru Airbus-ovog koncepta, pored celokupno CFRP-izradenih stringera, i ve¢ina okvira je izradena
od ovog kompozita (uz kombinovanje sa Al i Al-Li, zbog ve¢ pomenute potrebe efikasijeg provodenja
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elektriciteta). Sto se ti¢e okvira koji se nalaze u zonama najvise opterecenosti (npr. oja¢anja oko
vrata), Airbus je primenio CFRP/titanijum hibrid radi ispunjavanja uslova tzv. crashworthiness
Kriterijuma, a sli¢no njima, i Boeing je u izradi okvira u ovoj zoni takode koristio titanijum [195].

Panel tehnologija Barel tehnologija

S1.80. Panel i barel tehnologija izrade trupa [izvori: 92, 93; slika prilagodena]

Pored pomenutih inovativnih koncepata projektovanja, danas na snazi imamo i napredne
tehnoloske postupke koji su doveli ili do poboljsanja centralnih karakteristika ovako izradenih
struktura ili su omogucili dobijanje reSenja koja su uz dotad postojece tehnologije bila nemoguc¢a. U
tom smislu, u izradi metalnih struktura se kao najzapazenije izdvajaju (ve¢ pominjano) hemijsko
glodanje, zatim, peskarenje staklenim zrncima (kojim se poboljSavaju zamorne karakteristike i
otpornost na dejstvo zamorne Kkorozije), superplasticno oblikovanje (Kojim je u znatnoj meri
poboljsavan kvalitet povrSinske obrade i smanjenja zaostalih napona), visokoprecizno secenje,
precizno livenje, cold expansion (koji poboljsava zamorne karakteristike otvora).....

Po pitanju kompozitnih struktura, obzirom na njihovu visoku slozenost, ne samo kada je re¢ o
kreiranju finalnih delova, nego i o procesu izrade kompozitnih materijala, ovde ¢e biti pomenute samo
dve koje se odnose na izradu onih kompozitnih elemenata koji su u okviru ove disertacije najvise
pominjani. Pri izradi cilindri¢nih struktura, kao $to je npr. pomenuti kompozitni barel trup se koristi
tehnologija Filament winding-a, dok se u procesu co-cure spajanja oplate i stringera primenjuje
VARTM (Vaacum Assisted Resin Transfer Molding) tehnologija koja je posebno znac¢ajna obzirom da
ona spada u red onih koje se danas smatraju trendom obzirom da iskljucuje prisustvo autoklava koje
svojim ograni¢avaju¢im dimenzijama onemogucavaju tretiranje vecih povrsina.

Izbegavanje veza zakivanjem se, pored pomenute primene integralnih panela odn. barel
tehnologije, moze izvoditi i metodom bondovanja pojedinacno izradenih stringera i oplate. lako ova
tehnologija postoji ve¢ dugo vremena i teorijski pokazuje odlicne karakteristike, ona je u slucaju
metalnih struktura u praksi imala izvesna tehnicka ogranicenja, i jo§ uvek nije odobrena postoje¢im
regulativama unutar putnicke avijacije (dok su unutar GA propisi po tom pitanju daleko liberalniji).
U slucaju kompozitnih struktura, tj. letelica sa dominantnim kompozitnim trupom, danas se
ekstenzivno koristi co-curing proces bondovanja pri spajanju istih, dok kao primer ove vrste
bondovanja izmedu metala i hibrida, imamo slucaj letelice A380 gde su na taj na¢in spajani oplata od
GLARE-a i aluminijumski stringeri (7349).
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Argumenti koji se danas i dalje potezu kada je u pitanju znaCajnija primena bondovanja
metalnih struktura je da je kvalitet ove veze i dalje u visokoj meri uslovljen adekvatnom pripremom
povrsine, zatim, da su ovakve veze Cesto izvor korozivnog dejstva, kao 1 da jaCina ovako postignute
veze nikada ne moze biti jednaka onoj koja je zakovana. Medutim, na osnovu ispitivanja koje je vrsio
Fokker [210] koriste¢i najnovije generacije mikroskopa, doslo se do zaklju¢ka da se proces
anodizacije, (koji predstavlja klju¢nu fazu pripreme povrsine), na ovaj nac¢in danas moze kontrolisati
(dok je on ranije, manje-vise, bio sprovoden na nivou iskustva), $to je dovelo do moguénosti
postizanja fino¢e poroznosti tokom pripreme povrSine koja vezuje adheziv po principu
nanotehnologije. Takode, u prilog ovim spojevima ide i to Sto se kod njih, naravno, u slu¢aju da je
postignuta veza izuzetnog kvaliteta, raspodela napona vrsi daleko pravilnije nego u slucaju spajanja
zakivcima, dok izvesne karakteristike adheziva omogucavaju i tzv. bridging effect koji u slucaju
prisustva prsline u njenoj okolini vr$i disipaciju koncentracije napona. U svakom slucaju, tehnologija
bondovanja metalnih struktura danas deluje vrlo obec¢avajuce, jer teorijski ona daje spojeve izuzetnih
F&DT karakteristika, i stoga predstavlja potencijalno dobrog kandidata.

Spajanje dve povrSine se moze vrsiti i primenom laserskog (LBW) i frikcionog (FSW)
zavarivanja, koji predstavljaju dva visokotehnoloska procesa koji se danas delom koriste u praksi, a
delom su u eksperimentalnoj fazi. Isti se takode primenjuju u cilju smanjenja broja zakovanih veza,
bilo kroz spajanje pojedinacnih panela, ili pak u cilju izrade integralnih panela. Lasersko zavarivanje
je npr. kori§¢eno u slucaju izrade integralne oplate kod A380, pri spajanju donjeg segmenta oplate
trupa, i navedena tehnologija je ve¢ prili¢no uhodana, a kod Airbus-ovih letelica je u primeni jos§ od
A318 [94], dok je frikciono zavarivanje trenutno kandidat za formiranje su¢eonih spojeva [95, 191],
koji bi trebali da zamene longitudinalne preklopne spojeve, sto bi, pored ve¢ pomenutih dobrobiti,
omogucilo i formiranje tzv. super panela.

/4

Lasersko zavarivanje Frikciono zavarivanje

S1.81. llustracije laserskog i frikcionog zavarivanja [97, 98]

Prednost primene tehnologije laserskog zavarivanja se izmedu ostalog ogleda i u daleko brzem
procesu spajanja panela u poredenju sa klasi¢nim spajanjem zakivcima. Takode, izbegavanjem istih
se postize 1 odredena usteda u tezini. Ipak, primena ove metode je ograni¢ena na aluminijumske legure
tipa 6XXX, odn. novije Al-legure (AIMgSi, AlLi). Za razliku od ove tehnologije spajanja, frikciono
zavarivanje je primenljivo nad ve¢im brojem legura, koje ukljucuju i ekstenzivno koris¢ene 2XXX i
7XXX serije. Takode, ovom metodom se mogu spajati i razli¢iti materijali. Istrazivanja pokazuju [96]
da je primenom LBW-a moguce brzinu procesa spajanja povecati za do 40 puta u odnosu na
konvencionalne metode spajanja zakivcima, dok je primenom FSW-a mogucée dobiti staticku

103



Doktorska disertacija buki¢ L. Daniela

¢vrstocu Sava od 80% vrednosti ¢vrstoce samog materijala, dok je ista vrednost najboljeg spoja
zakivcima oko 50%.

Inace, mana svake, pa i ove vrste zavarivanja, su generalno loSe F&DT karakteristike ovih
spojeva. Radi poboljsanja istih, moze se izvr$iti ve¢ pomenuto lokalno ojacanje. Ipak, i sa ovakvim
pristupom je potreban ozbiljan oprez, obzirom da je glavni cilj primene zavarenih spojeva takode
smanjenje tezine, Sto bi ovim pristupom moglo biti ponisteno. Upravo iz tog razloga ovakve vrste
spojeva treba izbegavati kod segmenata trupa gde dobre F&DT karakteristike predstavljaju primarni
projektni uslov.

5.3. Odrzavanje, metode prevencije degradacije i tehnike reparacije

U okviru prethodnih poglavlja je ve¢ pomenuto kakvi koncepti odrzavanja postoje, preko kojih
parametara se odreduju intervali za pojedine preglede, koje filozofije se primenjuju radi definisanja
kriterijuma do kad je struktura jo§ uvek u operativnom stanju....Takode, predstavljen je i znacaj
(ne)adekvatnog sprovodenja procesa odrzavanja kroz odredene primere iz prakse.

Kako letelica stari, mogu¢nost pojave ostecenja uzrokovanih zamorom, korozijom odn. bilo
kojim drugim oblikom devastacije, neumitno raste. Zatim, sa protokom vremena raste i verovatnoc¢a
pojave Sirokorasprostranjenih zamornih ostecenja, najopasnijeg degradacionog procesa po integritet
iste. Iz tog razloga je sa rastom broja sati radnog veka potrebno sprovoditi sve konzervativnije
pristupe u okviru programa odrzavanja, a kako bi se omogucila $to ranija detekcija ovakvih osteéenja,
strukturalni pregledi moraju biti sprovodeni sa sve ve¢om ucestalo§¢u. Dakle, preduzimanjem mera
za produzenje Zivotnog veka ne samo da dolazi do uspostavljanja znatno ¢e$¢ih procesa odrzavanja,
nego oni postaju i sve delikatniji i slozeniji. Npr. u slu¢aju dostizanja trenutka dovoljne verovatnoce
za pojavu MSD/MED-a odn. stanja sveobuhvatne pojave zamora ili korozije, intervali kontrole koji
su ustanovljeni po standardnim Semama koncepta tolerancije ostec¢enja, postaju u potpunosti
neadekvatni, obzirom da se oni, kako je to ovde viSe puta re¢eno, oslanjaju na premisu da u slucaju
otkaza nekog dela strukture, ostatak iste, koji u tom slucaju treba da preuzme opterecenje, je u
neostecenom stanju. Takode, iako u najve¢em broju slucajeva i nakon uvodenja ovakvih intervencija,
odrzavanje i dalje ostaje generalizovano i striktno, postoje i oni sluc¢ajevi koje nije moguce u
potpunosti pokriti uniformnim standardima, tako da se za njih plan odrzavanja individualno propisuje.

Otezavajucu okolnost kod odrzavanja starijih letelica predstavlja i eventualna nemoguénost
kvalitetnog uocavanja ostecenja u nepristupacnim zonama (ili njegova znacajna otezanost). Zatim, U
sluc¢aju zamene delova kod starijih letelica mogu se javiti i problemi tipa: Neuklapanja originalnih
delova usled starenja okolnih elemenata, potrebe za delovima koji su izradivani na masinama koje
vi$e nisu u upotrebi ili da izrada odredenog dela (zbog male serije) nije ekonomski isplativa (Sto moze
da ukljuci i izradu sasvim novog dela). Sve ovo govori u prilog slozenosti celokupnog procesa
produzenja Zivotnog veka letelica 1 koliko ona izlazi iz okvira Ciste primene Sablonizovanog
tehnickog postupka.

U ranijim taCkama ove disertacije su pominjane alternativne filozofije odrzavanja koje imaju za
cilj da letelicu drze Sto krace van operativne upotrebe. U skladu sa navedenom potrebom, Boeing je
izvr§io segmentiranje procesa odrzavanja, tako da je D-check za npr. letelicu B737, ras¢lanio na 52
nezavisne grupe. NTSB je ovaj potez definisao kao propust tj. "factor of concern”, obzirom da je
njime izgubljena globalna slika stanja letelice, $to je problemati¢no ako se ovakav pristup primenjuje
nad letelicama koje ve¢ imaju prili¢an radni vek. Na osnovu tumacenja NTSB-a, najbolji uvid u stanje
letelice tokom pregleda se moze izvrsiti tokom D nivoa pregleda (nesegmentiranog), dok iskustva
odredenih relevantnih krugova stru¢njaka upucuju na to da je najefikasniji godisnji C pregled u
kombinaciji sa segmentnim % D pregledom [118], a isti izvor navodi i da dodatni zahtevi koji se
odnose na starije letelice u proseku povecavaju obim posla u okviru D-pregleda za oko 50% (za vreme
implementacije novog procesa), odn. za oko 10-15% u okviru narednih pregleda.
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Kada je zamor materijala u pitanju tj. Sirenje zamornih prslina, osnovne preventivne metode
produzenja zZivotnog veka baziraju se na odlaganju/onemogucavanju inicijalizovanja prslina, odn.
usporavanju njihovog daljeg Sirenja. Metode kojima se to moze posti¢i su pomenute u prethodnim
poglavljima 1 obuhvataju multidisciplinarni pristup u okviru: primene materijala odredenih
karakteristika, izbora odredenih projektnih/tehnoloskih reSenja, visokog kvaliteta izrade 1 odrzavanja,
eksploatacije unutar projektovanih parametara....U okviru ove disertacije je ve¢ pominjana razlika
izmedu zamornih prslina lokalnog tipa Ciji uzrok moze da lezi u neadekvatnoj izradi, loSe
projektovanom detalju, ekscesnim uslovima eksploatacije....i onih koje su sveobuhvatnog tipa i koje
generalno predstavljaju uznapredovale forme zamornih oSte¢enja koje obuhvataju velike povrSine,
koje po pravilu imaju iste ili sliéne strukturalne detalje, a koji su izlozeni slicnim ciklusima
opterecenja. Takode je pomenuto i1 koliku opasnost ove druge predstavljaju po integritet letelice 1 da
stoga svaka od njih mora imati jasno definisanu granicu kada moguénost pojave istih (na strukturama
koje su inace sklone ovoj pojavi) postaje neprihvatljivo velika (LOV) i predstavlja kriterijum koji
odreduje granicu operativne upotrebe jedne letelice. Uslovi pod kojim se operativna upotreba letelice
moze produziti i nakon dostizanja ove vrednosti (extended LOVS) se nalaze u Advisory Circular-u,
koji je FAA donela po pitanjima postavljanja/uspostaviljanja LOV-a [138]. Inace, pitanje pokusaja
produzetka operativne upotrebe strukturama koje su dostigle odredene limite ¢e uvek biti predmet
rasprava oko toga koliko (ne)konzervativan pristup u tome svemu treba dozvoliti obzirom na
nemogucnost iskljucenja velikog broja nepoznanica na koje uvek moramo da raCunamo. Trenutni
stav putni¢ke vazduhoplovne industrije je da postoji znacajno oklevanje kad su u pitanju pokusaji da
se ovako velikim povrSinama povrati ispravnost. Ipak, postoje odredeni krugovi stru¢njaka koji
ovakva tehnicka resenja smatraju realnim [185], iako postoje jasni dokazi da je ovako visok nivo
oklevanja opravdan i neophodan.

Kako je ve¢ reCeno, radni vek letelica se danas pre procenjuje kroz njihovu cenu odrzavanja
nego kroz projektovani radni vek, a obzirom da pojava strukturalne korozije u okviru odrzavanja
letelica predstavlja procentualno najveci trosak, jasno je da je direktno smanjenje troskova koje za
sobom povlace problemi dejstva korozije u vise nego o€iglednoj vezi sa produZenjem radnog veka
letelica. Trenutni stav eksperata [4] u okviru odrzavanja po pitanju reSavanja problema dejstva
korozije se svodi na filozofiju koja se zove "find it - fix it" odn. primenu algoritma po kom se nakon
detektovanja korozije pristupa popravci ostecenja odn. zameni dela. Tako se npr., za slucaj pojave
tackaste 1 lisnate korozije, pristupa uklanjanju vidljivog oStecenja (uz uklanjanje dodatnog sloja radi
sigurnosti), nakon ¢ega se vrSi nanoSenje podloge (prajmera) 1 farbe. Ako je uklanjanjem doslo do
istanjenja strukture koje je vece od 10%, taj deo onda mora biti zamenjen. Problem sa ovom vrstom
filozofije su enormni troskovi koje ona stvara, i stoga se trenutno traga za preciznijim reSenjima koja
¢e imati za cilj da se u racionalnijoj meri sprovodi borba protiv korozije stavljanjem akcenta na
razumevanje samog mehanizma nastanka 1 razvoja iste, odn. kako njeno prisustvo uti¢e na integritet
strukture. Da bi uopSte mogla biti primenjena ovakva filozofija neophodno je precizno odredivanje
obima nastalog oSteCenja (primenom npr. metoda nedestruktivnih pregleda), kao 1 analiticko
objasnjenje mehanizama korozivnog oSte¢enja, odn. neophodno je formirati sistem koji bi omogucéio
celokupan monitoring nastanka, procene razvoja i uticaja korozivnog dejstva. Stoga danas neki od
potencijalnih pravaca u cilju §to racionalnijeg pristupa u borbi protiv iste idu u smeru koji bi se mogao
uporediti sa odnosom koji prema zamornom os$tecenju ima koncept TO, i Koji bi stoga tolerisao
izvesno (kontrolisano) prisustvo korozije na odredenim delovima strukture. Ipak, mehanizmi
zamornog loma (bar u okviru metalnih materijala) koje danas poznajemo i koje koristimo radi procene
nosivosti struktura oStecenih prisustvom zamornih prslina su nam neuporedivo jasniji u odnosu na
mehanizme korozivnog ostecenja. Stoga, na danasnjem nivou znanja, korozivha devastacija i dalje
predstavlja isuvise nepredvidljivu pojavu da bi se ono u bilo kom smislu moglo tumaciti sli¢no
zamornoj degradaciji.

Dakle, na osnovu znanja koje nam je danas dostupno, koraci koji se trenutno sprovode u cilju
sprecavanja/odlaganja dejstva korozije se svode na sprovodenje slede¢ih mera...Kako je vec
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navedeno, jedan od cCetiri neophodna uslova da bi doslo do pojave korozije je prisustvo elektrolita,
koji je naj¢escée u obliku vode/vlage ili kiseline. 1z tog razloga, neophodno je prisustvo istih eliminisati
(ili svesti na minimalnu meru) multidisciplinarnim pristupom, koji krece josS od faze izbora
konstruktivnog resenja, obzirom da je kvalitetnim dizajnom moguce u velikoj meri iskljuéiti prisustvo
dzepova gde bi moglo do¢i do skupljanja vlage, kiselina ili soli, dok pazljivo osmisljeni i izvedeni
sklopovi, (izmedu ostalog), imaju ulogu da onemoguce njihov prodor u unutrasnjost strukture, odn.
obezbede Sto brze uklanjanje. Takode, adekvatno postavljenim drenaznim otvorima, odn.
zapecacenim spojevima, moze se uspesno minimalizovati uticaj vlage na unutrasnje delove strukture.
Na mestima gde je prisustvo fluida nemoguce iskljuciti, treba ostvariti kvalitetnu zastitu, odn.
izolovati materijale koji su skloni pojavi korozije, a danas je u upotrebi veliki broj prevlaka koje se
smatraju kvalitetnom zavrSnom merom. Ipak, njihova sposobnost zastite strukture u velikoj meri
zavisi od ispravne pripreme povrSine, kao i pravilnog nanosenja iste. U slucaju prevencije pojave
pojedinih vrsta korozije, izvori [31,33,36,37] stavljaju na raspolaganje slede¢e generalne preporuke:

*Prevencija galvanske korozije: Vrsi se izbegavanjem kontakta dva metala koja bi mogla da
grade galvanski par. Isto se moze posti¢i isklju¢ivanjem mogucénosti njihovog kombinovanja, a ako
to nije moguce, onda se reSenje moze naci u postavljanju barijere izmedu istih (npr. nanoSenjem
zaStitnih prevlaka preko oba metala).

*Prevencija termogalvanske korozije: O prevenciji pojave ove vrste korozije je potrebno voditi
rauna jo$ prilikom projektovanja letelice i to izbegavanjem izraZenih toplotnih gradijenata kroz
biranje reSenja koja minimalizuju velike razlike u temperaturi.

*Prevencija tackaste korozije: Ova vrsta korozije generalno predstavlja veliku opasnost po
strukturu, pogotovo zbog toga $to se najcesce Siri u dubinu dok je na povrSini veoma lokalizovana
(mada je mogu¢ i suprotan slucaj) i ona je, u stvari, ¢esto prethodnica nekim drugim vrstama korozije
I pojavi zamora materijala. Prevencija pojave iste uvek prvenstveno lezi u izboru materijala koji
pokazuju otpornost na njeno dejstvo, a ako to nije moguce, potrebno je vrsiti nanoSenje zastite ili
kontrolisati sastav okruzenja (pH, temperaturu, prisustvo hlorida...).

*Prevencija korozije u zazorima: Ista se sastoji u primeni materijala koji su otporni na ovu vrstu
korozije, kao i u projektovanju spojeva koji onemogucavaju zarobljavanje fluida unutar dZzepova.
Zatim, ako je moguce, potrebno je kontrolisati sastav fluida, primenjivati inhibitore/previake odn.
Cuvati zastitni film samog materijala.

*Prevencija naponske korozije: 1zborom materijala koji imaju dobru otpornost na pojavu
naponske korozije odn. nizu osetljivost na uticaj okruzenja. Dalje mere bi mogle da se sprovode i
kroz primenu termickih obrada koje smanjuju vrednosti zaostalih povrSinskih napona. Takode je
preporucljivo i vodenje racuna o dobroj raspodeli napona u sklopovima i minimiziranju prisustva
koncentracije napona, kao i onemogucavanju prisustva zateznog napona koji je veéi od propisanog.

*Prevencija intergranularne korozije: Od svih ovde navedenih vrsta korozije, za sada se
intergranularni oblik smatra najslozenijim za tretiranje, obzirom da je uzrok pojave ove vrste korozije
u domenu metalurgije odn. greSaka unutar zrna, mada moze biti uzrokovan I npr. neodgovarajué¢im
procesom kaljenja. Sve u svemu, ovakav deo mora biti zamenjen. Stoga je dobra ideja (ako je takav
izbor optimalan u odnosu na sve druge Kriterijume) koristiti materijale koji nisu osetljivi na ovu vrstu
korozije.

*Prevencija bakterijske korozije: Sprovodenje iste se svodi na izbor materijala koji su otporni
na njeno dejstvo, zatim, na redovno cis¢enje i odrzavanje povrsina. Takode, obzirom da hemijski
sastav okruzenja moze imati negativan uticaj, teziti eliminaciji kontakta sa istim. Primena biocida se
takode moze sprovoditi kao mera.

*Prevencija zamorne korozije: Sprovodenjem svih onih mera koje su ovde ve¢ detaljno
pominjane, a koje bi dovele do eliminisanja/ublazavanja izvora korozivnog/zamornog ostecenja.

*Prevencija frikcione korozije: Eliminisanjem ili uklanjanjem uticaja vibracija, tj. svodenjem
na minimum relativnog pomeranja povrsina u kontaktu. Prihvatljivo resenje predstavlja i sprovodenje
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lubrikacije kontaktnih povr$ina, odn. svakog tretmana koji ¢e dovesti do povecanja koeficijenta trenja
(smanjenja habanja).

Inace, ako se korozija javi sama, ona prvenstveno predstavlja ekonomski teret i uglavnom ne
predstavlja rizik po sigurnost letelice. Ipak, i u takvim zaklju¢cima treba biti izuzetno oprezan jer je
Cesto neophodno da se procena vrsi i iskustveno i na individualnom nivou. lako je jasno da problem
pojave Kkorozije datira jo§ od vremena primene prvih metalnih materijala, intenzivna i
multidisciplinarna borba protiv nje ipak ne seze tako daleko, a kada su u pitanju Boeing-ove letelice,
ista je zastupana tek od modela Boeing 777 i novije verzije B737 (Next Generation) [33].

U okviru prethodnih poglavlja ove disertacije je ve¢ data podela po pitanju tipova zakrpa uz
definisanje njihovih osnovnih karakteristika. Obzirom da se ovo poglavlje bavi najsavremenijim
tehnologijama, ovde ¢e prvenstveno biti reci o najnovijim kompozitnim opcijama. Ve¢ je pomenuto
da je ovaj vid tehnologije jos uvek u povoju, usled postojanja odredenih problema koji jo$ uvek nisu
premosceni kao i1 zbog kratke istorije primene istih, §to smanjuje moguénost njihove rutinske
aplikacije. Kao jedan od centralnih problema se takode navodi i izuzetna sloZenost ¢itavog procesa
postavljanja kompozitnih zakrpa, zatim problem specijalnih uslova rada, kao i da je proces njihove
kontrole dugotrajan i jo§ uvek nedovoljno automatizovan. Ipak, u primeni istih je uocljiv veliki
potencijal, za ¢iju punu realizaciju je potrebno sam proces znacajno pojednostaviti, ubrzati i u vecoj
meri automatizovati. Obzirom na ve¢i broj mogucnosti koje uopsteno kompoziti teorijski mogu da
pruze, danas imamo situaciju da proizvodaci letelica (tj. delova strukture) sami razvijaju svoje
tehnologije u skladu sa potrebama sopstvenih (pojedina¢nih modela) letelica. Tako se npr. Boeing
orijentisao ka usavrSavanju tzv. quick cure patch-eva, obzirom da su oni, po re¢ima njihovih inzenjera
[141] kao primarnu opasnost po kompozitne strukture prepoznali u oStecenjima nastalim prilikom
opsluZivanja letelice i udara munje. Ove vrste privremenih zakrpa su videne kao brzo trenutno reSenje
dok letelica ne bude u mogucnosti da se nad njom uradi trajna reparacija. Po re¢ima Boeing-ovih
predstavnika [140], ove vrste zakrpa se nanose izuzetno brzo a spadaju u tzv. precured zakrpe
karbon/epoksi tipa. Takode, uz ovu tehnologiju je razvijana i portabl aparatura koja bi tehni¢arima
omogucila da na licu mesta procene nastalu Stetu. Za razliku od Boeing-a, Airbus [140] se opredelio
za razvijanje automatizovanije tehnologije koja preko 3D sistema prikuplja podatke o konfiguraciji
ostecenja povrsine (stetoskopskom kamerom), nakon ¢ega ultrazvu¢nom metodom odreduje stepen
degradacije i automatizovanim postupkom uklanja isto. Zakrpa se izraduje opet pomocéu 3D
tehnologije i spaja primenom film adheziva.

Ipak, obzirom na jos§ uvek prisutan prilican broj problema pri nanosenju kompozitnih zakrpa,
postoji jasna neophodnost za daljim razvitkom nekih potpuno novih tehnologija koje ¢e ublaziti sve
ove nezeljene karakteristike 1 odredeni broj istih je ve¢ u eksperimentalnoj fazi, stoga, neka od reSenja
[139] predlazu primenu npr. nanocevi (CNT) koje bi ostvarile elektri¢nu i toplotnu konduktivnost, §to
bi dalje omogucilo zagrevanje zakrpe iznutra i time brZu reakciju smole 1 ciljaniju i1 uniformisaniju
raspodelu povisene temperature (koja je neophodna u ovom procesu). Ova tehnologija bi mogla biti
iskoriS¢ena i u cilju praenja stanja zakrpe (u okviru tzv. health monitoring-a, koji ¢e kasnije biti
detaljnije razraden).

5.3.1. Slucaj reparacije barela Ethiopian Airlines-ovog B787

Slucaj reparacije Ethiopian Airlines-ovog B787 (izvestaj istrage AAIB-a [144]), na kom je
doslo do ostecenja gornjeg segmenta trupa usled pozara koji je izazvala litijumska baterija koja
pripada ELT-u (sistemu za lociranje u slu¢aju nesrece), zahteva priliénu paznju, obzirom da ovde
imamo primer postavljanja najvece kompozitne zakrpe (na primarnoj strukturi) ikad. Ono Sto
razlikuje ovaj, u odnosu na sve ostale slu¢ajeve reparacije kompozitnih struktura, je specifi¢na, vec
pomenuta, barel tehnologija, koju je Boeing upravo na tom modelu po prvi put i primenio i koja,
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pored neospornih prednosti koje se ogledaju u znacajnom poboljsanju odredenih strukturalnih
karakteristika, definitivno predstavlja izazov kada su oSte¢enja veceg obima u pitanju.

Takode, obzirom da se kompozitni materijali tek odnedavno primenjuju u izradi trupa, nije
postojalo uputstvo u okviru SRM-a kako reSavati ovakav (ili slican) problem. Ovde svakako treba
pomenuti 1 da problem oste¢enja kompozitnih struktura visokim temperaturama u dobroj meri jo$
uvek predstavlja neistrazenu teritoriju, obzirom da postoji znac¢ajan manjak metoda detekcije istog tj.
kvantifikovanja stepena oSte¢enja okolne regije (Sto se posebno odnosi na matricu kompozita) a
samim tim je i reparacija ovakvih delova nedovoljno eksplicitna, pa ¢ak i kada su u pitanju propisi
zakonodavnih tela [143]. Dakle, sloZenost 0vog problema se, izmedu ostalog, bazirala na tome da se
nije sa dovoljnom sigurno$cu moglo tvrditi kog je stepena ostecenje, zatim, nisu postojale smernice
u procesu reparacije (ni ponudene u priru¢nicima a ni iskustvene) a, samim tim se nije znalo ni kako
¢e se predlozeno reSenje na duzi rok ponasati u operativnim uslovima. Iako je dosta toga u vezi ovog
slucaja bilo obavijeno velom tajne, informacije su povremeno "curele" i vazduhoplovna javnost je
donekle imala uvida, bar idejno, u kom pravcu se krece ovaj proces. Jedan od predloga [145] je
svakako bio da se izvr$i zamena Citavog barela, medutim, obzirom na visoku sloZenost celokupnog
zahvata, reSenje je na kraju pronadeno u postavljanju flush zakrpe i to na nacin koji je podrazumevao
da se u fabrici proizvede identican barel sa koga ¢e se ise¢i ova zakrpa (duzine strane od oko 7,5m) i
koja ¢e biti postavljena na mesto uklonjenog oStecenog dela, uz izvodenje ¢itavog procesa reparacije
na licu mesta (S1.82.). Takode, obzirom na obim o$tecenja i pozar koji se §irio iznutra, potrebno je
bilo izvrsiti zamenu i oplate i pripadajucih stringera i okvira uz (kako se vidi na istoj slici) prethodno
demontiranje vertikalnog stabilizatora. Kako navodi izvor [141], proces povezivanja zakrpe za
ostatak strukture je tekao na slede¢i nacin: Nakon postavljanja zakrpe, zazor izmedu nje i ostatka
strukture je popunjen adhezivom, dok je zakrpa iznutra bila povezana splice plate-ovima Kkoji su
preklapali ovaj spoj "sa nekoliko in¢a" sa obe strane. Radi aktivacije smole, primenjena je metoda
vakumskog pakovanja i toplotnih pokrivaca, dok je spajanje okvira i stringera sprovedeno primenom
mehanickih veza. Naravno, kvalitet spoja je ispitan ultrazvu¢nom metodom, dok je tokom probnog
leta izvrSena procena generisanih napona pomocu senzora.

S1.82. Ethiopian Airlines B787-reparacija gornjeg dela barela [141, 142]

Svakako je taéno da je postavljanje ovakve zakrpe predstavljalo veliki proboj u primeni
kompozitnih zakrpa 1 uopste validacije Citave tehnologije izrade kompozitnih trupova, pogotovo u
ovako radikalnoj filozofiji koju zastupa danasnji Boeing. Ipak, zavrSetkom reparacije nije u
potpunosti zavrsen i ovaj validacioni proces, obzirom da je potrebno da prode jo§ dugo vremena da
bi se ovo reSenje i potvrdilo u uslovima dejstva realnih opterecenja.
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5.4. Metode detekcije oste¢enja: NDI (Non Destructive Inspection) i SHM (Structural Health
Monitoring)

Danas je u primeni veliki broj metoda razlicite slozenosti i nivoa kvaliteta kojima se moze vrsiti
detektovanje oSte¢enja elemenata strukture letelica, koje moze nastati kako za vreme procesa izrade,
tako i tokom eksploatacije. Inspekcioni intervali po kojima se ovi pregledi vr$e su razvijeni na osnovu
iskustava dobijenih za vreme rutinskih i teardown pregleda, kao i na osnovu rezultata dobijenih
primenom metoda numericke analize. Isti se sprovode striktno, odnosno, po iskazanoj sumniji (usled
delovanja nekih nepredvidenih okolnosti).

Pomenute metode pregleda se generalno mogu podeliti u nekoliko nivoa:

* Opsti vizuelni pregled: Sprovodi se pre, za vreme i posle leta;

« Detaljni vizuelni pregled: Sprovodi se po utvrdenom rasporedu;

» Specijalni detaljni pregled: Sprovodi se (primenom slozenijih NDI metoda) po utvrdenom
rasporedu.

Pomenuti pregledi se izvode primenom tehnika koje se danas sveobuhvatno nazivaju metode pregleda
bez razaranja, poznate jo§s i kao NDI metode (Non Destructive Inspection). Kada je u pitanju
obezbedenje sigurnosti funkcionisanja letelica, primena svih pomenutih postupaka ima nemerljiv
uticaj.

Izbor tehnike pregleda zavisi od prirode i obima ostecenja, i u tom smislu se podela oste¢enja
koja se detektuju NDI metodama moze izvrsiti na slede¢i nac¢in [80]:

* Povrsinske: Metoda magnetnih partikula, metoda penetrantne tecnosti i metoda vrtloznog traga;
* Sub-povrsinske: Metoda magnetnih partikula, metoda vrtloznog traga, ultrazvu¢na metoda i
termografska metoda;

* Unutrasnje: Ultrazvu¢na metoda, termografska metoda i radiografska metoda.

Najjednostavnija NDI metoda je metoda vizuelnog pregleda. Ona se moze vrsiti golim okom,
uveli¢avaju¢im staklom ili pomocu opticke aparature, a ista moZe biti sprovedena sa ili bez prisustva
dodatnog izvora svetlosti. Takode, podela se moZe izvrSiti 1 na osnovu toga da li je vrSen direktan ili
indirektan vizuelni pregled. Ovaj drugi se vrsi pomocu fleksibilnog boroskopa (koji se jo§ zove i
fiberskop) ili video boroskopa. Primena ove metode, u odnosu na sve druge NDI metode i dalje
ubedljivo dominira.

Metoda penetrantne tecnosti se koristi za detekciju povrSinskih oSte¢enja kod neporoznih
(metalnih) materijala. Ovom metodom je moguce otkriti degradacione procese kao §to su povrsinske
zamorne prsline 1 naponska korozija, kao 1 oSte¢enja nastala u procesu proizvodnje (kada se najvise 1
koristi). Kako samo ime kaZe, pregled se vr$i nanoSenjem te€nosti (koja moze biti fluorescentna ili
ne) koja prodire u oSteCenje i na taj nacin ono pod dejstvom UV zraka postaje vidljivo. Kvalitet
rezultata ove metode je u direktnoj vezi sa kvalitetom sprovodenja ¢itavog procesa. Npr. ako elemenat
nije adekvatno o¢i$¢en i pripremljen, zatim, ako primena ove metode nije dovoljno dugo trajala, kao
1 ako penetrant nije paZzljivo nanet odn. njegov viSak uklonjen, moZe do¢i do ocitavanja neta¢nih
rezultata. Ipak, u poredenju sa nekim drugim metodama, moze se re¢i da primena iste generalno ne
daje neke vece greske u interpretaciji rezultata.

Ultrazvucna metoda je bazirana na visokofrekventnim ultrazvu¢nim pulsevima koji se krec¢u
kroz uzorak da bi na njegovoj drugoj strani bili primljeni i adekvatno tumaceni. Oste¢enje pomocu
ove metode se detektuje tako Sto prisustvo istog unutar materijala menja signal na prijemniku. Postoji
nekoliko varijacija ove metode, s tim da svaka od njih zahteva prisustvo fluida (tako Sto se uzorak u
potpunosti zaranja u njega, ili se isti koristi samo kao kontakt veza izmedu aparature i uzorka). Ovom
metodom je moguce registrovati vrlo mala oStecenja u vrlo raznovrsnim tipovima materijala, a takode

korozije, zatim, za detektovanje prslina, delaminacije, naponske korozije i sveopsteg stanjivanja
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materijala [31]. Ista ima primenu u detektovanju oStecenja i kod metala i kod kompozita, a moze se
koristiti i u procesu proizvodnje i tokom odrzavanja. Zahteva visoko obucen kadar.

Metoda vrtlozne struje (eddy current) je bazirana na principima elektromagnetne indukcije.
Prednosti ove metode su osetljivost na sitna oSte¢enja, prenosivost aparature i minimalno vreme
pripreme, dok ograni¢enje predstavlja dubina penetracije, tako da ona moze biti koris¢ena samo za
detektovanje osSte¢enja na povrsini ili blizu povrsine [113]. Ovom metodom mogu biti pregledani
samo oni materijali koji predstavljaju provodnike (ne koristi se kod kompozita), a najvise se
primenjuje za procenu oSteCenja elemenata koji su izloZeni dejstvu korozije, odn. onih koji
funkcionisu u uslovima visokih temperatura. Takode, ova tehnika se ¢esto koristi i radi detektovanja
korozionih formacija koje se nalaze ispod organskih prevlaka (obzirom da nije potrebno uklanjanje
povrsinske zastite) kao 1 za ispitivanja oStecenja unutar otvora za zakivke. Mana ove metode je to Sto
ona nema moguc¢nost kvantifikovanja oste¢enja ve¢ samo moze da detektuje njegovu prisutnost.

Metoda magnetnih partikula se primenjuje za detektovanje prslina i defekata koji su nevidljivi
golim okom i moZze se primenjivati samo na feromagnetnim materijalima. Ovaj postupak takode ima
veliki broj podtipova, a moze se sprovoditi ili "na suvo" ili uz prisustvo fluida i to tako Sto se elemenat
koji se ispituje prvo namagnetise a zatim se na njega nanesu feromagnetne ¢estice. Ako unutar ili na
materijalu postoje diskontinuiteti, oni ¢e se odraziti na magnetnim linijama, koje se vizualizuju
upravo pomocu ovih partikula. Ova metoda se primenjuje radi detekcije prslina nastalih usled dejstva
naponske korozije na/blizu povrsina feromagnetnih legura, zatim, radi detektovanja inkluzija unutar
materijala, odn. razliCitih vrsta diskontinuiteta. Problem ove metode je apsolutno neophodna
umesnost u preciznom tumacenju dobijenog rezultata.

Radiografska metoda vrsi detekciju oSteCenja primenom X-zraka. Vrlo uocljiva prednost ove
metode, u odnosu na ostale, je moguénost detektovanja ostecenja unutar strukture, uz delimi¢no, ili
apsolutno bez razdvajanja segmenata sklopa, kao i bez uklanjanja povrSinskih prevlaka. Naravno,
primena ove metode zahteva strogo kontrolisane uslove. UceS¢e visokoobucenog kadra u njenoj
primeni je neophodno ne samo zbog pomenutog rizika usled uslova povisenog zracenja, nego i zbog
otezanog ispravnog tumacenje dobijenih rezultata. Ova metoda se primenjuje radi detekcije raznih
vrsta oSteCenja na/unutar materijala, ali nije narocCito efikasna kad je u pitanju detektovanje korozije
u pocetnim fazama, uglavnom zbog teskoca pri postizanju radiografske senzitivnosti koja je za to
neophodna, dok u slucaju znac¢ajnijeg prisustva korozije ova metoda moze biti uspesno primenjena,
ali pod uslovom da geometrijske karakteristike to dozvoljavaju [113]. Takode, i u slu¢aju primene
ove metode iskustvo osoblja koje vrsi ispitivanje je od velikog znacaja.

Termografske metode predstavljaju skup metoda koje se ne primenjuju u znac¢ajnijoj meri a kod
kojih se detekcija oSteCenja vrsi registrovanjem temperaturnih varijacija. Grupa ovih metoda je jos$
uvek u razvoju i pruza veliki potencijal kada su u pitanju brza ispitivanja velikih povrsina i detekcija
oSte¢enja kompozita. Npr. metoda infracrvene termografije se primenjuje tako $to se vrsi ispitivanje
povrSine nakon Sto je ona tretirana poviSenom temperaturom a nakon toga vradena na sobnu
temperaturu. Na ovaj nacin se moze npr. detektovati zarobljena vlaga unutar sendvi¢ panela. Ova
metoda moze da se primenjuje i kod metala i kod kompozita.

Pored navedenih, postoje joS 1 metoda akusticne emisije Ciju vecu zastupljenost sprecavaju
uslovi bu¢nog okruzenja, kao i grupe laserskih metoda, metoda mikrotalasa....

U slucaju detekcije oSteCenja u okviru struktura napravljenih od kompozitnih materijala,
najpopularnija metoda za brzu detekciju delaminacija unutar istih je tzv. tap test kod koga se
kuckanjem (specijalnim ¢eki¢em) u slucaju neispravne strukture dobija karakteristican "tup™ zvuk.
Naravno, ova metoda se moze primenjivati samo na relativno tankim kompozitnim elementima.

Glavna mana primene svih NDI metoda je njihova, moze se reci, empirijska priroda. Takode,
postoji Citava grupa faktora koji uticu na verovatnocu detekcije ostecenja. Pored preciznosti same
aparature, znacajan je i uticaj ljudskog faktora, kao i relativna nemogué¢nost da proizvedu ponovljive
indikacije u slucaju primene od strane razlicitih lica na identi¢na oSteCenja. Zatim, geometrija,

110



Doktorska disertacija Dbuki¢ L. Daniela

materijal i veli¢ina specimena, kao i lokacija i orijentacija ostecenja. Uticaj takode ima i okruzenje u
kom se metoda sprovodi.

Infracrvena termografija | | Metoda magneinih partikula Metoda penetranine tecnosti

S1.83. NDI metode [80]

Kada su u pitanju letelice koje su definisane kao stare, primena odredenih NDI metoda tj.
adekvatno tumacenje dobijenih rezultata, moZe biti problemati¢no usled pojava koje su tipicne za ovu
grupu, a prvenstveno ih ¢ine: Nedefinisani kriterijumi za pojavu MSD/MED-a (samim tim i otpis
strukture), neadekvatni inspekcioni standardi prilagodeni ovoj grupi letelica, izvesna nemogucnost
adekvatne procene pojave naponske korozije... Svakako, mnogi od ovih pregleda su u tom slucaju jos
i dodatno otezani npr. potrebom za ¢e$¢im pregledima, s tim da u tom slu¢aju imamo i povec¢anu cenu
odrzavanja (koja je u slucaju letelice stare 20-ak godina 50-60% viSa u poredenju sa potpuno novom
letelicom, ne uzimajuéi u obzir pogonsku grupu [114]). Takode, veliki problem u slucaju pojave
specificnih vrsta korozije je i manjak adekvatnih (prilagodenih) NDI metoda, tako da su u praksi
zabeleZeni slucajevi kada je ovim metodama npr. registrovana samo pojava zamornog oste¢enja na
mestima na kojim je ono bilo u obliku zamorne korozije [17]. 1z svega navedenog je jasno da stare
letelice moraju imati poseban tretman i metode prilagodene njima, Sto je upravo i pokusano kroz
uvodenje naprednijeg oblika, koji se naziva ND1 i ukljucuje u razmatranje i problem starenja struktura
(posebno aktivnosti koje se ticu detektovanja problema vezanih za Sirokorasprostranjena zamorna
oStecenja).

Ipak, sve dosad navedene metode, pored ve¢ definisanih ograni¢enja, imaju i tu manu Sto se
mogu sprovoditi samo nad dostupnim povr§inama, odn. mogu se sprovoditi samo periodi¢no. U tom
smislu, potreban je proboj koji bi omogucio konstantno nadgledanje kvaliteta rada Citavog sistema, |
neosporno je da bi isti izazvao ¢itavu lan¢anu reakciju unutar vazduhoplovne industrije. U tom smislu,
prva najava ovakvih inteligentnih sistema se desila sa pojavom tzv. BITE (buil-in test equipment)
sistema, koji predstavljaju dijagnosticku opremu elektronskih sistema i postoje u cilju
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pojednostavljenja 1 poboljSanja procesa odrzavanja. Ovaj sistem funkcioniSe tako Sto pojedinacni
BITE-ovi vr$e detekciju rada pojedinacnih sistema i, u sluc¢aju Airbus-ove arhitekture, deo su sistema
CFDS-a (Centralized Fault Display System). Na ovaj nacin se nadgleda rad istih, a zatim se preko
ekrana unutar kokpita (tzv. MCDU) vrsi i prikaz poruka eventualnih kvarova po nivou znac¢aja. Ovim
nije samo olaksan rad pilotima u slucaju nepredvidenih situacija, nego sluzi i personelu u okviru
odrzavanja i to tako S§to se podaci u realnom vremenu preko ACARS data-linkova prenose u MCC
(Maintenance Control Center) a isti mogu biti i naknadno dostupni bilo preko mini Stampaca koji je
instaliran u kokpitu bilo putem komunikacije sa BITE-ovima koje tehni¢ari mogu da ocitavaju na
zemlji. Takode, preko menija na MCDU-u, koji se izmedu ostalog koristi i za ocitavanje CFDS-a,
tehni¢arima je omogucen pristup i sistemu koji se zove AIDS (Aircraft Integrated Data System) preko
koga se mogu beleziti i pratiti svi parametri koji se nalaze na magistralama podataka (data buses).
Nazalost, trenutno je ovakva mogucnost rezervisana samo za zonu elektri¢nih sistema. Ipak, i u okviru
strukturalnih pitanja je ,,budu¢nost ve¢ poc¢ela“ i sli¢na ideja je danas uveliko u razvoju i za mehanicke
segmente letelica kroz tzv. SHM.

SHM (Structural Health Monitoring) predstavlja filozofiju, kako samo ime kaze, nadgledanja
stanja strukture primenom senzora, $to kao ideja postoji ve¢ dosta dugo. Ipak, za razliku od elektri¢nih
sistema, mehani¢ki se ne mogu tako jednostavno nadgledati obzirom da oni ne $alju 0/1 odgovor, vec¢
im je imanentna prili¢no Siroka ,,Siva zona“ ¢iji status jo§ uvek nije moguce adekvatno interpretirati,
Sto i jeste jedan od glavnih razloga zasto isti i dalje ne postoje inkorporirani unutar mehanickih
sistema letelica.

Sto se ti¢e samih osnova ¢itave ideje, one leze u pokusaju da se, sliéno ljudskom nervnom
sistemu, serija povezanih senzora montira na strukturu odn. ugradi unutar nje. Navedeni senzori bi
vr§ili oCitavanja oStecenja, opterecenja, deformacije, parametara leta, uslova okruzenja odn. bilo
kakvog abnormalnog ponasanja strukture. U tom smislu, SHM bi se smatrao vidom NDI-ja koji se
sprovodi permanentno i u realnom vremenu, $to ¢ini glavnu razliku izmedu njega 1 klasi¢nih NDI
metoda. Takode, SHM bi trebao da eliminise i jednu od glavnih mana klasi¢nih metoda pregleda, a
to je da rezultati iste u velikoj meri zavise od lica koje vrsi o€itavanje kao i od prevelikog udela
empirizma u ¢itavoj proceduri. Na polju odrzavanja bi ovakav pristup omogucio da se isto primenjuje
samo u sluéaju potrebe (tzv. CBM-Condition Based Maintenance) a ne korektivno-preventivno kako
je to danas praksa. Upravo zbog toga bi primena istog donela niz benefita, npr. kroz smanjenje mase
strukture, obzirom na neodredenosti u procesu eksploatacije koja moraju da se pokriju uvecanjem
tezine iste, dalje, kroz potencijalno redefinisanje projektnog procesa, obzirom da vise ne bi bilo
potrebe da se toliko vodi racuna o dostupnosti pojedinih segmenata strukture tokom procesa pregleda,
zatim, kroz drasti¢no smanjenje vremena koje letelica provede u downtime-u usled primene procesa
odrZavanja po potrebi, umesto po propisanom rasporedu kako je to danas na snazi, $to bi uticalo i na
znacajno smanjenje sveukupnih troskova.... Takode, veliku prednost SHM-a predstavlja i ¢injenica
da se ovakvi senzorski sistemi mogu nadgledati istovremeno. Posledi¢no, ovo sve bi omogucilo
produZenje radnog veka jedne letelice, gde bi granica pri kojoj bi se odredivao njen otpis, tada ipak
bila jasnija.

Na polju SHM-a, Airbus je napravio proboj primenom istog kroz sistem za detekciju udara repa
trupa o podlogu (tail strike indication system ATA31-28), koji je startovao sa modelom A340, dok je
fokus trenutnih istrazivanja na polju detekcije nivoa opterecenja u segmentu vertikalnog 1
horizontalnog stabilizatora, a prvi slede¢i korak predstavlja implementacija sistema za trenutno
konstatovanje oSte¢enja kompozitne strukture trupa za vreme redovnih operacija opsluzivanja letelice
(i u tom smislu su povrsine u neposrednoj okolini vrata ocenjene kao najugrozenije) [80]. Na SI.84.
je prikazana eksperimentalna mreza senzora na kompozithom CFRP panelu gde je u cilju detekcije
oSte¢enja primenjena metoda akusticno-ultrazvucne tehnologije. Ovom metodom se detektuju
delaminacije kompozita kao i odvajanje struktura spojenih adhezivom (debonding) i to tako Sto se
beleze promene u odlikama ultrazvuénih talasa pre i posle ostecenja.
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S1.84. Eksperimentalna primena SHM-a u okviru detekcije udarnog ostec¢enja na CFRP panelu kod
modela A350 XWB [80]

Na osnovu navedenog se moze zakljuciti da je primena SHM-a u okviru pracenja dejstvujucih
optereCenja pojedinih segmenata strukture kao i detektovanja udarnih oStecenja kompozita veé
moguca, dok se proboj na polju istrazivanja multifunkcionalnih pametnih materijala sa, pri
proizvodnji, ugradenim samodetektuju¢im sistemom, tek ocekuje.

5.5. Upravljanje konceptom starih (ageing) letelica i produzZenja radnog veka

Ne postoji jedinstven kriterijum na osnovu kog neku letelicu mozemo proglasiti starom. lako se
hronoloska starost, broj ciklusa i broj sati leta danas uglavnhom smatraju najmerodavnijim
parametrima, starost jedne letelice je tesko precizno utvrditi iz razloga Sto ona zavisi od veéeg broja
faktora koji se Cesto nalaze u medusobno vrlo slozenoj korelaciji a uz to i sami po sebi predstavljaju
fenomene koji jo§ uvek nisu u dovoljnoj meri razjasnjeni. Takode, potrebno je naglasiti da
pojedina¢ne komponente letelice mogu stariti veoma razli¢itim brzinama, zatim, da postoji razlika
izmedu pojmova star i zastareo, kao i da se pojam starosti letelica moze razmatrati iz ekonomskog ili
iz tehnickog ugla.

Ipak, tehnicka definicija bi se mogla postaviti na slede¢i nacin: Sve dok je letelica u potpunoj
operativnoj upotrebi, a njeno odrzavanje se vrsi prema planu koji je propisan jo$ pri izradi iste, ona
se smatra novom, odn. suprotno tome, letelica se moZze svrstati u grupu starih kada oSte¢enja na njoj
dostignu takav nivo da je potrebno izmeniti njen pocetni plan odrzavanja odn. izloziti izvesnim
ograni¢enjima njenu operativnu upotrebu.

S druge strane, iako se problem starenja ovde razmatra iskljucivo iz tehni¢kog ugla, potrebno
je svakako napomenuti da je kompletnu sliku moguce dobiti tek kada se ona razmatra i kroz
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ekonomske kriterijume, jer primena metoda produZenja zivotnog veka ima smisla isklju¢ivo u slucaju
kada je ono jos uvek ekonomski isplativo.

U cilju prezentovanja premisa starih letelica (iako vojne letelice nisu predmet ove disertacije),
ovde ¢e biti naveden jedan vrlo upecatljiv primer. Naime, ve¢ pominjani KC-135, je u okviru USAF
planiran da bude u operativnoj upotrebi sve do 2040. godine, do kad se ocekuje da ¢e njegovo
odrzavanje biti ekonomski isplativo. Dakle, pomenuta letelica bi trebalo da bude u upotrebi
neverovatnih 80 godina! [17].

Sto se ti¢e nastanka ¢itavog ovog koncepta starih letelica, jo§ je Slucaj Comet skrenuo paznju
na opasnost od pojave zamora materijala, dok se Slucaj Aloha moze oznaciti kao okida¢ u pokretanju
Citavog niza aktivnosti koje su stavile u prvi plan dotad neprepoznatu pojavu - Sirokorasprostranjena
zamorna ostec¢enja (WFD), koja stoga nisu ni bila pokrivena postoje¢im regulativama.

Nakon definisanja pomenutog oblika zamornog oste¢enja (WFD-a), jedan od prvih preduzetih
koraka je podrazumevao izdvajanje potpuno zasebne grupe, tzv. starih letelica (Aging Aircraft) i u
skladu sa tim je usledila i implementacija raznih programa brige o istim (detaljnije [18]), obzirom da
je ova grupa letelica i najsklonija razvijanju WFD-a. Dakle, ¢itavu ovu pri¢u pokre¢e FAA juna 1988.
godine sponzorisanjem konferencije o starim letelicama koja je okupila struénjake iz ove oblasti radi
iniciranja dodatnog unapredenja sigurnosti istih, $to je i dovelo do formiranja grupe Airworthiness
Assurance Task Force (AATF), (kasnije preimenovane u AAWG), da bi nakon toga nastale jos dve:
Industry Committee on WFD (koja je proucavala fenomen Sirokorasprostranjenih zamornih
ostecenja), i Structural Audit Evaluation Task Group (SAETG) ¢iji je cilj bio proucavanje nastanka
ovog problema. FAA je organizovala veliki broj konferencija o problemima degradacionih procesa i
strukturalnog integriteta letelica, koji su bili podrzani od strane NASA-e. Georgia Institute of
Technology je bio sponzorisan radi prou¢avanja mehanizama i prora¢una u okviru problema vezanih
za fenomen §irokorasprostranjenih zamornih oste¢enja, dok je lowa State University trebao da razvije
tehnike ispitivanja bez razaranja. Takode, promena regulativa je donela i zahteve za obaveznim
vrsenjem sveobuhvatnih (full scale) testiranja letelica. Obzirom da su upravo SAD imale
najupecatljivija iskustva sa starim letelicama, ne ¢udi ¢injenica §to su upravo one bile glavni inicijator
svih aktivnosti vezanih za ovu grupu.

Rezultat celokupnog ovog napora je predstavljen kroz Aging Airplane Program (AAP) [118]
koji u slucaju starih letelica definiSe slede¢ih pet gorucih tacaka:

« Razvijanje programa obaveznih modifikacija kod starih letelica (The Mandatory Modification
Program);

« Razvijanje inspekcionih programa i preventivnih planova u cilju borbe protiv pojave korozije (The
Corrosion Prevention and Control Program - CPCP);

* Uvodenje koncepta TO u okviru odrzavanja zamornokriti¢nih struktura (s tim da se unutar istog
moraju sprovoditi i sve buduce reparacije, alteracije i modifikacije) (The Aging Airplane Safety Rule
- AASR);

» Konstantno analiziranje i apdejtovanje dodatnih strukturalnih inspekcionih programa koji se
primenjuju u cilju detektovanja i prevencije pojave zamornog loma (The Supplemental Structural
Inspection Program- SSIP);

* Procena zadovoljavanja TO kriterijuma ve¢ postojecih reparacija (Repair Assesment Program).

(Navedenoj listi je naknadno dodata i tacka koja se odnosila na prevenciju Sirokorasprostranjenih
zamornih oStecenja).

Izazov u okviru programa odrzavanja plovidbenosti starih letelica se nije sastojao samo u
degradacionim procesima kojima su iste bile izlozene, nego i u okviru jasnog razdora koji postoji
izmedu danasnjih standarda i ranije propisanih, na osnovu kojih su takve letelice svojevremeno
odrzavane a kao takve i dobijale "zeleno svetlo" za operativnu upotrebu (tzv. Type Certificate). U
cilju premoSc¢avanja ovog jaza, zvanicne institucije su kroz dokument koji je prvobitno bio poznat
pod nazivom The Aging Aircraft Safety Act, a koji je kasnije FAA prihvatila kao tzv. Aging Airplane
Safety Rule (AASR), uvele obavezu da sve PMA (popravke/modifikacije/alteracije) koje se ticu tzv.

114



Doktorska disertacija buki¢ L. Daniela

zamornokriticnih struktura, kao 1 Citav proces odrzavanja istih, bude izvoden iskljuc¢ivo u okviru
koncepta tolerancije oStecenja (TO) [189], tj. da se ponovo razmotre dotadasnji programi
strukturalnog odrzavanja kao i na¢ini na koji su do tad PMA bile odobravane. Sto se ti¢e retroaktivnog
plana, potrebno je bilo izvrsiti ponovnu analizu PMA tada aktivnih letelica i izraditi dokumentaciju
onih za koje je potrebno istu sprovesti u okviru koncepta TO. Ovo pravilo se prvobitno odnosilo samo
na letelice unutar SAD, i prihvatanje istih od strane evropske (EASA) i kanadske (TC) agencije se
ticalo njihovih internih odluka.

U cilju pomenutog usaglaSavanja, Boeing je izvan standardnog priru¢nika za odrzavanje (SRM-
a) pripremio i priru¢nik za odrzavanje starih letelica i to za svaki model pojedinacno, tezeci da
procedure za sve modele budu medusobno $to sli¢nije odn. univerzalnije [188]. Kako Boeing tvrdi
[189], bez obzira $to se navedena pravila nisu u prvi mah odnosila na letelice izvan nadleznosti
americke FAA, mnoge kompanije izvan SAD su se dobrovoljno odlucile na ovakav korak. Zahtevima
ovog dokumenta su na teritoriji SAD izloZeni slede¢i tipovi letelica: Boeing B707, B727, B737, B747,
Douglas DCS, DC9, DC10, Lockheed L1011, Bae BAC, Fokker F28 i Airbus A300 [15]. Ovde treba
napomenuti da, iako je FAA bila glavni pokreta¢ u cilju definisanja posebnog tretmana za stare
letelice, iste je implementiralo i evropsko vazduhoplovno zakonodavno telo EASA. Ipak, izvesna
razlika je morala da se napravi (iako su evropski partneri bili ukljuceni u rad AAWG), stoga je radi
obuhvatanja evropskih modela letelica, osnovan pandan ovoj organizaciji sa nazivom EAAWG [89].

Kako je ve¢ puno puta ponovljeno, najvecu pretnju po integritet starih letelica predstavlja vec
pomenuta uznapredovala forma zamornog ostec¢enja, tzv. WFD, koji se definiSe kao istovremena
prisutnost viSestrukih oSte¢enja ¢ija je gustina i veliCina takva da struktura vise ne ispunjava potrebne
kriterijume nosivosti. Takode, treba dodati i da eksperimentalni podaci pokazuju [17] da prsline koje
su izvor WFD-a, mogu da produ sasvim neprimeéene 0d strane metoda za detekciju oSteCenja
strukture (NDI), §to je posebno opasno, obzirom da je vremenski interval od njihovog pojavljivanja
do prelaska u WFD prili¢éno kratak. Upravo iz tog razloga odredivanje trenutka koji definiSe
neprihvatljivo visoka verovatnoca nastanka WFD-a definitivno treba da predstavlja centralno pitanje
vremesnih letelica. Od 2010. godine se ova granica definiSe kao ve¢ pomenuti LOV (Limits of
Validity) a definicija i nacin odredivanja istog je ve¢ dat u okviru ovog rada. U svakom sluc¢aju, nakon
dostizanja ove vrednosti, letelica viSe ne moze biti u operativnoj upotrebi, obzirom da je u tom
trenutku rizik pojave WFD-a kod iste neprihvatljivo visok. Stoga je donet zakon, u okviru kog
obavezu imaju i proizvodaci letelice i njihovi vlasnici, i to na sledeé¢i nacin [88]:
Proizvodaci:
* Odredivanje LOV-a za svaki model ponaosob, kao i publikovanje istog;
» Obezbedivanje tzv. Service Bulletins u cilju sprecavanja pojave WFD-a pre isteka LOV-a, kao i
publikovanje istog u skladu sa rasporedom propisanim od strane vazduhoplovnih zakonodavnih
tela.
Korisnici:
* Inkorporiranje propisanih akcija unutar programa odrZavanja;
* Prihvatanje definisanih vrednosti LOV-a od strane proizvodaca (ako isti nije obezbeden, onda
onog koji je propisan od strane vazduhoplovnih zakonodavnih tela) u skladu sa propisanim
rasporedom;
* Obezbedivanje plana povlacenja letelice iz upotrebe nakon dostizanja LOV-a.

Boeing —ove letelice su u cilju sprovodenja ovih direktiva podeljene u tri grupe:
* 727; 737-100(-200,-300,-400,-500); 747-100(-200,-300); DC-8; DC-9; MD-80; DC-10.
* Next Generation 737; 747-400 (-400 Domestic, kargo varijante); 757; 767; 777-200(-300); MD-
10; MD-11; MD-90; 717.
* 777-200LR (-300ER/F); 747-8; 787.

Za svaku navedenu grupu je definisan datum koji obavezuje i proizvodaca i korisnika do kad
navedene obaveze moraju biti izvriene. Sto se ve¢ pomenutih Service Bulletins-a ti¢e, isti moraju da
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imaju identifikovane zone koje su sklone pojavi WFD-a, kao i one kod kojih je pojava istih moguca
pre dosezanja LOV-a odn. na koji na¢in se WFD u tom slu¢aju mora preduprediti.

EASA je, kako je to ve¢ pomenuto, izvrSila uskladivanje sa gore navedenim propisima [89].

Dakle, u okviru celokupne filozofije odrzavanja mora postojati razlika izmedu onog koje se
sprovodi nad letelicama koje su definisane kao stare u odnosu na one koje to nisu. Proces odrzavanja
starih letelica, koji se najvise unutar americkog vojnog vazduhoplovstva, naziva sustainment, je
znacajno sveobuhvatniji, obzirom da podrazumeva i izvodenje niza dodatnih analiza i testova koji
omogucavaju da se proces odrzavanja dodatno uskladuje po nacinu, obimu i intervalu, za razliku od
redovnog odrzavanja, koje u najve¢oj meri predstavlja sprovodenje ve¢ definisanog procesa.

U okviru ovakve vrste procene danas ne postoji jedinstven algoritam prihvacen od strane svih
proizvodaca letelica, ve¢ svako od njih koristi sopstvenu filozofiju [27] obezbedenja strukturalnog
integriteta kroz kombinovanje output-a citavih serija aktivnosti koje ukljucuju: definisanje kriti¢nih
zona koje su sklone pojavi MSD/MED, kori$¢enje rezultata tear down testova, izmene pocetnih
programa odrzavanja, uvodenje dodatnih testova i modifikacija i koris¢enje rezultata numerickih
procena.

Dakle, obzirom na veliki broj nepoznanica, kao i1 na neizbezno stohasticku prirodu ponasanja
struktura koje su definisane kao stare, svi proizvodaci letelica danas koriste odredene vrste
probabilistickih pristupa kako bi kreirali kona¢nu raspodelu otkaza ovakvih struktura, koristec¢i kao
ulaz razli¢ita scenarija pojave viSestrukih prslina. Primenom upravo ovakvih alata, poc¢etno definisan
radni vek moze biti promenjen, naknadnim redefinisanjem njegovog LOV-a. Kao primer ovakve
promene, mozemo navesti program koji je sproveo Airbus nad svojom serijom A300/310 kroz
naknadno definisanje LOV1 i LOV2 [209]. Naravno, ova filozofija se moze odnositi samo na TO
strukture.
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6. TEORIJA ANALITICKOG PRISTUPA U PROCENI F&DT
PARAMETARA

Metode kojima se danas u vazduhoplovnoj praksi vrsi procena zamornog veka neke strukture
obi¢no delimo u dve osnovne grupe: Na one koje u procenu ne ukljucuju prisustvo bilo kakve
zamorne prsline (S-N i £&-N metod), i one koje razmatraju ne samo njeno inicijalno prisustvo, nego i
sam proces Sirenja (Metod mehanike loma). Primena pomenutog S-N metoda, u odnosu na £-N, unutar
problematike koja je zastupljena u okviru ove disertacije, je znatno tipi¢nija, obzirom da je njena
primena karakteristi¢na za analizu slu¢ajeva visokocikli¢nog zamora koji ne podrazumevaju pojavu
bitnije plasti¢ne deformacije, obzirom da je u tom slucaju intenzitet dejstvujuceg optereéenja znatno
nizi od vrednosti zatezne ¢vrsto¢e materijala analiziranih struktura.

RAST PRSLINE
FOEMIEANJE PRSLINE
a
E | [
E- I I Zona rasta
= ! | duge prsline
s I Zona rasta |
= X
I male prsline |
Formiranje prsline I
D

{(Mikro strukturalna oblast) I /_/ |

\ el c !

AN EEENEEEEEERSR I B I

_J
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SI.85. Faze sirenja prsline posmatrane iz ugla metoda procene zamornog veka [211]

S-N metod:

« Zamorni vek: Procena zamornih karakteristika strukture u fazi formiranja prsline;

* Nacin procene zamornog veka: Primenom S-N Krivih, ¢ija je uloga u proceni zamornih
karakteristika strukture predstavljena na SI.86;

* Primena: Procena zamornog veka unutar Safe Life koncepta, dok je kod TO-a on jedno od
sredstava za procenu zamornog veka netaknute strukture, sto podrazumeva njen prvi interval
odrzavanja. Dodatno razjasnjenje ove tvrdnje je dato u pasusu ispod.

Metod mehanike loma:

» Zamorni vek: Faza §irenja zamorne prsline (od inicijalne prsline do njene kriti¢ne duzine);
* Nacin procene zamornog veka: Odredivanjem parametara mehanike loma;

* Primena: Tolerancija ostecenja.

Pomenuti koncepti ¢e jo$ biti razradivani, a ovde ¢e samo biti navedena vazna manjkavost
pomenutih metoda koja se odnosi na, kako je to vidljivo na SI.85., zonu malih (kratkih) prslina.
Naime, iste umeju da stvaraju prilicne probleme u ranoj fazi Sirenja prsline netaknutih TO struktura,
stoga se u tom slucaju obi¢no ne primenjuje Koncept mehanike loma, ve¢ je pristup, (pored
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pomenutog preliminarnog S-N prorac¢una), obi¢no nekog kombinovanog tipa (QF-Kvantitativna
Fraktografija i empirijski testovi).

6.1. Faza formiranja prsline: S-N Metod

S-N kriva ili Velerova kriva predstavlja dijagram zavisnosti amplitude dejstvuju¢eg napona i
broja zamornih ciklusa koji u tom slu¢aju dovode do otkaza. Ova vrsta zavisnosti se odreduje iz serije
testova gde se epruveta izlaze delovanju cikli¢nog spektra opterecenja konstantne amplitude sve do
loma specimena. Naravno, rezultati ovakvih testova u velikoj meri zavise od faktora kao $to su
karakteristike dejstvujuceg spektra, odlike specimena, uticaj okruzenja...

EKarakteristile Karakteristike strukiure: OkruZenje Istorija optereéenja
Materijala: Eoncentracija napona ;
5-N kriva Zaostali naponi
Povrfinslka obrada Metod konverzije
..... realnog spektra
u zamorni
npr. rainflow
L
> 5-N kriva strukture -

1 v
Muodel kumulativnog oStecenja | | Zamorni spektar
npr. Palmgren-Majner b '

L

Zamorni vel |

S1.86. Algoritam procene zamornog veka na osnovu S-N metode [izvor dela skice:177; slika
prilagodena]

Da bi se ovakve krive primenjivale u procesu definisanja zamornog veka strukture, potrebno je
koristiti niz input-a, §to se moze videti na algoritmu na SI.86. Dakle, u cilju ovakve procene, potrebno
je definisati 1 uticaj karakteristika specimena (kao $to su njegova geometrija, procesi izrade/obrade,
zaostali naponi...), zatim uticaj okruZenja i, §to je vrlo vazno, istorije opterecenja. Naime, spektri
opterecenja koji dejstvuju na realne strukture su najcesce varijabilnog tipa, stoga unutar ovog
algoritma moramo uvesti i metod kojim ¢emo isti prevesti U prilagodeniji oblik (zamorni spektar),
Sto se najcesce Cini primenom rainflow metoda. Nakon toga, koriste¢i pomenutu S-N krivu, za svaki
nivo (amplitudu) opterec¢enja datog spektra, odredicemo stepen zamornog oStec¢enja koriste¢i neki od
modela kumulativnog ostecenja (najcesce Palmgren-Majnerovo pravilo).

Naravno, pomenuta procedura predstavlja jedan krajnje simplifikovani model, obzirom da
nema potrebe da se u ovaj koncept nesto detaljnije ulazi, a isti ¢e biti prakticno primenjen u cilju
procene zamornog ponasanja realnih vazduhoplovnih struktura unutar kasnijih poglavlja ove
disertacije.
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6.2. Faza Sirenja prsline: Metod mehanike loma
6.2.1. Mehanika loma metalnih struktura

Mehanika loma je nauka koja se bavi prou¢avanjem kapaciteta nosivosti struktura u uslovima
prisustva prsline/oste¢enja, kombinovanim pristupom analiticko-empirijskog tipa. U zoni analize
ponasanja pomenutih struktura, koncept parametra cvrstoce materijala, Se ovde zamenjuje
konceptima parametara loma, s tim da sam izbor adekvatnog parametra zavisi od toga da li je analiza
izvrSena u okviru mehanike linearno-elasticnog loma (MLEL) ili mehanike elasticno-plasticnog loma
(MLPL). (Takode, postoji i tre¢a grupa, tzv. Large Scale Yielding, koja razmatra plasti¢éne deformacije
koje se protezu dalje od zone koja okruzuje vrh prsline, ali ona nece biti tema ovog rada.)

Mehanika linearno-elasticnog Mehanika elasticno-plasticnog
loma loma
& &

] L) L] & T &

o a
ﬂhsu.gna deﬁ:ll"lﬂail_]a je e Plastiéna deformacija obulwata
kalizovana na vrhu prs £itavu zonu oko vrha prsline
Fakior intenziteta napona K J Integral
ili ili
Brzina oslohadanja CTOD
energije &

S1.87. Podela mehanike loma, njihovih zona dejstava i parametara

Inace, tipi¢ni parametri loma se baziraju na jednom od ova dva pristupa: opisu naponsko-
deformacionog polja u okolini vrha prsline (Sto je vidljivo na SI.88.) ili kroz energetski kriterijum, a
njihovi najtipi¢niji predstavnici su navedeni na SI.87., na kojoj je data i (ve¢ pomenuta) osnovna
podela unutar mehanike loma.

6.2.1.1. Mehanika linearno-elasti¢nog loma (MLEL)

Mehanika linearno-elastiénog loma, kako joj i samo ime kaze, se bavi procenom kapaciteta
nosivosti ostec¢enih struktura, ali samo u linearno-elasticnom domenu, tacnije rec¢eno, onih struktura
na ¢ijem vrhu prsline se nalazi naponsko-deformaciono polje ¢iji opis se moze izvrSiti unutar
linearno-elasti¢nih zakonitosti izmedu napona i njemu pripadajuc¢ih deformacija. Naravno, ovakvu
vrstu definicije treba shvatiti kao vid aproksimacije, obzirom da je u okolini prsline po pravilu izvesna
1 mala deformacija plasti¢nog tipa. Ipak, u slucajevima kada je njena veli¢ina znacajno manja od
veli¢ine prsline (tzv. small scale yielding), jos uvek se mogu primenjivati zakonitosti u okviru MLEL-
a.
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U proracunima unutar mehanike loma pravimo jasnu razliku po pitanju relativnog medusobnog
kretanja povrSina prsline pri dejstvu nekog vida opterecenja, i U tom smislu razlikujemo tri rezima :
* Rezim I Tenzioni, normalno na ravan vrha prsline;

* Rezim I Smicuci, normalno na ravan vrha prsline;
* Rezim III Smicudi, paralelno ravni vrha prsline.

Obzirom da Rezim I predstavlja najtipi¢niju pojavu, ovo poglavlje se bavi iskljuc¢ivo analizom
ovako nastalih prslina. Naravno, rezultati dobijeni u okviru jednog rezima nisu primenljivi u okviru
bilo kog drugog.

Rezim1 Rezim I Rezim 1T

S1.88. a) Osnovni rezimi odvajanja materijala;
b) Naponsko-deformaciono 2D polje u okolini vrha prsline za Rezim I [42]

6.2.1.1.1. MLEL parametri loma: Faktor intenziteta napona K

Faktor intenziteta napona K je osnovni faktor na kome je bazirana mehanika linearno-
elasti¢nog loma. Isti se primenjuje u cilju definisanja naponskog stanja u okolini vrha prsline koje je
prouzrokovano dejstvom udaljenog opterecenja ili zaostalih napona. U pitanju je Cisto teorijski
konstrukt ¢ija je primena veoma znacajna iz razloga Sto vrednosti duzine prsline 1 preostale nosivosti
najbolje mogu biti povezane upravo preko ovog faktora.

Faktor K je u funkciji od vrste i intenziteta primenjenog napona, zatim duzine prsline i
geometrijskih karakteristika strukture/prsline. Kada je K isto za razlicite prsline (iako primenjen
nivo napona i geometrija mogu biti razliciti), naponsko polje u okolini vrha prsline ée biti identicno
[41, 46].

Za slucaj rezima I, vrednost faktora intenziteta napona je data kao:

K=0 a7 (6.2.1.1.1.1)

gde je:
O - vrednost napona koji deluje na strukturu;
a - duzina prsline;
« - bezdimenzioni geometrijski faktor (koji uzima u obzir i geometriju strukture i geometriju
prsline).

Za slucaj ravne ploce, jedinicne debljine, sa centralnom prslinom duzine 2a, jednacina
(6.2.1.1.1.1) dobija pojednostavljeni oblik, (obzirom da je « =1) i ovu jednakost zovemo Griffith-
ovom relacijom. U slucaju kada ovu jednakost primenimo na dvodimenzionalni opis naponskog polja
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u neposrednoj blizini vrha prsline (koji je vizuelno predstavljen na SI1.88.), dobijamo formulaciju
sledeceg oblika:

K 0(1_ gin® sin3?
GX_MCOSE —smEsm? (6.2.1.1.1.2)

K 9( .0 . 39]
o, =——C0S—| 1+SIn—SIin—
2 2 2

Yo

T —Lsing(cosgcos%J
Yoo 2 2 2

K se moze odrediti na veliki broj nacina. Kada je struktura izloZena dejstvu vise od jedne vrste
optereéenja, kao najjednostavniji metodi se mogu Koristiti: princip linearne superpozicije, metod
spajanja (the compounding method), Green-ova funkcija, Weight funkcija, a u upotrebi su i ve¢ gotove
tablice. Takode, pored pomenutih analiti¢kih pristupa, danas je na raspolaganju i numericki pristup u
slu¢ajevima kada su i geometrije i dejstvujuci naponi izuzetno slozeni, $to danas predstavlja sigurno
najuobicajeniji nacin reSavanja konkretnih slu¢ajeva iz prakse, Sto ¢e biti i direktno primenjeno unutar
poglavlja koje se bavi primenom numeric¢kih metoda u proceni ponasanja realnih struktura.

u
T )
o o

o o
K, = o K, = oafm X, =oajm
{m?J 112+ d(2.91d — 0,64
o= _|sec — 0=
1-1.934
ol t e [ 1 ta ¢
P P
K NG
reertoan
P
K, = [—]aq@ K = Jﬁrﬁ
bw
o= 112 + 13,434 - 189) po 223+d516d 588 | _ 1,124+ 401,34 — 0,88
1- 0554 - 1-1.07d - 1- 0,924
[
gdeje: o =_ £ - debljina
W

S1.89. Analiticke vrednosti faktora intenziteta napona i geometrijskog faktora [49]
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Vrednost faktora intenziteta napona u trenutku loma se naziva lomna zilavost. Ona se moze
oznaditi kao K. ili K, obzirom na zavisnost koju ova veli¢ina pokazuje u odnosu na debljinu

strukture. Stoga, ako je debljina komponente znacajno veca u odnosu na zonu plasti¢nosti oko vrha
prsline, plasticna kontrakcija u pravcu debljine ¢e biti sprecena okruzuju¢im (dominirajué¢im)
elasticnim materijalom, a usled tenzionih napona koji su postavljeni u pravcu debljine plasti¢ne zone,
0vo naponsko stanje smatramo triaksijalnim. Ova situacija se naziva ravansko stanje deformacije a

lomna Zilavost K. U slucaju kad je zona plasti¢nosti velika u poredenju sa debljinom elementa,

imamo sluc¢aj zanemarljive vrednosti napona normalnog na ravan i stoga triaksijalnost moze biti
zanemarena, odn. naponsko stanje smatramo biaksijalnim, dok veli¢inu zone plasticnosti Smatramo
konstantom (obzirom na malu debljinu). Ovaj slu¢aj se zove ravansko stanje napona a lomna zilavost

se tada oznacava kao K.

Prsline ili defekti unutar struktura ¢e se Siriti pod dejstvom optereéenja u slué¢aju kad je vrednost
faktora intenziteta napona iznad vrednosti granicnog faktora intenziteta napona K, za odredeni
materijal. Ako se vrednost K moze drzati ispod vrednosti K;j, onda se beskona¢an zamorni vek moze
dobiti uprkos prisustvu prsline ili defekta unutar strukture. Prakti¢no, iako to bi znacilo opterecivanje
vrlo niskim nivoom optereéenja ¢ak i za vrlo male mikro-prsline, vrednost K, ima znacaja pri izradi
nisko opterecenih struktura koje su izloZzene dejstvu izuzetno velikog broja ciklusa opterecenja.

A v
x T

]

lomna Zilavost
&
I
A
]

ravansko stanje 5
ol av

ki

debljina, B

S1.90. Zavisnost lomne Zilavosti i debljine elementa. Kriticna duzina prsline i kriticna vrednost
napona.

6.2.1.1.2. MLEL parametri loma: Brzina oslobadanja energije G

U okviru MLEL-a, pored ve¢ navedenog pristupa koris¢enjem faktora intenziteta napona K, u
istu svrhu se moze primeniti i pojam brzine oslobadanja energije G. U principu, re¢ je o dva slicna
koncepta koja su u stvari i direktno povezana, s tim da je brzina oslobadanja energije G pojam cije
je definisanje prethodilo uspostavljanju pojma faktora intenziteta napona K. U pitanju je tzv.
energetski kriterijum koji kaze da usled Sirenja prsline za neki inkrement da (koje je izazvano
dejstvom neke sile P ) dolazi do oslobadanja elasti¢ne energije oU odn. daje sledecu vezu:
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G—[@} —{@} 6.2.1.1.2.1
=% =1, (6.2.1.1.2. )

dok se ve¢ pomenuta veza faktora intenziteta napona K, i brzine oslobadanja energije G, izrazava na
slede¢i nacin:

2

G= EI (za slucaj ravanskog stanja napona) (6.2.1.1.2.2)

1-v2)K,?

G= (slu¢aj ravanskog stanja deformacije) (6.2.1.1.2.3)

gde je:

E - Young-ov modul elasti¢nosti;

Vv - Poisson-ov koeficijent;

K, - faktor intenziteta napona za ReZim 1.

6.2.1.1.3. Odredivanje vrednosti zaostale ¢vrstoce

Koncept tolerancije ostecenja je baziran na premisi da struktura u prisustvu odredenog stepena
oSte¢enja ima mogucénost da isto toleriSe, a ovaj njen kapacitet je kvantifikovan kroz pojam zaostale
¢vrstoce. Vrednost ove promenljive je u funkciji od duzine prsline, optereéenja strukture, geometrije
prsline/strukture, nivoa inspektabilnosti (!) 1 lomne Zilavosti materijala. Dakle, kod jedinstvenih
putanja opterecenja, kriterijum u odredivanju zaostale ¢vrsto¢e nam postaje lomna Zilavost:

K = 0.0y, (6.2.1.1.3.1)
gde je:
0. - kriti¢na vrednost napona unutar komponente;
dc - kriticna duZina prsline;
a - bezdimenzioni geometrijski faktor (koji uzima u obzir i geometriju komponente i geometriju
prsline).

Naravno, obzirom da je zaostala ¢vrstoca jedan od izuzetno vaznih kriterijuma unutar TO
koncepta, ovde nije zgoreg i dati jedan primer iz prakse koji se upravo odnosi na deo strukture koja
jeste primarno u fokusu ove disertacije, kako bi se apostorfirala svrsishodnost primene TO filozofije.
Dakle, postupci za odredivanje zaostale ¢vrstoce, a samim tim 1 njene dobijene vrednosti, se razlikuju
u slucaju struktura koje imaju jedinstvenu putanju opterecenja u odnosu na one kod kojih je ona
viSestruka (built-up strukture).

Naime, u slucaju visestrukih putanja u obzir moramo uzimati ne samo vrednosti zaostale
¢vrstoce pojedinih segmenata strukture, nego 1 ostvariti razumevanje kapaciteta celokupne strukture!
Takode, obzirom da struktura kojoj je dozvoljeno delimi¢no oStecenje, mora imati sposobnost
zadrZavanja neophodnih kapaciteta nosivosti do sledeceg intervala pregleda, jasno je da su vrednost
zaostale ¢vrstoce takve strukture i duzina inspekcionog intervala u direktnoj zavisnosti.
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S1.91. Kriva zaostale ¢vrstoce za slucaj oplate sa i bez ojacanja stringerom [4]

Kao ilustracija ove razlike u proceni, ovde ¢e biti dat primer ovakve dve strukture na SI.91..
Kao $to se na istoj vidi, dijagram zaostale ¢vrsto¢e za slucaj Ciste oplate i oplate sa ojacanjem
(stringerom), se bitno razlikuje. U slucaju kada je prslina jo§ mala, ova dva dijagrama su identi¢na,
medutim, u slucaju daljeg rasta prsline, kada oplata vise nije u moguénosti da nosi zadato opterecenje,
deo opterecenja biva prenesen na stringer i stoga dolazi do porasta zaostale ¢vrstoce. Ovaj skok je
prouzrokovan padom dejstvujuceg opterecenja na oplati, a ovaj trend se nastavlja sa daljim rastom
prsline, obzirom da stringer preuzima sve veci procenat dejstvujuceg opterecenja.

6.2.1.1.4. Modeli rasta zamorne prsline

' (T vE
_
t =
T / \ o ak S
ANVARRCA f\ X, %

WAR V! .,
Vv VY

miL

r

¢ H Ky log(AK) K.(K)
istorija opterecenja  istorija fakiora intenziteta napona

S1.92. Kriva sirenja prsline u funkciji od K
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Jednacina rasta zamorne prsline ima za cilj da odredi na koji nain se ponasa prslina kada se
izlozi dejstvu cikli¢nog spektra opterecenja. Obzirom da se iste tipicno baziraju na eksperimentalno
dobijenim podacima iz testova sprovedenih nad epruvetama izloZzenim delovanju spektra konstantnog
opterecenja, unutar njihove analiticke forme neizbezno figurise i odreden broj empirijski dobijenih
koeficijenata.

Ako posmatramo SI.92, vide¢emo da, kada se struktura sa rastu¢om prslinom nalazi u uslovima
dejstva opterecenja konstatne amplitude, to ¢e automatski izazvati i rast njenog faktora intenziteta
napona. Takode, na istoj slici mozemo videti i da u slu¢aju delovanja oscilatornog opterecenja i Sama
vrednost K pokazuje isti takav oscilatorni karakter. Stoga, ako u slucaju dejstva stati¢kog opterecenja
kao centralni parametar imamo K, u slucaju dejstva dinamickog opterecenja, operisacemo sa
vrednoSéu AK .

Sto se ti¢e same analititke forme ove jednakosti, ona za slu¢aj delovanja konstantnog spektra
opterec¢enja ima sledeci oblik:

da
— = f(AK,R 6.2.1.1.4.1
N (AK,R) ( )

gde je vrednost R definisana kao R = Kmi”/ K i njen uticaj dolazi do izrazaja pri vrednostima
max

R<0.7 [159] zbog prisustva fenomena poznatog kao zatvaranje prsline (koji ¢e biti pomenut u
narednoj tacki). Integraljenjem pomenute jednakosti mozemo odrediti zamorni vek elementa:

 da
N, = [—2% 6.2.1.1.4.2
! a-[f(AK,R) ( )

Za sluc¢aj kada je vrednost R>(.7, efekat zatvaranja prsline nema neki bitniji uticaj na stepen
Sirenja prsline, stoga u tom slucaju kao jednakost moZemo navesti jedan od najranijih modela, koji se
1 dalje vrlo Cesto srece u praksi:

da
— =C(AK)" 6.2.1.1.4.3
N (AK) ( )

i isti je poznat pod nazivom Paris-ova jednakost. Empirijski koeficijenti C i n, koji figuriSu unutar
nje su u funkciji od primenjenog materijala.

Pomenuta jednakost je kasnije preradivana veliki broj puta. Tako je medu prvima njenu
modifikaciju izvrsio Walker, koji je u istu eksplicitno uveo ve¢ pomenutu vrednost R:

da_o| _AK 6.2.1.1.4.4
YR (6.2.1.1.4. )

Medutim, i ova forma je, kao i Paris-ova, linearnog oblika, stoga ona i dalje pokazuje znacajno
odstupanje u odnosu na empirijski dobijene krive za slucaj vec¢ih vrednosti AK , obzirom da se kriva

tada savija prema svojoj kriti¢noj vrednosti K. ili K,.. Da bi se ovaj efekat uzeo u obzir, Forman
je predlozio slede¢u zavisnost:

da_ C(aK)'
dN  [1-R)K. —AK]

(6.2.1.1.4.5)
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Analiziranjem ove jednaline se moZe zakljuditi da, u trenutku kada vrednosti AK i (1— R)KC
pocinju da konvergiraju jedna ka drugoj, vrednost da/dn krece naglo da raste i time dobijamo
poboljsano predvidanje stepena rasta prsline za visoke vrednosti AK . Ipak, ovde i dalje nemamo
dovoljno precizno predstavljenu oblast njenog sporog (pocetnog) rasta.

Sto se ti¢e softverskih paketa koji se danas koriste u cilju pomenutih proraduna, Paris-ova
jednacina i dalje ima izuzetno prominentno mesto, pogotovo kada su u pitanju softveri koji svoje
proradune rasta prsline baziraju na primeni numeri¢kih metoda. Sto se ti¢e analiticko-numerickih
paketa, pored pomenute Paris-ove, Walker-ove i Forman-ove formulacije, NASGRO jednacina [146]
takode predstavlja jednu od centralnih formi. Ovu jednakost su razvili Forman, Newman, De Koning
i Henriksen [12]:

s

N IR ) (6.2.1.1.4.6)
1— —max
Kcrit
gde su:
C,n,p,q — empirijski dobijene vrednosti;
max(R, A, + AR+ AR* + AR® R>0
f= K"" = A, + AR -2<R<0 (6.2.1.1.4.7)
mex A, —2A R<-2
gde su vrednosti koeficijenata:
1
A, =(0,825-0,34c + 0,05042){005[% Sax 1 T0 ﬂ ‘
A =(0,415-0,071x)S,,, / o,
A, =1-A - A - A,
Ao =2A+A -1 (6.2.1.1.4.8)
gde su:
« - faktor koji uzima u obzir naponsko-deformaciono polje;
Smax | 0 - 0dnos maksimalnog primenjenog napona i napona teenja;
Opseg grani¢ne vrednosti je dat kao:
a
AK, (6.2.1.1.4.9)
a+a,

AKy, = I+CyR
1-f ]
1-A)1-R)

gde su:
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AK, — vrednost za R = 0;

C,, - koeficijent grani¢ne vrednosti;
d- duzina prsline;
d, - svojstvena (intrinsic) duzina prsline (0,0000381m).

NASGRO jednacina takode uzima u obzir i uticaj debljine preko formulacije za kriti¢ni faktor
intenziteta napona:

2
t
K., 1Ay
it _14+B.e [ to] (6.2.1.1.4.10)
K k
IC
gde su:

A, , B, - parametri uvedeni radi uklapanja u eksperimentalno dobijene rezultate;
t - debljina;

t, - debljina za ravansko stanje deformacije ¢ija je formula data kao:

t, =25(Kc /o, ) (6.2.1.1.4.11)

6.2.1.1.5. Modeli rasta zamorne prsline za slucaj delovanja varijabilnog spektra optereéenja
(efekat interakcije opterecenja)

Procena Sirenja zamorne prsline za slucaj delovanja varijabilnog spektra opterecenja se
znacajno razlikuje u odnosu na procenu pri dejstvu spektra konstantnog tipa, obzirom da stepen rasta
prsline ne pokazuje samo zavisnost u odnosu na geometriju prsline i dejstvo trenutnog opterecenja,
nego i njegovu istoriju. Ovaj tip zavisnosti se definiSe kao efekat interakcije opterecenja.

Danas postoji veliki broj metoda kojima se moze vrsiti pomenuta procena a koje su bazirane na
razli¢itim postavkama o mehanizmima Sirenja prsline, s tim da se moze reci da sve one predstavljaju
neki vid empirijsko-analiticke forme. Ocena opravdanosti primene odredene metode nije apsolutna,
nego je vise bazirana na kombinaciji odredenih kriterijuma kao $to su: vrsta problema, neophodan
nivo preciznosti, jednostavnost primene, li¢no iskustvo, afinitet prema odredenim metodama....

Sto se ti¢e same hronologije pokusaja odredivanja stepena rasta prsline pod dejstvom
varijabilnog spektra, ako izuzmemo pristupe koji su se bazirali na srednjoj vrednosti amplitude, onda
kao prvi vid ’cycle-by-cycle’ modela, svakako treba da navedemo pristup linearne akumulacije
ostecenja Koji se svodio na jednostavno sumiranje pojedina¢nih inkremenata rasta prsline. Ipak,
obzirom da realno ova problematika nije ni priblizno tako jednostavna, formula je naknadno
usloznjavana raznim uticajnim koeficijentima, $to je kasnije delimi¢no napusteno uvodenjem pristupa
efekta interakcije opterecenja. Razlika koju je nudio ovaj metod u odnosu na puku akumulaciju
oStecenja, je u tome $to on uzima u obzir uticaj intenziteta amplitude na kasnije ponasanje prsline,
odn. kako je to ve¢ u jednom od prethodnih poglavlja navedeno, npr. pojava opterecenja povisene
amplitude (overload) ¢e dovesti do izvesnog usporavanja stepena Sirenja prsline, a odredeni tipovi
opterec¢enja niskog nivoa (underload) ¢e dovesti do ubrzanja rasta iste.

Modeli koji su bazirani na efektu interakcije opterecenja mogu za osnovu imati razlicite
pristupe. Kao najjednostavniji pristup ovde mozemo navesti model plasticne zone, Koji uticaj efekta
interakcije optere¢enja posmatra samo kroz ponasanje plasti¢ne zone na vrhu zamorne prsline. Kao
najtipi¢nije modele u tom sluc¢aju imamo Wheeler-a, Willenborg-a, Generalized Willenborg-a i
Chang Willenborg-a.

Druga grupa, crack closure model je bazirana na fenomenu zatvaranja prsline uzrokovanog
plasticno$¢u. Naime, u idealizovanim uslovima savrseno elasticnog ponaSanja, prslina bi se nakon
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dejstva tenzionog opterec¢enja trebala u potpunosti vratiti u prvobitni polozaj, $to u praksi nikako nije
slu¢aj. Ono $to se realno desava je da se u zoni vrha prsline ista ne otvara istovremeno sa dejstvom
tenzionog opterecenja, nego jedan deo ciklusa ostaje u kontaktu. Ova fenomen se naziva crack
closure i vrlo je slozen s obzirom da postoji u vise formi a jednacine koje ga definiSu su u velikoj
meri empirijske. Do njegovog otkri¢a je doslo nakon eksperimenata koje je izvodio Elber [105].
Prakti¢na posledica ovoga je da je faktor intenziteta napona zamenjen opsegom efektivnog faktora
intenziteta napona preko sledece jednakosti:

MK, =K, —K, (6.2.1.1.5.1)

odn. kako je Elber utvrdio, deo ciklusa za vrednosti ispod K ne uti¢e na rast prsline.

Pojam zatvaranja prsline je znac¢ajan fenomen u okviru razumevanja rasta prsline na makro
nivou. Ipak, vazniju ulogu igra u zoni povrSine materijala kada je u pitanju ravansko stanje napona,
a manji zna¢aj ima u slu¢aju ravanskog stanja deformacije sa relativno visokim naponom na granici
elasti¢nosti [106].

Sto se tiée trece grupe, strip-yield, ovde je efekat interakcije optereéenja uzet u obzir takode
preko fenomena zatvaranja prsline, ali koriste¢i se pri tom Dugdale strip-yield model-om, u koji se
ovde nece detaljnije ulaziti. Ovaj pristup ima veci broj oblika koji se mogu sresti kao modeli Sirenja
prsline unutar analitiCko-numerickog softvera, a ovde ¢e biti naveden FASTRAN Model koji je razvio
Dr. James C. Newman, Jr [12] kao varijaciju ve¢ pomenutog NASGRO modela. Razlika je u primeni
efektivne vrednosti faktora intenziteta napona:

AKy =K ox — Ky Ky >K

d min (6.2.1.1.5.2)
AKeff = Kmax - Kmin; KcI < Kmin
gde se K, odreduje preko:
KCI 2 3y.
f:K =max(R, A, + AR+ AR+ AR"); R>0
K’“ax (6.2.1.1.5.3)
f:KC' =A +AR; -2<R<0

dok koeficijenti u prethodnoj formuli imaju isti oblik kao kod NASGRO modela.

Ovde takode treba navesti da i dalje postoje izvesne skepse po pitanju primene navedenih
koncepata obzirom da su oni u velikoj meri empirijski, kao i da se u odredenim slucajevima ne slazu
sa eksperimentalno dobijenim rezultatima. Npr. Celici visoke Cvrstoce izgleda da ne pokazuju
prisustvo fenomena zatvaranja prsline [153], a takode postoje i osnovane sumnje da efekat zatvaranja
prsline ili nije u dovoljnoj meri rastumacen ili je samo jedan u nizu efekata koji se javljaju pod
dejstvom varijabilnog spektra opterec¢enja [154].
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6.2.1.2. Mehanika elasti¢no-plasti¢nog loma (MEPL) i njeni parametri loma: J-integral i
CTOD

Mehanika linearno-clasticnog loma, koja je razmatrana u prethodnim tackama, ima odredena
ogranic¢enja usled kojih je njena primena nedovoljno precizna u mnogim situacijama koje se mogu
javiti u praksi, obzirom da je ona validna samo u slucajevima kada je neelasticna deformacija
dovoljno mala u poredenju sa veli¢inom prsline. Stoga, u cilju prosirenja domena primene mehanike
loma, uvodimo mehaniku elasticno-plasticnog loma (MEPL), koja, pored pretpostavke da posmatrani
materijali imaju izotropna svojstva, takode smatra i da se deformacije na vrhu prsline desavaju u
elasto-plasti¢noj zoni, stoga istu primenjujemo u slu¢ajevima prisustva relativno velikih plasti¢nih
zona deformacije na vrhu prsline.

Najpoznatiji koncepti koji se primenjuju unutar MEPL-a su:

1) J -integral;
2) CTOD (Crack Tip Opening Displacement);

Moze se reci da su ovo dve glavne skole u okviru mehanike elasti¢no-plasti¢énog loma. J integral
je nesto popularniji u Americi, dok je CTOD prihvaceniji na evropskom tlu [148]. Ovde se moze
mehanike loma, obzirom da je predstavljao jedan od prvih koncepata koji je uzeo u razmatranje
prisustvo vec¢ih zona plasti¢ne deformacije, ali danas nema neku narocitu primenu. Takode, pored
navedenih, postoji i niz drugih teorija kao §to su npr.. CTOA (Crack tip opening angle), CZM
(Cohesive zone model), T-integral....

Gorepomenuti (prvi) pristup, J integral, su nezavisno uspostavili Rice [149] i Cherepanov [150]
i isti, obzirom da je u pitanju energetski pristup, podseca na pojam brzine oslobadanja energije G, na
Sta se i svodi, u slucaju kada bi J integral posmatrali u okviru MLEL-a. Odavde je lako dalje zakljuciti
da u slu¢aju primene u okviru MLEL-a, takode mozemo naci i njegovu vezu sa faktorom intenziteta
napona K u obliku koji je ve¢ pominjan pod tackom u kojoj je definisana brzina oslobadanja energije
i koji ovde nije potrebno ponavljati.

Prednost primene J integrala lezi u nezavisnosti ovog konturnog integrala od putanje
integraljenja i, u slucaju kada ga posmatramo u okviru MEPL-a, isti se, u skladu sa ve¢ pomenutom
sli¢no§¢u sa G, svodi na negativnu promenu potencijalne energije deformacije usled rasta prsline tj.:

Ly,

J=
a (6.2.1.2.1)
odnosno [151]:
ou,
J=||wdy-T, —ds 6.2.1.2.2
l ( y-T— j ( )
w= [ode; (6.2.1.2.3)

0

gde je:
I'" - zatvorena kriva oko vrha prsline, ¢iji je jedini¢ni vektor n normalan na tu krivu;
W - gustina energije deformacije;

T, - komponenta vektora sile;

U; - komponenta vektora pomeranja;
ds- inkrement krive I";
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0}, &; - tenzori napona i deformacije.

J integral je pronasao svoju upotrebnu vrednost u praksi, i, model kroz koji se isti primenjuje
je dat u [4], a isti sugeriSe da se on posmatra kroz svoj elasti¢ni i plasti¢ni segment:

2

K
J=Jy+J,=—=+J, (6.2.1.2.4)

*

E'=E (ravansko stanje deformacije)
E

*

E™ = - (ravansko stanje napona)
-V

gde se za reSavanje potonjeg sugerise primena metode konacnih elemenata, obzirom da izraCunavanje
J integrala, generalno gledano, nije izvodljivo s obzirom na vrlo slozenu analitiku koja se u ovom
slucaju zahteva.

Takode, u slucaju dejstva ciklicnog opterecenja, kao i uzimanja u obzir efekta interakcije

opterecenja, i ovde ¢emo umesto J, koristiti AJ i Al (sli¢no kao $to je to ve¢ pomenuto kod
primene faktora intenziteta napona unutar MLEL-a).
Drugi pomenuti metod, tzv. CTOD, predstavlja prvi koncept koji je pokusao da odredi vrednost

lomne Zilavosti za slu¢aj loma u zoni elasto-plasti¢ne deformacije [151]. Danas postoji vise varijacija
ovog koncepta od kojih je jedan, zajedno sa J integralom, predstavljen na SI.93.

n
I - S
CTODm  CTOD4 /) .--°"
! - b
J-integral CTOD

S1.93. J-integral i CTOD

Koriste¢i se SI.93., na osnovu geometrije dva sli¢na trougla i jednostavnih transformacija (uz
pretpostavku da je , ~1/2) dobija se [152]:

0= o A= b
a+pb  2a+b

(6.2.1.2.5)

Sto, kao 1 u slucaju prethodnog modela, mozemo rasclaniti na elasti¢nu i plasticnu komponentu:
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5=65 (6.2.1.2.6)

elastic

+ 5plastic = plastic
E

gde je:
m- bezdimenziona konstanta;

O s - napon za slucaj zone male plasti¢ne deformacije.

Naravno, i ovde je uocljivo da posmatranjem deformacije u zoni linerano-elasti¢ne deformacije
nalazimo vezu sa G, K i J.

6.2.2. Mehanika loma kompozitnih struktura

U okviru ove disertacije je ve¢ vise puta pominjan problem u vezi manjka
analitickih/numerickih metoda procene degradacionih procesa koji se deSavaju unutar grupe
kompozitnih materijala, a koji prvenstveno lezi u njihovoj visokoj heterogenosti, obzirom da ovde
nemamo kao u slucaju metala jednu dominantnu prslinu koja pri Sirenju dostize svoju kriticnu
vrednost, ve¢ se oSteCenje na neki nacin "akumulira” sve dok ne dostigne svoj kriti¢ni nivo ¢ije je
definisanje uglavnom vrlo problemati¢no. Dakle, zbog izuzetno visoke slozenosti ove vrste procene,
u okviru ove tacke ¢e biti predstavljen samo najelementarniji analiticki model koji sustinski moze biti
viden kao ekvivalent proceni koja se primenjuje kod struktura koje su napravljene od metala, dok ¢e
unutar poglavlja koje se bavi numeri¢kim metodama procene otkaza kompozitnih struktura, biti
navedeni modeli koje se danas primenjuju u praksi procene ponaSanja kompozitnih vazduhoplovnih
struktura.

Pregled analiza koje su najpogodnije u slu¢aju primene kompozitnih materijala je NASA-in tim
stru¢njaka odli¢no prezentovao unutar svog dokumenta [178]. U okviru istog je analiza kompozita,
kao i u slu¢aju metala, podeljena na metode koje se koriste radi procene zaostale ¢vrstoée i one koje
se primenjuju radi predvidanja stepena Sirenja zamorne prsline. Posmatranjem istih postaje jasno da
je u analizi kompozita trazena sli¢nost sa ponasanjem metalnih struktura, stoga se ovde i primenjuju
bazi¢ni parametri loma koji su poznati iz analize metalnih struktura (faktor intenziteta napona, brzina
oslobadanja energije, J integral...). Sama problematika devastacije kompozita u okviru pomenutog
dokumenta je podeljena na analizu: povrsinskih osteéenja, delaminacije i udarnih oste¢enja. Metodi
koji su ovde predlozZeni, a odnose se na procenu zaostale ¢vrstoce, ¢e biti uglavnom navedeni u svojim
originalnim nazivima, a isti se odnose na slu¢aj povrSinskih oSteCenja pri dejstvu zateznog
opterecenja :

* Klasican MLEL Metod;

Za slucaj kvazi-izotropnog laminata koji je izloZen zateznom opterecenju, i Cije oSte¢enje se krece
kroz debljinu (through-the-thickness cut) je predlozena slede¢a formula za odredivanje deformacije
(a nastalo oStecenje se ovde tretira slicno prslini kod metala):

g =Q2ar)™? (6.2.2.1)

gde je:
Q=K/E, (6.2.2.2)
£ = (1— N X\/EX /E, sin? a + cos® a) (6.2.2.3)

I - rastojanje tacke u kojoj se odreduje deformacija i vrha "prsline";

K¢ - lomna Zilavost;
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E - modul elasti¢nosti;
v - Poasonov broj;
« - ugao koji vlakno zaklapa u odnosu sa x-osom.

Pod ostale metode u istoj grupi su navedeni i:
e Inherent flaw Model;

* Point Stress Model;

« Point Strain Model;

« ML Model.

Sto se ti¢e modela predvidanja stepena §irenja zamorne prsline, a koji su takode dati u ve¢
navedenom prirucniku, ponovo je jasno uocljiva namera da se ovi modeli razviju u skladu sa onim
ve¢ poznatim u okviru grupe metalnih materijala. U sluc¢aju npr. procene unutar problematike
delaminacije, kao predlog je naveden tzv. closed form solution za slucaj progresivne delaminacije,
dok je pri proceni devastacije usled povrsinskih oSte¢enja naveden model koji se moze smatrati
gotovo identi¢nim sa Paris-ovim modelom, uz primenu drugih empirijskih vrednosti. Naravno, ovde
treba ponovo naglasiti da se svi ovi analiticki modeli odnose samo na analizu laminatnih kompozita,
obzirom da se isklju¢ivo oni primenjuju u izradi struktura koja spadaju u domen ove teze.

6.3. Tipovi pristupa u proceni F&DT parametara
6.3.1. Analiti¢ki i numericki pristup

U cilju procene ponasanja vazduhoplovnih struktura koje su izloZene dejstvu odredenih vrsta
opterecenja, na raspolaganju nam stoji prili¢an broj razli¢itih pristupa. U principu, svi oni su bazirani
na istom algoritmu koji podrazumeva da se nakon obezbedivanja pocetnih informacija kao $to su:
geometrija tela, karakteristike primenjenih materijala, grani¢ni uslovi (sa vrstama dejstvujucih
opterecenja),.. izvr§i prevodenje takvog fizickog procesa u matematiCku formulaciju i1 pristupi
njegovom reSavanju. Ovako dobijene vrednosti se zatim porede sa parametrima koji su indikatori
otkaza strukture, ¢ime dobijamo potvrdu da li je u uslovima datog opterecenja doslo do prekoracenja
istih, ¢ime fakticki 1 definiSemo da li ¢e u pomenutoj situaciji do¢i do nekog vida otkaza ili ne.

Naravno, uslovi opterecenja kojima su izlozene strukture mogu biti razli¢itog tipa, i u skladu
sa tim se razlikuju 1 matematic¢ke interpretacije realnog problema i vrednosti koje odredujemo. Za
najjednostavnije od njih, ova kalkulacija se vrsi eksplicitnim resavanjem matematickih jednacina. U
tom slucaju govorimo o analitickom pristupu. Isti moze podrazumevati primenu metode cvrstoce
materijala ili teorije elasticnosti. S tim da primena obe ove metode podrazumeva da su deformacije
male i da je veza napon-deformacija u domenu Hukovog zakona, kao i da su i dejstvujuca opterecenja
1 geometrija tela krajnje jednostavni. Takode, kod prvonavedene se kao geometrijsko telo uglavnom
uzima sistem proste grede ili konzole, dok je u okviru teorije elasti¢nosti moguca analiza i nesto
slozenijih tela. Dalje, u prvoj metodi se u opisu fizickog procesa oslanjamo na primenu jednostavnijih
matematickih formulacija, dok se u drugoj ono opisuje kroz sistem jednacina koje su parcijalno
diferencijalnog karaktera.

Ipak, mali je broj slu¢ajeva u praksi za koje moZzemo primeniti ovako jednostavnu kalkulaciju,
obzirom da pored visoke geometrijske slozenosti posmatranih sistema, imamo isto takvo 1 stanje
opterecenja, stoga vrednosti koje odredujemo Cesto zahtevaju reSavanje sistema jednacina koje,
fakticki, moZemo smatrati nereSivim.

Iz pomenutih razloga, danas je uobiCajena praksa da se kao osnova pomenute strukturalne
analize koriste aproksimativni pristupi. Tehnike koje koriste ovakvu filozofiju prorac¢una se zovu
numericke metode. Poglavlje koji se bavi razmatranjem ovih metoda ¢e u najve¢oj meri biti
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prilagodeno konceptima koji predstavljaju srz softverskog paketa ANSYS Workbench, obzirom da ¢e
konkretni proracuni unutar ove disertacije biti odradeni primenom istog. Naravno, ovde treba
pomenuti i da danas postoje i softveri koji kombinuju i analiticki i numeric¢ki prilaz, i isti ¢e takode
biti primenjeni, ali u svojstvu verifikacionog postupka.

6.3.2. Deterministicki i probabilisti¢ki pristup

U okviru tacke koja se bavi konceptom starih letelica ve¢ je objasnjena razlika izmedu procene
zamornog veka vazduhoplova koji su u redovnoj operativnoj upotrebi (i bez modifikovanog modela
odrzavanja), u odnosu na one koje su definisani kao stari. Dakle, kada je u pitanju ovde prvopomenuta
grupa letelica, odn. procena rasta zamorne prsline koja se primenjuje kod njih, ista je kao model
navedena u okviru tacke o mehanici loma, i za nju se moze re¢i da je isklju¢ivo deterministickog tipa,
a sam TO koncept procene zamornog veka koji se oslanja na nju je postavljen tako da posmatra rast
samo jedne (najvece) zamorne prsline za koju pretpostavlja da se uvek nalazi na najkriti¢nijoj lokaciji
elementa koji je opterecen dejstvom ocekivanog operativnog spektra optereéenja. Naravno, u skladu
sa takvim procenama se vrse i kasnija definisanja intervala odrzavanja.

Medutim, kako je ovde isto ve¢ pomenuto, ovakve procene se ne mogu vrsiti za slucaj starih
struktura, kada postoji odredena verovatnoca pojave viSestrukih prslina, obzirom da u tom sluéaju
imamo sasvim drugacija scenarija u okviru kojih ni ne mozemo primenjivati pretpostavka klasi¢ne
TO po kojoj je ostatak strukture koji treba (u slucaju otkaza) da preuzme deo optere¢enja neoStecen.
Stoga, u slucaju ove grupe letelica, nikad ne primenjujemo deterministicku procenu zamornog veka
(kao ni inspekcionih intervala), ve¢ se takva procena vrsi na osnovu probabilistickih pristupa i svodi
se na procenu raspodele (distribucije) oste¢enja na kriti¢noj lokaciji odn. na rast ove raspodele u
funkciji od broja sati leta. U skladu sa tim, procenjuje se i raspodela zaostale ¢vrstoce, kao 1
inspekcioni intervali, koji u ovom slucaju treba da se uklapaju unutar prihvatljivo male verovatnoce
otkaza. Danas postoji veci broj pristupa kojima se vrSe ovakve procene i oni se, pored osnovnog
algoritma, razlikuju 1 po tome za koliko promenljivih se vr$i procena raspodele, kao 1 preko koliko
uticajnih parametara. NeSto viSe informacija o ovoj filozofiji je dato u okviru tacke koja se bavi
upravljanjem konceptom starih letelica, kao i unutar tacke koja razmatra primenu numerickih metoda.
Naravno, ovde jos§ treba navesti i da se procena rasta jednostruke prsline takode moze vrSsiti primenom
nekog tipa probabilistickog pristupa, mada ipak treba naglasiti da su modeli koji su ovde navedeni
kao deterministic¢ki i probabilisticki, oni koji se danas smatraju standardom unutar vazduhoplovnog
masinstva.
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7. NUMERICKI PRISTUP U PROCENI F&DT PARAMETARA

Numericke metode predstavljaju koncept koji spada u domen matematike i iste proucavaju
algoritme koji koriste numeri¢ke aproksimacije u cilju reSavanja (obi¢no eksplicitno nereSivih)
matematickih problema. Iste se mogu svoditi na odredivanje vrednosti funkcija za odredene tacke,
zatim, na vrsenje ekstrapolacije/interpolacije, numeri¢ku integraciju, reSavanje setova jednacina.....
Ipak, ono $to nas u okviru problematike ove disertacije najvise interesuje je angazovanje numerickih
metoda u cilju reSavanja sistema parcijalnih diferencijalnih jednacina.

Naravno, jasno je da ovakvi pristupi mogu biti primamljivi §irokom broju nau¢nih grana, s tim
da u skladu sa problematikom kojom iste barataju, mora varirati i odabir tipa numeri¢kog metoda.
Sto se tiée primene numeric¢kih analiza u okviru re§avanja problema iz domena strukturalne analize,
sigurno je da metod konacnih elemenata znacajno prednjac¢i u odnosu na sve ostale.

7.1. Metod konacnih elemenata (FEM)

Realni oblici vazduhoplovnih struktura, kao i vrste i tipovi optere¢enja kojima su isti izlozeni,
u najveem broju sluCajeva premasuju moguénosti jednostavne analiticke procene njihovog
ponasanja. Kao alat u tom slu¢aju nam preostaju numericke metode koje nude reSenje uproscavajuci
Citav problem u cilju pruzanja pribliznog resenja. Danas je sigurno najpoznatija i najrasprostranjenija
metoda ovog tipa metod konacnih elemenata (Finite Element Method-FEM), a njegova softverska
primena u cilju reSavanja realnih problema se zove FEA (Finite Element Analysis).

Ideja funkcionisanja FEM-a se svodi na diskretizaciju kontinuuma odn. podelu fizickog sistema
(domena) na pod-domene koji se zovu konacni elementi, a koji su medusobno povezani u évorovima,
odnosno, drugacije re¢eno, na aproksimiranje kontinuuma sa beskonacnim brojem stepeni slobode
na mrezu odredenog broja konacnih elemenata ciji cvorovi imaju odreden broj stepeni slobode, u
cilju pojednostavljenja realnog problema koji kao takav postaje matematicki resiv.

node 8 Quadrilateral
. Dominant
2:0 2-node 2-D 3-vode 2-D 4-node
bar triangle quadrilateral
j & Al Quadrilateral
20 3node 2.0 6-node 2.0 B-node A Triangle
bar triangle quadrilateral
: & Tetrahedral
.'i ------
30 4-node 3-0 10-node 30D 8-node 3-D 20-node rﬁ Hexahedral
tetrahedral tetrahedral brick brick element

S1.94.: Levo: Uopsteni tipovi konacnih elemenata. Desno: Konacni elementi koji se primenjuju
unutar softvera ANSYS [izvor skice:181,217; slika prilagodena]
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Fizicko Jednacina sistetna sa Metod konacnih
elemenata

stanje Model grani¢nim uslovima

Aproksimacija

s & a

Sistem jednacina

Mehanika Svrstog tel f \ ;
acvsog e 4% )\ Ls=0 +BCs e [K]{H}= {1}

- dvl dy |
r;p;hf:nk:;;l;napregﬂutﬂ (Graniéni uslov)

matrica vektor vektor
krutosti pomeranja sile

S1.95. Filozofija FEM-a [izvor skice:181,217; slika prilagodena]

Fakti¢ki, u ovom procesu, kao $to se to moze videti na SI.95., mi prvo realan fizi¢ki proces
prevodimo u model koji se analiti¢ki moze predstaviti u formi parcijalne diferencijalne jednacine, a
zatim primenom FEM-a isti svodimo na sistem algebarskih jednacina po ¢vornim nepoznatim Koje
se reSavaju primenom matri¢nog racuna. Tako dobijen sistem jednacina ima oblik:

[K{u} = {F} (7.1.1)
Gde je:
K — matrica krutosti;
u — vektor pomeranja;
F — vektor sile (opterecenja).

Kada su u pitanju problemi iz domena mehanike ¢vrstog tela, vrednost koju izra¢unavamo iz
ove jednakosti je vektor pomeranja (odn. deformacija):

{u} = [K]7H{F} (7.1.2)

s tim da se iz pomenute jednacine vrednost matrice krutosti moze odrediti primenom jednog od tri
metoda:

« Direktni metod,;

« Variacioni metod;

» Metod reziduuma (Galerkinov metod).

Primena ovog pristupa na slucaj jednog 2D konacnog elementa je dat na SI.96.
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Konacni elemenat tipa: A Triangle

Pomeranja: v3

U sluéaju 2D sistema, ovaj konaéni element ima u svakom
&voru dve stepena slobode (u,v), ito je ukupno 6 stepeni.

(Ova pomeranja predstavljaju nepoznate koje racunamo
na osnovu formule:

N2
[KH{u} = {F}

{u} = [K]"Y{F} u2

{u} = {u,. vy e Vo, us, v 17

S1.96. Pojam vektora pomeranja za slucaj 2D konacnog elementa tipa triangle [izvor

skice:182,217,218; slika prilagodena]

Naravno, nakon ovako izvrSene procene vrednosti deformacije u nekoj tacki, moguce je
odrediti i vrednost pripadaju¢eg napona, koristeci se vezom koja postoji izmedu napona i deformacije,
a koja u svakom slucaju zavisi od toga da li problem razmatramo unutar zone elasti¢ne ili plasti¢ne
deformacije.

Takode, pored nepoznatih veli¢ina, koje smo ovde pomenuli kao konacne vrednosti nepoznatih
u ¢vorovima (Koje mogu eventualno biti date i preko njihovih izvoda), nepoznate veli¢ine se nalaze i
unutar svakog konacnog elementa i one se odreduju kao funkcije raspodele nepoznatih unutar
elementa, primenom interpolacionih funkcija. Sema primene ovih funkcija (shape functions) izmedu
dva ¢vora moze biti data preko linearne ili kvadratne aproksimacije i razlika izmedu ova dva pristupa
je vizuelno predstavljena na SI.97., ali se ista takode moZe uociti i na kona¢nim elementima na SI.94.

il Il I

i, i,
wx) i o Ity
“’ 3 - 2 ——
— = —r
//(_ e‘fl,/ i ../

1| 2 3 4 5 | 2 3 4 5
- | —— [ I} ] - [ [] ] B
{(y  (2) (3} (4) (1) {2)
jednodimenzionalna greda linearna aproksimacija kvadratna aproksimacija
sa 4 elementa sa 2 elementa

S1.97. Model linearne i kvadratne aproksimacije [181]
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Inace, u okviru primene numerickih metoda ne vr§imo samo procenu naponsko-deformacionog
polja, odn. parametara iz domena statike, ve¢ iste mozemo primenjivati i u cilju procene zamornih
parametara, kao i parametara loma, ¢ije su znacenje i uloga ve¢ navedeni unutar tatke o analitickim
metodama. Takode, primenom numeri¢kih metoda je moguca i simulacija procesa rasta zamorne
prsline.

Danas postoji veliki broj softverskih paketa koji su bazirani na pomenutom postupku, i oni
predstavljaju pomoc¢ ¢iji izuzetan znacaj uopSte ne moze biti sporan. Ipak, uvek treba imati u vidu i
znacajna ograniCenja koje ovakve metode pokazuju i zato se njihove procene moraju uzeti sa
izvesnom rezervom. Stoga, u slu¢aju vazduhoplovnih struktura, ve¢ pomenuti full scale testovi i dalje
predstavljaju nezaobilazan zavr$ni korak, bez obzira $to primena FEM-a u velikoj meri
pojednostavljuje, pojeftinjuje i skracuje celokupan postupak projektovanja vazduhoplovnih struktura.
Dakle, primena ovih metoda nije sama po sebi garant tacnog rezultata, ve¢ ona mora biti verifikovana
primenom jo§ neke metode, §to ¢e u okviru prakti¢nog prora¢una unutar ove disertacije i biti
ispostovano.

7.2. Procena ponasanja vazduhoplovnih struktura primenom FEA-e

Analiza ponaSanja struktura koja se sprovodi primenom metode konacnih elemenata, koja je
integrisana u moc¢ne softverske pakete, je danas poznata pod nazivom FEA, i deo je jedne vece
familije analiza koje se zovu CAE (Computer Aided Engineering). Pored pomenute FEA-e, u istu jo$
spadaju i CFD (Computational Fluid Dynamics), zatim MBD (Multibody Dynamics), kao i opcija
parametrizacije i optimizacije analiziranih modela.

Sam postupak u okviru FEA-e se sprovodi u tri osnovna koraka, koja moze pokriti jedan
softverski paket ili, §to je Cesto slucaj, vise njih:

Pre-procesorska faza (modelovanje) predstavlja prvi korak pomenute analize i odnosi se na
definisanje problema i kreiranje modela strukture/procesa ¢iju ¢emo analizu vrsiti. Fakticki, ova faza
podrazumeva:

* Kreiranje geometrije strukture odn. modela fizickog procesa sa neophodnim idealizacijama;
« Definisanje materijala i njegovih karakteristika;
« Generisanje mreze konacnih elemenata (mesh-a).

Kreiranje pomenute geometrije moze biti sprovedeno ili primenom nekog samostalnog CAD
paketa (gde su najcesci izbor CATIA, Creo, SOLIDWORKS, NX, Autodesk...) koji se input-uje (u
skladu sa njihovom kompatibilnos¢u!) u FEA softver koji sprovodi proracun, ili pak u okviru CAD
modula koji je ve¢ integrisan unutar samog FEA softvera (Sto bi u slucaju paketa ANSYS
podrazumevalo primenu jednog od njegova dva CAD modula: DesignModeler ili SpaceClaim).
Takode, danas jasna granica izmedu CAD i FEA softvera ni ne postoji, obzirom da ve¢ duze vreme
postoji tendencija da softveri koji su nekada vazili za ¢iste CAD pakete, imaju i svoje FEA module.
Ovde jos svakako treba navesti i da su moguce i neke druge kombinacije, tipa, input geometrije koja
ve¢ ima postavljen kompletan mesh.

Druga faza, koja vrsi proracun, se naziva procesorska faza (solver), i u okviru nje imamo
sledec¢e korake:
« Definisanje tipa analize;
» Uvodenje granic¢nih uslova (pod grani¢nim uslovima se podrazumevaju i sva opterecenja!);
* Generisanje resenja.

Sto se samih solvera ti¢e, oni takode mogu biti raznovrsni. U slu¢aju ANSYS Mechanical-a,
koji ¢e kao alat biti koris¢en unutar ove disertacije, na raspolaganju su nam sledece opcije [217]:
«Mechanical ANSYS Parametric Design Language (MAPDL) Solver.
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«ANSYS Rigid Dynamics Solver: Rigid Dynamics Analysis.
«L.S-DYNA Solver: Explicit Dynamics analysis.
«Explicit Dynamics Solver: Explicit Dynamics analysis.
«Samcef Solver: Static Structural, Transient Structural, Steady-State Thermal, Transient Thermal,
Modal i Eigenvalue Buckling analyses.
«ABAQUS Solver: Static Structural, Transient Structural, Steady-State Thermal, Transient Thermal
i Modal analysis.

Kao $to je u navedenoj listi vidljivo, u zoni Static Structural analize, pod koju potpadaju i
naponsko-deformaciona i zamorna analiza, ANSYS koristi tri tipa solvera: MAPDL, Samcef i Abaqus,
s tim da ¢e unutar ove disertacije biti koris¢en MAPDL Solver.

Nakon faze proracuna, sledi treca faza, odn. post-procesorska faza i unutar nje se vrsi
formiranje izvestaja, tj.:

* Vizualiziranje deformacija/napona/termickih raspodela....;
 Animacija procesa;
« Formiranje tabelarnih i tekstualnih izlaza.

Ovde svakako jos treba napomenuti i to da je rezultate razlicitih analiza u okviru istog softvera
takode moguée kombinovati, a svakako je moguca i primena pomoc¢nog, tzv. plug in softvera. Dakle,
kombinacije primenjenog softvera su izbor stru¢njaka koji vr$e ovakve proracune, i to najcesce na
osnovu li¢nih iskustava ili dostupnosti licenci.

Takode, ovde se joS jednom treba osvrnuti na razliku izmedu analitickih 1 numerickih prora¢una
I ponoviti da je numericki pristup aproksimativnog tipa i stoga dobijeni rezultat ne samo da uvek
sadrzi izvesnu gresku koja predstavlja apsolutnu neminovnost, ve¢ je i kvalitet sprovedenog procesa
u izuzetno visokoj meri u funkciji od dobre interpretacije realnog problema i njegove konverzije u
Sto adekvatniji model, zatim, kvaliteta postavljenog mesh-a, kao i kapaciteta racunara na kom se
simulacija izvodi. Stoga je ovde po pravilu potrebno vrsiti i viSestruke iteracije postupka sa mrezom
razli¢itog tipa i finoce kao bi izvrsili procenu u kom trenutku mreza prestaje da uti¢e na kvalitet
dobijenog rezultata. Takode, u slucajevima analize rogobatnih modela ili manjka raspolozivih
kapaciteta, moguce je posegnuti za odredenim aproksimacijama kao §to je npr. prevodenje solid-a u
surface, ili 3D modela u 2D, ili pak kori$¢enje osobine simetri¢nosti tela, $to ¢e svakako biti
primenjivano u okviru ovde analiziranih modela.

Sto se ti¢e moguénosti samog ANSYS softvera, moZe se reci da je to paket koji danas gotovo
da nema adekvatnu konkurenciju. Pored neverovatnih moguénosti koje ve¢ imaju njegovi standardni
moduli, ovaj proizvoda¢ ve¢ duze vreme zastupa i trend preuzimanja veé proslavljenih samostalnih
softverskih paketa i njihovog integrisanja kao sopstvenih modula ($to je slucaj npr. sa CAD paketom
SpaceClaim, zatim, LS-DYNA solverom za analizu udarnog opterec¢enja koji je danas deo ANSYS-ove
Explicit Dynamics analize, kao i nCode softverom za analizu i optimizaciju struktura izloZzenih
dejstvu zamornog opterecenja). Takode, ovde treba pomenuti i jedan vrlo bitan segment, ne samo
paketa ANSYS, nego i vecine savremenih CAE, a to su parametrizacija i optimizacija, koji ¢e unutar
ove disertacije delom biti primenjivani, a ticu se mogucnosti softvera da za predlozene eksplicitne
vrednosti geometrijskih parametara (odn. njihov dat opseg), odredi najoptimalnije reSenje, odn. da
projektantu omoguci da prati efekat izmene izabranih parametara na karakteristike krajnjeg resenja.

Sto se ti¢e same analize koja je u cilju resavanja postavljenog problema sprovedena u okviru
ove disertacije, ona se svodi na procenu ponaSanja gornjeg segmenta modela trupova A320 i B737,
kada se isti izloZe dejstvu stati€kog i zamornog opterecenja. U nastavku ove tacke ¢e biti obradena
uopstena filozofija takvih analiza, kao i pojasnjenje mogucéih strategija koje spadaju u domen istih.
Ovde svakako nece biti pominjan samo ANSYS-ov softverski paket, ve¢ i srodni paketi koji se mogu
primeniti u istom cilju.

Dakle, analiza procene ponasanja struktura ¢e biti podeljena na:

» Procenu delovanja statickog opterecenja;
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* Procenu F&DT parametara sa slucaj struktura se/bez prisustva ostecenja,

Iako ovde prakti¢no nece biti analizirani degradacioni procesi unutar kompozitnih struktura,
na¢in procene njihove degradacije ¢e biti delimi¢no teorijski obraden, obzirom da se njihovo
ponasanje po tom pitanju bitno razlikuje od onog koje je karakteristicno za metale, odn. njihovo
degradaciono ponaSanje, (konkretno unutar paketa ANSYS), se kvantifikuje kroz formu
debondovanja/delaminacije (Interface Delamination/Contact Debonding).

7.2.1. Numeric¢ka procena dejstva stati¢kog opterecenja: ANSYS Static Structural

Unutar numerickog softvera koji se koristi u cilju reSavanja problematike iz domena delovanja
statickog opterecenja, sigurno je da danas najznacajnije pakete predstavljaju: ANSYS, Abaqus FEA,
MSC Nastran/Patran, SimScale, SAMCEF-... Takode, dobro poznati CAD paketi Catia, SolidWorks i
Creo imaju ugraden i FEA segment koji im omogucava da vrSe i ovakve vrste proracuna. Paket
ANSYS je verovatno trenutno najmocniji softver ovog tipa, mada se i za Abaqus FEA moze reéi da
pokriva prilicno veliki broj opcija. MSC Nastran predstavlja ,klasiku“ unutar vazduhoplovnog
sektora, obzirom da je on primarno i bio namenjen ovom segmentu industrije a danas je njegov source
implementiran u mnoge pakete ¢ija je pojava sledila kasnije. Dakle, sli¢no kao kod ve¢ pomenutog
ANSYS-a koji, pored svog, ima implementirane i Abaqus i SAMCEF solvere.

Sto se ti¢e same procene uticaja statickog optere¢enja na neku strukturu, ista se prvenstveno
svodi na odredivanje njenog naponsko-deformacionog stanja, s tim da se ovde kao dejstvujuca
optereCenja razmatraju samo ona koja ne indukuju znacajnije inercijalne sile ili sile prigusenja.
Takode, ovde postoji 1 pretpostavka da se dejstvujucéi naponi, odn. odgovor opterecene strukture,
menjaju vremenski vrlo sporo.

Odredivanje zeljenih nepoznatih vrednosti se vrsi primenom slozene matematic¢ke aparature,
kao i zakonitosti iz okvira primenjene mehanike i nauke o materijalima. U tom smislu, iz domena
deformacije, najcescée vrsimo odredivanje vrednosti ukupne deformacije, dok, $to se napona tice, prvo
vr§imo izbor kriterijuma loma (Rankine, Tresca, von Mises...), na osnovu ¢ega i odredujemo koju
vrstu napona ¢emo odredivati (Maximum Principal, Maximum Shear, von Mises...), gde von Mises-
OV napon sigurno predstavlja najéeséi izbor. Naravno, nezavisno od izbora teorije loma, moguce je
izvrsiti i proracun drugih tipova napona kao i njihovih pripadajué¢ih deformacija. Svakako, ovde ¢esto
postoji i potreba da se ovom tipu proracuna pridruzi i odredivanje reakcije oslonaca ili da se procena
izvrs$i samo u pojedinim tackama (Probe), kao i da se za takvu strukturu odredi njen stepen sigurnosti.
Kada je u pitanju ANSYS, poslednju pomenutu stavku je moguce odrediti kroz jednu od opcija seta
alata obuhvacenim imenom — Tools, koji se oslanja na rezultate dobijene kroz stati¢ku analizu.
Njihovi nazivi (Contact Tool, Fatigue Tool, Fracture Tool, Bolt Tool i Stress Tool) u velikoj meri
intuitivno upucuju na njihovu ulogu.

U slucaju kada vrsimo staticku analizu gornjeg segmenta trupa, najvazniji korak ée takode
predstavljati odredivanje ve¢ pomenutih vrednosti ukupne deformacije i von Mises-ovog napona, iz
razloga §to on na najefikasniji nacin opisuje naponsko stanje tela koje je izlozeno delovanju sloZenih
opterecenja i pomenutu vrednost direktno poredimo sa tabelarnom vrednoscu zatezne c&vrstoce
materijala trupa i time utvrdujemo da li na nekoj tacki strukture imamo indikaciju njenog otkaza.
Ovde naravno treba navesti i to da, iako ovu vrednost nazivamo naponom, ona to fakticki nije,
obzirom da je u pitanju skalar a ne tenzor (§to naponi po svojoj prirodi jesu).

Sto se ti¢e samog poredenja pomenute dve vrednosti, sve dok smo u zoni von Mises-ovog
napona koji je nizi od pomenute zatezne Cvrsto¢e, odnosno od vrednosti napona na granici
proporcionalnosti (ako zelimo da naSa struktura ne trpi nikakve plasti¢cne deformacije!), analiza
izgleda prilicno jasna jer se struktura u tom slucaju moze smatrati sigurnom. Medutim, ovde treba
uloziti izvestan oprez obzirom da grupa softvera o kojoj je ovde re¢ moze da pokaze izvesna
ogranicenja ako ocekujemo da ovakva tumacenja budu krajnje jednoznacna. Npr., inZenjeri se ¢esto
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u praksi srecu sa situacijom gde u cilju raznih vrsta usteda, struktura mora biti maksimalno
optimizovana, pa se tako ponekad moze desiti da vrednosti izracunatih napona u odredenoj meri
prevazilaze pomenute tabelarne sa kojima se porede, $to ne mora uvek predstavljati eksplicitan
indikator otkaza. Naime, ako je pomenuta analiza izvrSena u domenu linearne mehanike, a unutar
strukture je doslo do izvesnog stepena plasti¢ne deformacije, softver ¢e nastaviti da se i dalje drzi
linearne veze napon-deformacija, $to ¢e kao rezultat dati nerealno visoke napone. Stoga se dalja
procena vrsi ili prelaskom u domen nelinearne analize ili, u slu¢aju velikog iskustva u pomenutoj
oblasti, detektovana pojava plasti¢ne deformacije se tretira kao prihvatljiva ili ne. Takode, ovakvim
vrstama analiza je svojstvena jo$ jedna grupa problema, a to je pojava tzv. singulariteta, koji
predstavljaju pojavu naglog i drasticnog rasta vrednosti napona na vrlo malom segmentu povrsine,
Sto je posledica nekog nerealnog stanja, najces¢e u geometriji, gde se tada javlja slu¢aj delovanja
optereenja na povrSinu koja, fakticki, tezi nuli, §to se manifestuje kao slucaj ekscesivne
koncentracija napona. Pomenuti problem se detektuje iskustveno, ili kroz usitnjavanje mesh-a, koji
bi u tom slucaju trebao da dovede do jo$ drasti¢nijeg skoka u vrednostima prorac¢unatih napona, ali, i
ovde vazi pravilo da dobijenu sliku treba shvatiti uslovno, obzirom da npr. moZze da se desi da se
nesto $to u pocetku li¢i na singularitet, pokaze kao tacka u kojoj se javlja plasti¢na deformacija, koja
je neadekvatno procenjena zbog prorac¢una koji je izvrSen u domenu linearne veze napon-deformacija.

Dakle, iz gore navedenog se jasno vidi da primena numeri¢kih metoda zahteva izvesno iskustvo
koje se prvenstveno ogleda u sposobnosti da se realan problem iz prakse $to optimalnije prevede u
numericki model, zatim, da se procene resursi koji su nam dostupni i u tom smislu model pojednostavi
tako da to ne dovede u pitanje taénost dobijenog rezultata, kao i da se, uz primenu najadekvatnijeg
proracunskog postupka, dobijeni rezultati ispravno protumace.

Sam proces za pripremu analize sadrzi sledece korake:
* Izbor vrste analize (izbor opcije Static Structural);
« Definisanje materijala i njegovih karakteristika (Engineering Data);
» Importovanje geometrije ili njeno crtanje unutar CAD modula;
* Definisanje konekcija (automatska opcija podrazumeva da su sve veze bondovane, Sto se prihvata
u ovom modelu);
« Izbor mesh-a i postavljanje kontrola nad njim;
« Postavljanje kontrola nad procesom analize (Velike deformacije, kontrola koraka, nelinearna
kontrola...);
* Postavljanje grani¢nih slucajeva (i opterecenja);
* Izbor Zeljenih izlaznih promenljivih.

Naravno, pomenuti algoritam ¢e ponovo biti jo§ razmatran unutar tatke koja se odnosi na samu
simulaciju.

7.2.2. Numericka procena F&DT parametara

Primena ove grupe alata prvenstveno ima za cilj utvrdivanje da li struktura u datim radnim
uslovima, odn. u okviru Zeljenog radnog veka, ima Sposobnost nosenja promenljivog opterecenja
¢ijem je dejstvu izlozena. Ovi paketi se mogu koristiti ne samo u cilju pomenute procene, ve¢ i kao
sredstvo (ve¢ pomenute) optimizacije tokom procesa projektovanja, a takode i radi definisanja
inspekcionih intervala u fazi eksploatacije. U okviru ovog tipa problema, postoji vise zona pristupa,
koje grubo mozemo razdvojiti na slede¢i nacin:

» Prslina: faza inicijacije i faza rasta;.
* Vrsta proracuna: analiticko-numericki i numericki;
» Mehanika loma: deterministicka i probabilisticka.
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7.2.2.1. Faza inicijalizovanja prsline: ANSYS Fatigue Tool

U okviru ove tacke vrSimo deterministicku procenu zamornog veka strukture u fazi
inicijalizovanja prsline, a u cilju sprovodenja iste na raspolaganju nam je opet sli¢na lista paketa kao
i u sluéaju procene delovanja statickog optere¢enja: ANSYS, Abaqus FEA, MSC Nastran/Patran,...s
tim da neki od pomenutih alata mogu ukljucivati i ve¢i broj pristupa. Npr. ANSYS sadrzi dva alata:
Fatigue Tool i modul nCode Design Life. Naravno, i pojedini softveri koji prvenstveno pripadaju
CAD domenu, kao $to su SolidWorks i Creo, imaju ugradene module koji im omogucavaju da vrse i
ovakve vrste analiza.

Zamorna analiza koja se vrsi unutar ANSYS-a, kada su u pitanju oba modula, koristi prethodno
dobijene vrednosti maksimalnih napona iz statickog proracuna, koje kombinuje sa zamornim
odlikama primenjenog materijala i pretpostavljenim zamornim spektrom, koji moze biti konstantnog
ili varijabilnog tipa. Unutar pomenutih modula je izvodljivo i kombinovanje razli¢itih zamornih
analiza u jednu (npr. opcija Fatigue Combination unutar Fatigue Tool-a). Takode, oba modula
omogucavaju primenu parametrizacije i1 optimizacije (Design Exploration), tj. povezivanje vrednosti
zamornih parametara sa odlikama strukture, sa ciljem njene optimizacije, s tim da ovde od posebne
pomoc¢i moze biti i opcija koja omoguéava procenu kolika je osetljivost dobijenog rezultata na
variranje targetiranih varijabli.

U cilju analize koja je primenjena u okviru ove disertacije, procena zamornog veka neostec¢ene
strukture je sprovedena primenom modula Fatigue Tool. Dakle, kako je ve¢ receno, da bi izvrsili
zamornu analizu u okviru ove tacke, potrebno je da prvo kreiramo izlazne vrednosti u okviru staticke
analize (koja je navedena u prethodnoj tacki). Sam postupak vrSenja zamornog proracuna
podrazumeva sledece tacke:

» Kompletirana analiza iz prethodne tacke (Static Structural);
* Provera definisanosti karakteristika materijala (u ovom slucaju S-N kriva);
« Importovanje opcije Fatigue Tool i setovanje parametara unutar iste:
* Koeficijent K: Odnosi se na materijal. ReguliSe razliku eksperimentalnih i simulacijskih
odstupanja (temperatura, povrSinske nesavrsenosti...). Difoltna vrednost je 1.
« Karakteristike spektra opterecenja: Zero-based/Fully Reversed/Ratio/History Data/Non-
proportional Loading.
* Tip analize: Stress Life/Strain Life.
« Korekcija usled srednjeg napona >0: None, Goodman, Soderberg, Gerber i Mean Stress Curves.
« Kriterijum definisanja otkaza: Von Mises, Max Shear, Normalni/Tangencijalni naponi po
osama...U zavisnosti od dobijenog tipa naponskog stanja na kriticnoj lokaciji, ovde odredujemo
sa kojim kriti¢nim vrstama napona ¢emo isti porediti.
« Ostale opcije: I1zlazne jedinice, vreme...
* Izbor izlaznih opcija unutar Fatigue Tool-a:
+ Life: Duzina zamornog veka (broj ciklusa ili blokova);
» Damage: Odnos pocetno definisanog i prorac¢unski dobijenog zamornog veka;
« Safety Factor: Stepen sigurnosti.
« Biaxiality Indication: Opisuje tip nastalog naponskog stanja.
-1: Cisto smicanje.
0: Uniaksijalni napon.
1: Cisto biaksijalno stanje.
(Ova vrednost je od velikog znacaja pri izboru ve¢ pomenutog kriterijuma otkaza).
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7.2.2.2. Faza rasta zamorne prsline

Pod ovom opcijom imamo veci broj tipova analiza i iste vr§imo da bismo odgovorili na pitanja
da li ¢e u odredenim uslovima uopste doci do Sirenja postojece prsline, zatim, ako do njenog Sirenja
dode, da 1i ¢e ono biti uz stabilan rast ili neposredan lom, kao i, kolika duzina prsline se moze
tolerisati.... U slucaju kompozita, adekvatne procene se vrSe kroz pracenje pojave
delaminacije/debondovanja.

* Deterministicko predvidanje parametara loma i stepena rasta prsline analiticko-
numerickim pristupom;

U slucaju predvidanja rasta prsline analitickim metodama, parametre loma odredujemo u
funkciji od geometrije i specimena i zadate prsline, kao i pretpostavljenog spektra opterecenja. Ova
metoda, §to je jasno shvatiti iz ve¢ pomenutih karakteristika analiti¢kih pristupa, zahteva viSestruke
simplifikacije. Primena ovakvih pristupa ima smisla u cilju znacajnog skracenja vremena analize
Sirenja prsline u nekoj grubljoj fazi proracuna, kao i u cilju validacije primene neke numericke
metode. Ipak, obzirom da je primena analitickih metoda ograni¢ena na izuzetno mali broj slucajeva,
grupa softvera koji su bazirani na ovim metodama je svoje proracune u izvesnoj meri prilagodila,
tako da, u slucaju kad se isti odnosi na npr. viSestruke prsline, prora¢un mora biti potpomognut
numeri¢kim pristupom.

U okviru ove grupe paketa, danas se sigurno najrasprostranjenijim moze smatrati NASGRO
[176] koji je inace zvani¢no sredstvo za analizu u okviru koncepta tolerancije oste¢enja za postupak
FAA sertifikacija (podatak se odnosi na teritoriju SAD), i koji ¢e ovde biti primenjivan u svojstvu
validacione metode. Inace, kako se to na osnovu prethodnih poglavlja moze zakljuciti, NASGRO
istovremeno predstavlja i model Sirenja prsline i softver za procenu zamornog veka. Isti slu¢aj je i sa
FASTRAN-om [219], koji je zajedno sa pomenutim NASGRO-om kao model Sirenja prsline vec
detaljnije obraden u poglavlju o analitickim metodama.

Kao treci softver iz ove grupe, ovde navodimo code za procenu zamornog veka pod nazivom
AFGROW [4], koji integrise veci broj modela Sirenja prsline. Isti su podeljeni na standardne modele
kao Sto su: Forman, Harter T-Metod, NASGRO, Tabularni model (Tabular Look-Up) i Wakler, a
AFGROW takode omogucuje 1 primenu modela koji uzimaju u obzir efekat interakcije opterecenja,
nazivajuci iste retardacionim modelima (Closure, Fastran, Hsu, Wheeler i Willenborg ), kao i
proracun vi$estrukih prslina (u ovom slu¢aju samo dve), koje obraduje unutar izdvojenih modela koje
naziva naprednim i ¢iji proracun se neizbezno nalazi izvan opsega analitickog pristupa. Svakako, nije
zgoreg navesti i da ovaj softver ima ukljucen i uticaj okruzenja, kao i mogucnost proracuna zakrpa
(koja je u kasnijim verzijama samo opciona).

* Deterministicko predvidanje parametara loma, stepena rasta i simulacije rasta prsline
numerickim pristupom;

Kada predvidanju rasta prsline prilazimo kroz numericku metodu, na raspolaganju imamo
mogucnost primene znacajno slozenijih uslova i primenjene geometrije i tipa optere¢enja. Takode,
unutar ove tacke treba navesti i da postoji razlika izmedu vrSenja procene zamornih parametara i
simulacije rasta prsline. Naravno, odredeni paketi mogu vrsiti i obe uloge. Ipak, oni ovde nece biti
jasno razgrani¢avani, sem kada su u pitanju ovakvi proracuni unutar softvera ANSYS.

Svakako, logi¢no je za pretpostaviti da vodeci paketi koji se koriste za procenu uticaja statickog
opterecenja (i koji su u toj tacki i navedeni), imaju ugraden i ovaj deo softvera, mada je takode ta¢no
i da oni mogu koristiti i dodatne plug in module. Svakako najpoznatiji softveri koji spadaju u ovu
kategoriju su ANSYS-ov modul Fracture Tool/SMART, kao i nCode DesignLife (koji, doduse, ima
samo delimi¢ne mogucnosti u ovoj oblasti, obzirom da se primarno koristi za procenu zamornog veka
unutar faze inicijalizovanja prsline), zatim, BEM paket FRANC 2D/L (3D) i FEM paket Zencrack,
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koji se kao post-procesori mogu koristiti kod paketa: Abaqus, ANSYS, Nastran.... Dok kao plug-in
x-FEM post-procesor ovde mozemo navesti i Morfeo/Crack for Abaqus [164] koji se primenjuje
unutar Abaqus-a.

Kada su u pitanju ANSYS-ovi kapaciteti koji se eksplicitno odnose na simulaciju rasta prsline,
isti su unutar ovog softvera omogucéeni primenom metoda x-FEM i SMART, dok se deo koji tretira
ekvivalentne probleme u slu¢aju kompozitnih materijala (u vidu opcija Interface Delamination i
Contact Debonding), oslanja na primenu VCCT i CZM. Sama filozofija ovih metoda ¢e biti detaljnije
razradena Unutar tacaka koje slede.

* Probabilisticka procena pojave zamornog otkaza;

Risk assessment ili probabilisticka procena otkaza struktura (odn. probabilisticka mehanika
loma) je ve¢ pomenuta u nekom od prethodnih poglavlja. Ista svoju analizu bazira na primeni teorije
verovatnoce nad grupom rezultata dobijenih primenom deterministickih proracuna. Kao $to je veé
reCeno, angazovanje ovakvog pristupa je apsolutno neophodno u sluéajevima visoke verovatnoce
pojave MSD/MED-a, obzirom da je kod tradicionalnih deterministickih analiza pojava bilo kakvih
neizvesnosti ili ignorisana ili je kompenzovana primenom konzervativnijeg pristupa, $to ovde
svakako ne sme biti slucaj.

Danas je u primeni veci broj probabilisti¢kih algoritama kao $to su Monte Carlo [170], NIM
(numerical integration method), FORM/SORM (first/second order reliability method), life
approximaton, response surfaces....koji nemaju primenu samo u okviru procene pouzdanosti
struktura nego i u brojnim drugim naukama, i isti predstavljaju osnovu softverskih paketa koji se
koriste za procenu integriteta struktura. Neki od najpoznatijih iz ove grupe su svakako: PROF
(USAF), PRISM (Bombardier Aerospace Inc) [171], DARWIN (SwRI) i ANSYS Probabilistic Design
System (PDS).

Kada je u pitanju dalje razlozavanje analiza u okviru faze rasta zamorne prsline, u nastavku ¢e
biti dat size onih postupaka koji se odnose iskljucivo na paket ANSYS. Opis istih ¢e u velikoj meri
biti sproveden uz pomo¢ online Help-a, kom je moguce pristupiti preko linka ugradenog unutar samog
softvera [217].

7.2.2.2.1. Numericki prora¢un parametara loma: Fracture Tool

Unutar platforme ANSYS Workbench su za parametre mehanike loma date sledece opcije:
* J-integral;
« Faktor intenziteta napona K;
* Brzina oslobadanja energije G,
* T-stress;
* Material Force;
» C*-integral.

Dok po pitanju tipa prslina, na raspolaganju imamo tri opcije:
« Semi-Elliptical Crack;

« Arbitrary Crack;

* Pre-meshed Crack.

Analiza unutar mehanike loma zahteva kombinaciju standardne naponske analize i odredivanja
parametara loma. Tj., da bi izvrsili odredivanje parametara loma, moramo naci nacin da ,,uhvatimo*
stalno promenljivo naponsko-deformaciono polje na vrhu prsline, u ¢emu nam pomaze dobro
postavljena mreza kona¢nih elemenata, odn. adekvatno modelovanje regije vrha prsline. U zavisnosti
od toga koji pristup u reSavanju parametara loma prihvatimo, zavisice i tip mreze koju postavljamo.
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U tom smislu, biramo strukturisane mreze na vrhu prsline (radijalne i cilindri¢ne, za 2D i 3D modele,
respektivno) ili nestrukturisane mreze. Dakle, podela je sledeca:
« Strukturisani mesh za Semi-elliptical tip prsline.
Domain integral approach (Parametri loma: J-integral, SIF, T-Stress, Material force, C*-integral).
Virtual crack-closure technique VCCT (Parametri loma: Energy-release rate G)
» Nestrukturisani mesh za proizvoljan tip prsline.
Unstructured mesh method UMM (Parametri loma: J-integral, SIF).

Sam proces proracuna parametara loma se pokrece naredbom CINT i odvija u slede¢im
koracima:
* Iniciranje proracuna (CINT, NEW, n);
* Odredivanje tipa parametra (CINT, TYPE, parametar_loma);
« Definisanje vrha prsline i njegovog koordinatnog sistema (CINT, CNTC, ime; CINT, NORM, ks,
norm.osa k.s.);
« Definisanje broja kontura (CINT, NCON, n);
* Definisanje (eventualnih) uslova simetri¢nosti (CINT, SYMM, ON);
« Definisanje output-a (OUTRES, CINT, broj_koraka).

U slucaju kada je proracun moguce izvrsiti jedino primenom nestrukturisane heksa ili teta
mreze, koristimo ve¢ pomenuti pristup UMM. U tom slucaju primenu ovog metoda kontrolis§emo
slede¢om naredbom: (CINT, UMM, ON/OFF). Ta¢nije, ova naredba se aktivira/deaktivira po difoltu,
u zavisnosti od tipa kona¢nog elementa koji je koris¢en za modeliranje vrha prsline.

7.2.2.2.2. Numericka simulacija delaminacije, debondovanja i rasta zamorne prsline

U okviru, da tako kazemo, mehanike rasta prsline, definisana su dva moguca tipa: Staticki (do
kog moze do¢i pod uticajem nekih ekscesivnih uslova opterecenja) i zamorni (gde do rasta prsline
moze doci usled izlaganja strukture dejstvu cikliénog zamornog opterecenja odredenog intenziteta).
Prisustvo prsline koja se §iri je moguce unutar homogenog ili heterogenog materijala, s tim da prslina
koja se §iri unutar njih moze biti sa unapred poznatom ili nepoznatom putanjom.

Unutar ANSYS Mechanical-a, kada je u pitanju simulacija delaminacije, debondovanja i rasta
prsline, imamo dostupne sledece metode:

* CZM;

* VCCT,

* SMART;
* XFEM.

MoZe se re¢i da je centralna razlika izmedu ovih metoda u tome da li se prslina simulira duz
predefinisane poznate putanje (koju podrzavaju CZM i VCCT metodi) ili duz proizvoljne putanje
(koju podrzavaju SMART i XFEM metodi). Dalje pojasnjenje ovih metoda ¢e biti dato unutar tacaka
koje slede.

7.2.2.2.2.1. Numericka simulacija delaminacije i debondovanja: Fracture Tool (Interface
Delamination/Contact Debonding)

U okviru ove tacke ¢e biti izvrSena analiza procene otkaza struktura koje su spojene
bondovanjem, bilo da su u pitanju dva nezavisna materijala (koji mogu biti i metali) ili laminatni
kompoziti. Dakle, otkaz je u ovom sluc¢aju mogu¢ iskljucivo duz unapred definisane putanje, tj. na
mestu adhezivnog spoja.
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CZM je model unutar mehanike loma koji spada u grupu energetskih kriterijuma koji je baziran
na ideji vida ,,produzenog® vrha prsline koji predstavlja kohezivnu zonu duz kog se ista Siri, (Cime
istovremeno premoscava problematiku singulariteta na vrhu prsline), a ¢emu se suprotstavljaju
kohezivne sile.

Sto se tie VCCT metoda, isti fakti¢ki analizu bazira na proradunu parametra loma G kao prvom
koraku, za slucaj tela unutar kog je prisutna neka inicijalna prslina, koja je postavljena unutar
suceljnih elemenata. Ovaj metod takode podrzava i viSestruke prsline.

Kada je u pitanju suceljna delaminacija, ANSYS podrzava oba ova metoda kako bi definisala
kriterijume otkaza, Kkoriste¢i pri tom kao adhezivni kontakt kona¢ne elemente tipa
INTER202/INTER203 (2D) i INTER204/INTER205 (3D). U slu¢aju kontaktnog debondovanja,
podrzan je samo CZM metod, uz primenu CONTA171-CONTAL77 kontaktnih kona¢nih elemenata.

Primena VCCT metoda zahteva prisustvo inicijalne prsline u obliku Pre-Meshed Crack-a, kao
i da bondovani delovi budu u okviru geometrije definisani kao multi-body part, koji ne dele
zajednicku topologiju (shared topology).

Sto se samog postupka prora¢una ti¢e, u oba slu¢aja mora biti birana opcija Fracture Tool-a,
unutar koje se insertuje opcija: Interface Delamination ili Contact Debonding, ve¢ u zavisnosti od
zeljenog postupka. Naravno, posto je u okviru prve opcije moguca primena dva metoda kriterijuma
otkaza, kod nje je potrebno izvrsiti izbor jednog od njih, s tim da je u slu¢aju izbora VCCT metoda,

potrebno i uvesti inicijalnu prslinu, ¢iji je tip ovde ve¢ pomenut.

7.2.2.2.2.2. Numericka simulacija rasta zamorne prsline: SMART metod

U okviru tacke koja obraduje temu numeri¢kih metoda, ve¢ je bilo re¢i o tome da kvalitet
dobijenog resenja u velikoj meri zavisi od dobro postavljene mreze kona¢nih elemenata, koja, kod
sloZenijih modela, zavisi izmedu ostalog i od kapaciteta raCunara na kom se simulacija izvodi. Ovo
pitanje mogucnosti hardvera posebno dobija na znacaju kada je potrebno simulirati rast prsline
primenom klasi¢nih FEM metoda, obzirom da, u tom slucaju, postoji potreba za konstantnim
zahteva neku vrstu konstantnog remesh-a.

U tom smislu, koncept SMART, koji predstavlja najnoviji alat unutar ANSYS-a koji se
primenjuje za procenu rasta kvazi-staticke i zamorne prsline, donosi izvesna poboljsanja. Naime,
primenom Unstructured Mesh Method-a (UMM), koji je ovde ve¢ pominjan, a ¢ijom je primenom
ANSYS Mechanical uveo koncept Separating Morphing and Adaptive Re-meshing Technology-ja
(SMART), u cilju simulacije rasta prsline [213], napravljena je bitna razlika u odnosu na pristup koji
prave klasi¢éni FEM postupci, obzirom da ista automatski vrsi apdejt mesh-a, ali samo u okolini
prsline, istovremeno dajuci vrednosti parametara loma za svaki korak prsline.

Primena ove metode je moguca samo u slu¢aju izotropnih materijala u zoni linearno-elasti¢ne
mehanike loma i Rezima |. Takode, metod podrzava iskljucivo primenu 3D prslina, koje mogu
podrazumevati sva tri tipa (Arbitrary, Semi-Elliptical i Pre-Meshed), kao i prsline viSestrukog tipa, s
tim da je ovde, u odnosu na procenu parametara loma, potrebno izvrSiti malo kompleksnije
definisanje prslina izborom opcije Crack Faces Nodes: ON, koja zahteva definisanje Top/Bottom
Face Node-a, a ne samo vrha prsline. Sto se tie mesh-a, isti podrazumeva isklju¢ivu primenu
kona¢nog elementa tipa SOLID187 i patch conforming tetra mesh method-a.

Kako je ovde rec¢eno, kao opcije rasta prsline mozemo birati kvazi-staticku 1 zamornu opciju.
U sluéaju izbora drugopomenute, $to je slucaj sa ovom disertacijom, SMART podrazumeva
prvenstveno primenu Paris-ovog zakona. Naravno, sama simulacija zahteva izbor jo§ nekih
parametara, izmedu ostalog, metodologiju rasta prsline koja moze biti tipa: Life Cycle Prediction ili
Cycle by Cycle.

Dakle, primena ove metode podrazumeva sledece korake:
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Kao prvo, ovaj model mora koristiti neku pocetnu vrednost parametra loma kao kriterijum za
kalkulaciju rasta prsline. U ovom slucaju, na raspolaganju su nam parametri J i K. Naravno, ovde
primenjen parametar mora biti ekvivalentan onome koji se koristi unutar simulacije rasta prsline.

Kao §to je to ve¢ pomenuto unutar tacke koja se bavi numerickim prora¢unom parametara loma,
i ovde se pomocu naredbe CINT inicira kalkulacija pomenute vrednosti:

» Definisanje kriterijuma za kasniju kalkulaciju rasta prsline (CINT, NEW, id_parametra_loma);
« Kalkulacija parametra loma: (CINT, TYPE, parametar_loma); - ovde parametar mora biti J ili K;
* Definisanje pravca Sirenja prsline, odn. ravni normalne na nju:
(CINT, CNTC, ime; CINT, NORM, k.s, norm.osa k.s.);
» Definisanje broja kontura: (CINT, NCON, n);
« Definisanje gornjeg i donjeg segmenta prsline (CINT, SURF, top surf, bottom surf);
* Definisanje kriterijuma rasta prsline (u ovom slu¢aju: zamor):
(TB, CGCR, MAT_ID,,,Option)
Gde je: Option = PARIS / WALK / FORM / TFDK — odnosi se na j-ne rasta prsline: Paris, Walker,
Forman, Tabular.
(CGROW, FCOPTION, MTAB, id_materijala, kontura_parametra_loma);
* Definisanje grani¢nih uslova (i opterecenja);
« Definisanje kriterijuma kontrole nad solverom (inicijalni/maksimalni/minimalni koraci, kraj
simulacije....): (CGROW, ............ );
« Definisanje inkrementa (CGROW, FCG, METH, CBC).

lako SMART jos uvek predstavlja prilicno mladu metodu, autori rada koji ¢e biti citiran unutar
ove disertacije kao verifikacioni model primenjene metode, su ve¢ imali odli¢no iskustvo u primeni
iste [214, 215]. Ipak, ovde je potrebno napomenuti i da je, obzirom da je ovo ,,najmlada‘“ metoda rasta
prsline unutar ANSYS softvera, uocljiv jo$ uvek nedovoljan broj nau¢nih radova koji su bazirani na
primeni iste. Sto se ti¢e druge metode koja se u okviru ovog softverskog paketa koristi za simulaciju
Sirenja prsline (x-FEM), situacija jeste znacajno drugacija. Takode, obzirom na specifi¢nu
metodologiju na kojoj je zasnovana ista, ona ¢e biti neSto detaljnije matemati¢ki obradena unutar
tacke koja sledi, ali eksplicitne komande nece biti navodene, obzirom da ¢e razjaSnjenje same
filozofije postupka zahtevati prilian prostor.

7.2.2.2.2.3. Numericka simulacija rasta zamorne prsline: x-FEM metod

Prosirena metoda konac¢nih elemenata (X-FEM) spada u red najsavremenijih numerickih alata
koji je unapredio klasiéni FEM, u smislu nacina na koji prevazilazi nedostatke koje isti pokazuje pri
modeliranju izazovnih elemenata kao $to su diskontinuiteti ili singulariteti, dok istovremeno pruza
ociglednu prednost i kada su u pitanju slozene geometrije, visestruke ili 3D prsline.

Jezgro x-FEM-a ¢ini tzv. partition of unity (PU) koncept, koji se koristi za modeliranje
razli¢itih vrsta diskontinuiteta, kroz lokalno poboljSanje aproksimacionih reSenja klasicnih FEM
metoda uvodenjem tzv. funkcija poboljsanja. Primena ove ideje je pruzila mogucnost definisanja
diskontinuiteta (tj. u ovom slucaju prslina) u elementu bez potrebe za eksplicitnim i konstantnim
uskladivanjem mreze kona¢nih elemenata sa geometrijom same prsline, kao $to to zahtevaju klasi¢ne
FEM metode, odn. ova metoda ne "hvata" dinamiku promene diskontinuiteta kroz stalno generisanje
nove mreze elemenata. Naime, pristup na kom je ova metoda bazirana podrazumeva "obogacivanje"
¢vorova mreze elemenata koji okruzuju diskontinuitet, pri tom koriste¢i samo jednu mrezu za ceo
proces. Da bi se "uhvatila" promenljiva geometrija prsline, x-FEM Kkoristi tzv. level set metod (LSM)
koji odreduje gde i kako ¢e se ova poboljsanja uvoditi, koriste¢i dve povrsine (level set-ove) ¢iji se
presek poklapa sa vrhom prsline. Takode, u kombinaciji sa fast marching metodom (FMM),
omoguceno je pracenje rasta prsline.
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Diskontinuiteti, koji prirodno postoje u svakoj strukturi, mogu biti razlicitih tipova, ali se mogu
grubo podeliti u dve grupe, tzv. jake i slabe. Jaki diskontinuiteti pokazuju diskontinuitet i relativne
deformacije 1 pomeranja (poput prslina), dok se slabi karakteriSu diskontinuitetima relativnih
deformacija (poput nehomogenosti unutar materijala). Razlicite vrste funkcija poboljSanja se koriste
za opisivanje razlicitih vrsta diskontinuiteta. Kada su u pitanju problemi rasta prsline, koji se, kako je
receno, mogu tumaciti kao jaki diskontinuiteti, mozemo se koristiti razli¢itim metodama. Uobicajeni
pristup u svim slu¢ajevima je da se pitanja diskontinuiteta na mestu presecanja strukture prslinom
uzimaju u razmatranje, dok pitanje singulariteta vrha prsline nije uvek uzeto u obzir. (Takode, neki
pristupi uzimaju u obzir i mesto inicijalizovanja prsline). Ali, posto je danas ustaljena praksa da se
primenjuju dve vrste funkcija pobolj$anja, ovde je predstavljen upravo takav metod, koji obogacéuje
¢vorove koje su preseceni prslinom s Heaviside-ovom funkcijom, dok su oni presec¢eni vrhom prsline
obogaceni asimptotskom funkcijom (S1.98.).

Kao §to se vidi na pomenutoj slici, neki elementi mreZe nemaju sve tacke poboljSane. Njih
zovemo meSovitim elementima. Postojanje ovakvih elemenata moze predstavljati veliki izazov za X-
FEM metod, posSto funkcije poboljSanja viSe ne zadovoljavaju svojstvo interpolacije u ovim
elementima, $to moZe uticati na ta¢nost prora¢una [156]. Stoga su neki autori (Belytschko et al, 2003;
Fries 2008) razvili formulacije koje iskljuéuju njihovo postojanje.

i /*"— prslina

i i » L
— - tacke mreze poboljSane
n .—’-—l 4 | asimpioiskom funkeijom
- . » tacke mreze poholjSane
\ Heaviside-ovom funkeijom
i i
meSovit elementi

S1.98. Primena funkcija poboljsanja na ¢vorove mreze

Kao $to je vec re¢eno, X-FEM je baziran na PU metodu (Babuska i Melenk ,1997), koji kaze da
je zbir interpolacionih funkcija (svakog) kona¢nog elementa jednak jedinici. Stoga nam je dozvoljeno
da pomenute funkcije poboljSanja ugradujemo u aproksimacije pomeranja sve dok je pomenuto
svojstvo zadovoljeno, tj:

Z NI (X) =1 - Ni(x .. .
, (gde je () funkcija oblika kona¢nog elementa)  (7.2.1.2.2.2.1)

Da bi definisali aproksimaciju pomeranja, mozemo koristiti razne metode, ali, obzirom da su
mesoviti elementi ovde ve¢ pomenuti kao problemati¢ni, ovde ¢e biti naveden metod (Belytscko,
Chessa, Wang 2003) koji ublazava njihov negativan uticaj uvodenjem tzv. asimptotskih funkcija
poboljsanja na vrhu prsline:
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F.(r,0)= {\/Fsingx/?cosgx/?sin Hsingﬁsinecosg}

(7.21.2.2.2.2)
stoga u tom slucaju aproksimaciju pomeranja mozemo definisati kao:
§ 4
i (x:' = Z NI{XI'H i Z NK (X:II(Z F:w I(.?",g}f??:l (7212223)
I 4 =l

gde su:

1,J,K - tacke mrezZe (sve/ poboljsane Heaviside-ovom funkcijom/ poboljSane asimptotskom
funkcijom);

N(x) - funkcije oblika;

H(x) - Heaviside-ova funkcija poboljsanja;

F(r,0) - asimptotska funkcija poboljSanja;

a,b — dodati stepeni slobode.

Prethodna formula pokazuje kako se ciljanom primenom funkcija pobolj$anja moze izvrsiti
modelovanje prsline (diskontinuiteta) i time proracun uciniti nezavisnim od mreZe konacnih
elemenata. Upravo to nam omoguéava modelovanje rasta prsline, koje stoga mogu biti visestruke,
trodimenzionalne, kao i vrlo sloZzenih geometrija. Kada je u pitanju procena parametara loma, metode
za odredivanje istih su brojne, s tim da, kada imamo slu¢aj da jedan rezim nije izrazito dominantan
tj. da je parametre loma potrebno odrediti za sva tri rezima, metod poznat kao integralna interakcija

(koji, u stvari, odreduje J integral, koji se dalje razlaze na parametre Ki:Ku K ) se pokazao kao
najbolja opcija.

Xx-FEM metoda je nastala 1999. (Belyschko et al), dok je 2005. uveden level set metod koji je
omogucio insertovanje jedne ili vise prslina, bez potrebe za remesh-om, konac¢no, 2010. ovaj metod
postaje dostupan i u 3D varijanti [158]. Novija istrazivanja pokazuju da, kada je u pitanju
problematika vezana za vazduhoplovni sektor, x-FEM deluje prilicno obecavajuée u okviru
prezentovanja zamornih analiza a da pri tom zahteva znacajno krace vreme Citavog procesa, kao 1
manji broj konaénih elemenata (tj. njihovih ¢vorova) uz precizniju analizu naponskog polja u okolini
vrha prsline [160]. Takode, pored ve¢ generalno prili¢no istraZzene teme Sirenja prslina kod izotropnih
materijala, ovde je uocljiv i trend ekstenzivnih analiza kompozitnih struktura koje su poznate kao vrlo
problemati¢ne po pitanju adekvatnog modelovanja. Npr. najnapredniji hibridni materijali, (kao Sto je
ve¢ pomenuti GLARE), u okviru [161] su detaljno istrazivani kroz pojavu delaminacije a dobijeni
rezultati su takode poredeni sa onim dobijenim klasicnim FEM metodama, naravno, u korist prvih.
Takode, istrazivanje [162] je uspe$no razmatralo cilindri¢nu strukturu od CFRP-a (8to je, kako je vec
reCeno, nezaobilazan materijal danas$njih trupova koji su dominantno kompozitni). U procenu
validnosti x-FEM metode se ukljucila i NASA [163] u svom obimnom istrazivanju koje je imalo za
cilj da se proceni efikasnost i preciznost veceg broja metoda u proceni zaostale ¢vrstoce 1 sveukupnog
zamornog veka kompozitnih struktura.

X-FEM metod koji je implementiran unutar ANSYS-a, je baziran na metodama: Singularity
based method (¢ija je matematic¢ka funkcija, tj. “aproksimacija pomeranja”, upravo i predstavljena u
pasusima iznad) i Phantom node method.

Singularity based method vrsi proracun parametara loma, za razliku od drugonavedenog, dok
oba metoda vrse procenu Sirenja prsline (koja je bazirana na Paris-ovom zakonu). Naravno, x-FEM
metod podrzava i 2D i 3D prsline, s tim da je isti primenljiv samo u zoni malih deformacija, odn. u
domenu linearno-elasticne mehanike loma. Primena ove metode podrzava konacne elemente tipa:
PLANE182 i SOLID185.
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8. MODELI TRUPOVA LETELICA A3201B737 1 ANALIZA NJIHOVIH
F&DT PARAMETARA PRIMENOM SOFTVERSKOG PAKETA ANSYS

8.1. Postupak izbora projektnih vrednosti i verifikacioni modeli

Negde na samom pocetku ove disertacije je navedeno da je trup struktura koja je izloZena
istezanju/kompresiji, savijanju, smicanju i uvijanju, usled delovanja kvazistatickih i dinamickih
opterecenja koja direktno dejstvuju na trup, ili se na njega prenose sa susednih struktura posredstvom
veza koje postoje izmedu njih. Takode je reCeno i da uslovi presurizacije trupa imaju presudan uticaj
na njegov zamorni vek.

Sto se ti¢e modela koji ée unutar ovog poglavlja biti testirani, vodiéemo se slede¢im merilima
definisanim prvenstveno unutar propisa (za kategoriju putnickih letelica), odn. vrednostima iz
literature, kao verifikacionim modelima. Vazduhoplovni propisi definiSu da u fazi eksplicitnog
zamornog (full scale) testa, iste moraju da ostvare bar dvostruko veci broj ciklusa u odnosu na njihov
pocetno propisan radni vek (koji iznosi 60.000 GAG ciklusa), koji se, kao §to je to navedeno u
prethodnim poglavljima, naknadno moze produzavati. Takode, pod uticajem statiCkog opterecenja,
iste ne smeju biti izlozene optereéenjima koja u njima generiu znaéajnije plasti¢ne deformacije. Sto
se tiCe literature koja tretira identi¢ne/slicne FEA modele, odn. stvarne eksperimentalne gornje
segmente trupa u zoni zamornih optereéenja, ista [223, 228, 229] navodi da FEA/eksperimentalni
paneli imaju celokupan vek (inicijalizovanje i rast prsline) u rasponu 130,000-180,000 ciklusa.

Ovde, naravno, nije zgoreg navesti ni iskustva dobijena u okviru MRO stanica. U tom smislu,
Jat Tehnika, (u formi usmene informacije, bez eksplicitnog citata!), ukazuje na to da su oni u
remontnim fazama modela B737 Classic, (koje podrazumevaju potpuno rasklapanje zone panela)
,»par puta“ naisli na clip-ove sa prisutnim vidljivim zamornim prslinama, dok je izvor [228], bas kao
i Jat-ova remontna stanica, takode postavio pitanje visoke osetljivosti clip-ova na delovanje zamornih
optere¢enja, ¢emu je pomenuti izvor posvetio viSe nego opsezno istrazivanje. Naime, ovaj upravo
pomenuti dokument iznosi iznenadujuce puno podataka o zamorno oste¢enim gornjim panelima
letelica B737 i B727 koje su povucene iz upotrebe nakon okvirno 60.000 ciklusa, a nad kojim su
vrSeni naknadni zamorni testovi, uz eksplicitno navodenje velikog broja pripadajuc¢ih vrednosti
zamornih ciklusa. Dobijene vrednosti svih njih se nalaze unutar intervala koji je pomenut u okviru
prethodnog pasusa.

Sto se ti¢e dela numericke analize koji se 0odnosi samo na fazu Sirenja zamorne prsline, u cilju
vrSenja adekvatnog izbora softverskog paketa u fazi procene validnosti vrednosti F&DT parametara,
pozvacemo se na izvor Koji je za cilj imao proveru nekoliko metoda-kandidata, i navesti detalje
poredenja rezultata dobijenih primenom 4 metode sa referentnom petom, koja predstavlja rezultat
dobijen eksperimentalno [212]. Kao model unutar ovog rada je koriS¢ena konfiguracija dve
koplanarne prsline u obliku nov¢i¢a, unutar beskona¢nog 3D elasti¢nog tela. Eksperiment je vrSen
tako Sto je rastojanje izmedu ove dve prsline varirano (10/15/25 mm) 1 za svaku vrednost je formiran
dijagram za sve 4 metode. Inace, ovde su bila kreirana tri modela, za ve¢ pomenute tri vrednosti
rastojanja prslina, sa inicijalnim vrednostima prslina al=1.6 mm i a2=1.53mm. Tip konacnog
elementa koji je ovde koris¢en je SOLID 187, koji predstavlja 3D, 10-node tetrahedral element
(S1.99.), dok je za sva tri slucaja inkrement prsline bio programski kontrolisan. U slu¢aju inicijalnih
prslina pri njihovom rastojanju od 10 mm, ukupno je upotrebljeno 81.709 konac¢nih elemenata. Na
kraju simulacije, odn. nakon 15-og koraka, ukupan broj elemenata je bio 294.416. Kao $to se moze
videti na SI.100c,d, remesh je vrSen samo u okolini prsline, tj. do granice koja je na slici jasno uocljiva.
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S1.99. Model: dve koplanarne prsline u obliku novci¢a, unutar beskonacnog 3D elasticnog tela
[212]

Pored pomenute simulacije koja je izvedena unutar ANSYS SMART paketa, u okviru istog su
testirani i: Ansys APDL (FEM), Approximation method i Morfeo for Abaqus (x-FEM). Kako se moze
videti na kona¢nim dijagramima (SI.101.), sve metode su pokazale prihvatljivo odstupanje, gde je
isto, u proseku gledano, najveée u trenucima inicijalizovanja prsline i pri njenoj najvecoj duzini.
Takode je uocljivo i da su x-FEM i SMART pokazali najvece poklapanje sa eksperimentalno
dobijenim rezultatima, sa maksimalnim variranjem od 4.1 i 5.5 %, respektivno.

d)

S1.100. ANSYS SMART:
a), ¢) inicijalna prslina za b=10 mm;
b), d) prslina nakon 15 koraka Sirenja
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Procenjujuéi ova dva kandidata kao mogucéi izbor za modele koji ¢e biti analizirani unutar ovog
poglavlja, prihvata se da je SMART metod adekvatnije reSenje, obzirom da je on prilagodeniji
robustnim reSenjima, iz razloga $to X-FEM ipak dodatno optereuje proracun ,,obogaéivanjem*
elemenata u zoni Sirenja prsline, za razliku od SMART-a, koji u istoj zoni samo vrsi re-mesh.

Bg b=10 mm BA, b=10 mm
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120 {7 FEM 120 "+ FEM
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116 s XFEM 1.16 ¢ XFEM
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1.20 4= FEM 1.20 - FEM
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SI.101. Faktor intenziteta napona unutar tacaka By i Az za razlicite vrednosti njihovih medusobnih
rastojanja [212]
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8.2. Catia V5/SpaceClaim/DesignModeler: Modeli gornje ljuske trupa letelica B737 i A320

Glavni postupak projektovanja modela gornjih ljuski letelica B737 i A320 (SI.102.-103.) je
izvrSen unutar CAD softvera Catia V5 (S1.104.a.-105.b.):

S1.103.: Gornji segment trupa A320 [220]

Model gornje (crown) ljuske letelice B737 (SI.104a/b) je sastavljen iz Sestodelne oplate, i to
tako $to su tri spoljnja panela izradena kao kontinualne povrsine, dok su tri unutra$nja projektovana
u obliku resetke (tzv. waffle panel). Poduzna veza (lap joint) izmedu ovih dvostrukih panela je
izvedena sa tri reda zakivaka, a uz to su ovom modelu pridruzene i jo§ po dve poduzne veze radi
povezivanja sa bo¢nim panelima koji su uvedeni samo delimi¢no. Stringeri su tipa inverted hat, i isti
se sigurno mogu smatrati jednim od najtipi¢nijih Boeing-ovih strukturalnih resenja. Okviri su oblika
Z preseka, dok su clip-ovi postavljeni tako da stvaraju direktnu vezu izmedu stringera i okvira, gradeéi
tzv. floating vezu, koja je ve¢ predstavljena na SI.9..

Model gornje (crown) ljuske A320 (SI.105a/b) se sastoji iz jednodelne oplate, koja je takode
povezana sa delimi¢no uvedenim bo¢nim panelima. Stringeri su oblika J preseka, dok okviri imaju
presek Z. Shear Tie-ovi (elementi veze okvira i oplate), takode imaju oblik koji je vrlo tipi¢an za
Airbus-ova reSenja.

Inace, numeric¢ki model ljuske A320 deluje jednostavnije u odnosu na Boeing-ovo resenje, iako
stvarna ljuska ovog modela pokazuje strukturalnu slozenost u smislu manje uniformnosti, obzirom
da, izmedu ostalog, ona ima veci broj tipova shear tie veza, koje ovde nisu projektovane kao

152



Doktorska disertacija buki¢ L. Daniela

pojedinacno razlicite, $to je slucaj i sa stringerima i dablerima (mahom) u zoni veze dva susedna
panela. Takode, bitnu razliku izmedu stvarnih barela ova dva modela letelica predstavljaju i ojacanja
oko otvora, sto je i vidljivo na SI.103. (koja se odnosi na model A320) gde je ojacanje sprovedeno
primenom niza elemenata (sill, intercostal, doubler, door-stop, edge frame), dok je ojacanje oko
otvorana B737 (Sl.4.) sprovedeno primenom tzv. bear straps-ova, koji se mogu smatrati nekim tipom
klasi¢ne forme dablera. U svakom slucaju, moze se reé¢i da celokupan stvarni A320 trup ostavlja utisak
znacajno heterogenije strukture nego kad je u pitanju trup modela B737, $to se verovatno moze
povezati sa vis§im uplivom numeri¢kih metoda tokom faze projektovanja.

-‘

{7 / /7

/7

SI.104a.: Gornji segment trupa B737 projektovan u Catia V5
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S1.104b

SI.105a.: Gornji segment trupa A320 projektovan u Catia V5




Doktorska disertacija Dbuki¢ L. Daniela

S1.105b.: Gornji segment trupa A320 projektovan u Catia V5

Vrednosti mera elemenata u fazi modelovanja ove dve ljuske su uzimani iz veéeg broja javno
dostupnih izvora [195, 222, 225, 226, 227, 228]. Ovde naravno nece biti eksplicitno iznosene sve
vrednosti, ve¢ samo par najosnovnijih, u formi A320/B737:

Radijus trupa: 1,98/1.88m.

Rastojanje okvira: 533/508m.

Materijal: 2024-T3 clad (svi elementi)/ 2024-T3 clad (dvodelna oplata), 7075-T6 (okviri, stringeri,
clip-ovi).

Diferencijalni pritisak: 7.9/7.8psi.

Vrednosti koje ¢e biti parametrizovane unutar numeric¢ke procene ¢e biti navedene kasnije. Inace,
mere ova dva trupa ni ne predstavljaju javno dostupne podatke, ve¢ su u pitanju tajne informacije
samih proizvodaca [195], koje su delimi¢no za potrebe ove disertacije i dostavljene na taj nacin, §to
i jeste jedan od razloga njihovog eksplicitnog nenavodenja. Ipak, obzirom da se ovaj deo disertacije
prvenstveno odnosi na procenu validnosti projektnih koncepata, zatim, osetljivosti na variranje
pojedinih parametarskih vrednosti, kao i na davanje predloga poboljSanja zamornih odlika takvih
reSenja na osnovu dobijenih rezultata, taéne vrednosti originalnih modela i nisu presudne u ovakvom
vidu analize. Ovde jo$ treba dodati i da su one vrednosti koje nisu bile u potpunosti dostupne,
projektovane tako da se po visini generisanog napona uklapaju u ostatak strukture.

Da bi se ovi modeli mogli koristiti unutar FEA alata, nakon njihovog ve¢ pomenutog
projektovanja unutar CAD softvera Catia V5, isti su po potrebi, tj. zavisno od faze analize, unutar
alata SpaceClaim/DesignModeler, prevodeni iz Solid-a u Surface geometriju (S1.106-107.), kojoj se
naknadno dodaje debljina, a sve radi: Povecanja tacnosti i brzine proracuna, dobijanja kvalitetnijeg
mesh-a, kao i koriséenja debljine kao parametrizovane vrednosti. Pomenuto parametrizovanje
debljine se vrsi unutar SpaceClaim-a (SI.108-109.), u cilju procene uticaja variranja debljine
elemenata na zamorne karakteristike. Ovde mozda nije loSe dodati zapazanje da se alat SpaceClaim
pokazao kao znacajno precizniji u procesu prevodenja modela u Surface formu.
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[ A: Ceo panel bez zskivaks - DesignModeler ]
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S1.106.: Geometrija modela B737 prevedena u surface unutar DesignModeler-a

Pregare
Y Home - N o Spoteld € Spit By Plane @FRounds  (3Bsd Faces 5 Crae ~} Connect
WaPran View v?;.l ﬁ] @ Pred  Skxend % 6 Faces @ OveriapFaces PE_ F et J solt of.n
8- Ema & @iiee  Sirgrimt rtecorence @ ShotEdges G Clearance T BOven & Dapley -
Orent #ealyss Remore Detect Bears T
G;““' i Selact a body & o pairs oo
View groups in: Root Part k ANSYS
Name ype. R19.2

oy
T

| ==
vsff\\\j-! =

-
s
z

S1.107.: Geometrija modela A320 prevedena u surface unutar SpaceClaim-a
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S1.109.: Parametrizovana debljina surface geometrije modela A320 izvedena unutar SpaceClaim-a

Ako pogledamo slike koje su predstavljene iznad ovog pasusa, mozemo jasno uociti da je za
predstavnika modela B737 uzeta serija Next Generation, ($to se moze zakljuéiti posmatranjem waffle
dablera Cija mreza se nalazi isklju¢ivo ispod okvira i stringera, za razliku od Classic serije, koja ima
jos jednu tear strap traku postavljenu na pola puta izmedu dva okvira). Medutim, obzirom da je u
toku procesa modelovanja crown panela trupa B737 uoceno da isti pokazuje odredenu nepravilnost
unutar naponsko-deformacione raspodele, u okviru ove analize je uveden i treci trup koji je trebao da
simulira reSenje prisutno kod Boeing-ove 737 serije Classic. Stoga ¢e u nastavku ove disertacije biti
predstavljeni rezultati za tri modela: A320, B737 Next Generation i B737 Classic. Naravno, ovde nije
bilo potrebno (u prethodnim tackama) uvoditi jos ¢itav niz slika modela Classic, obzirom da je glavna
razlika izmedu ove dve serije u upravo pomenutim reSenjima waffle dablera.

157



Doktorska disertacija buki¢ L. Daniela

Analiza koja je sprovedena unutar ovog poglavlja se moze grubo podeliti na: Procenu
naponsko-deformacionog stanja, procenu zamornih odlika neostecene strukture i procenu ponasanja
u slu¢aju prisustva viSestrukih zamornih prslina, na osnovu ¢ega je izvrS§ena procena moguénosti
produzenja zamornog veka ljuske koja je pokazala najlosije naponsko-deformaciono-zamorne odlike.
Takode, paralelno sa tumacenjima dobijenih rezultata numericke analize, isti su poredeni sa
iskustvima iz prakse koja su obradena u prethodnim poglavljima.

8.3. Organizacija modela. Ogranicenja pri prevodenju realne ljuske u proracunsku

Proracun koji je izvrSen unutar ove tacke je organizovan tako da kao pocetni model (u daljem
tekstu Model 1) imamo ceo gornji panel trupa bez izbusenih otvora (sa pripadaju¢im bo¢nim vezama)
kod kog je kao grani¢ni uslov izabrano potpuno fiksiranje sve Cetiri ivice. Ovaj tip modela se moze
posmatrati i kao panel sa bondovanim vezama i isti ¢emo i u tom smislu iskoristiti, tj. da bi procenili
kakvo bi bilo naponsko-deformaciono stanje ljuske kod koje su izuzeti otvori, §to jo§ uvek nije
sertifikaciono prihvaceno kao opcija za metalne primarne strukture. Dalje, iz ovog modela je izveden
iseCak koji se smatra njegovim submodelom (u daljem tekstu Submodel 1), koji kao grani¢ne
vrednosti ima vrednosti deformacije automatski kreirane iz prethodnog modela, a takode ima i
uvedene otvore duz celog spoja, koji mogu biti postavljeni u dva ili tri reda. Ovaj tip modela Ce biti
iskori§¢en za procenu naponsko-deformacionog stanja strukture sa otvorima, kao i za procenu
zamornog veka delova strukture koje ne pripadaju poduznom spoju sa otvorima. Zamorne
karakteristike delova strukture unutar kojih su uvedeni otvori su procenjene uvodenjem Submodela 2
(koji je izveden iz Submodela 1). Takode, iz Submodela 1 je izveden i Submodel 3 koji ¢emo iskoristiti
za procenu parametara u okviru mehanike loma, a iz Submodela 1 je izveden i Submodel 4, koji
predstavlja oja¢an poduzni spoj modela B737 Classic. Ovde je jo§ potrebno napomenuti i da su
submodeli koji su koris¢eni za procene unutar mehanike loma izvodeni kao Solid, dok su svi ostali
modeli prevedeni u Surface.
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Sto se ti¢e ograni¢enja koja su morala biti prihvacena kako bi se realan model preveo u
proracunski, prvo ¢emo se nadovezati na prethodni pasus. Naime, neka ustaljena praksa je da se prvo
formira barel model iz kog se kasnije ,,iseca” submodel za Cije grani¢ne slucajeve se uzimaju
vrednosti deformacije barela na mestu isecka. Ovaj pristup apsolutno ima smisla u slucaju procene
modela koji je izloZzen delovanju presurizacionog opterecenja, obzirom da se u tom sluc¢aju ceo barel
Siri radijalno, $to se ovakvim pristupom moze u prili¢noj meri imitirati. Medutim, obzirom na izrazitu
rogobatnost stvarnog modela gornje ljuske Boeing-ovih trupova, ovde teSko da bi mogao biti
projektovan iole prihvatljiv barel kog bi kapaciteti Ansys-ove verzije na kojoj je simulacija radena,
kao i samog racunara, mogli da iznesu. Stoga bi u ovom slucaju bilo najprihvatljivije za grani¢ne
uslove usvojiti kombinaciju ukljestenja koje od pomeranja tolerise rotaciju (Simply Supported) i
prisustvo opruge (Elastic Support). Ipak, ovu opciju je takode bilo nemoguce primeniti obzirom da
verzija 19.2 nije podrzavala primenu Elastic Support-a nad Surface elementima. Stoga je ovde kao
jedina moguca opcija postojala primena u potpunosti fiksirane veze. Ovaj nacin primene grani¢nih
uslova je ogranicio pojedine procene, koje se prvenstveno odnose na okvire i poduznu vezu sa
otvorima. Naime, naponi koji se generi$u unutar okvira i otvora za zakivke su u velikoj meri posledica
zateznog opterecenja koje se javlja usled radijalnog Sirenja trupa U procesu presurizacije (tacnije,
kako je to ve¢ ovde navedeno, njegove cirkularne komponente, obzirom da okviri i oplata preuzimaju
cirkularnu komponentu presurizacije), medutim, obzirom da je sa primenjenim grani¢nim uslovima
ovu situaciju bilo nemoguce imitirati, problem sa otvorima je delimi¢no resen, tako §to je unutar istih
uvedeno dodatno opterecenje. U smislu ovog postojale su takode izvesne dileme, obzirom da su
raspodele pritiska koje trpi realan otvor zbog prisustva zakivka, prili¢no velikog raspona [230].

Sto se ti¢e procene napona koji se generigu unutar okvira, o¢igledno je da iste nije bilo moguée
sa prihvatljivom precizno$¢u odrediti, obzirom da nacin na koji je okvir bio fiksiran nije predstavljao
adekvatnu vezu, §to je prvenstveno bilo uocljivo kroz analizu maksimalnih napona koji su po pravilu
imali tendenciju da se koncentrisu u opsegu 1.-3. reda mreZe konacnih elemenata. Primenjujuci
postupak redimenzionisanja okvira, pod sumnjom da je isti mozda predimenzionisan, maksimalan
napon bi se samo pomerio negde oko 10-og reda, dok bi ostatak strukture preuzeo opterecenja koja
je dotad nosio okvir, generiSuc¢i sad u njima napone koji se smatraju neprihvatljivo visokim. Ovo je
narocito bilo uocljivo kod modela Classic, kod kog su clip-ovi i tako ve¢ bili znacajno optereceni,
gde bi dalje oni, obzirom da zahvataju malu povrSinu kontakta sa stringerima, (koji su znac¢ajno manje
debljine), na mestima njihove veze stvarali na stringerima ekscesivan napon koji bi se mogao
proceniti kao ve¢ ne mala plasticna deformacija. Stoga ovde ni nisu bile tabelarno razmatrane
vrednosti napona i zamornog veka kod pomenutog dela strukture, $to je slucaj kod sva tri modela.
Inace, ovde je joS vazno napomenuti i da su dimenzije koje su primenjivane upravo kod modela
Classic u stvari i bile vrednosti okvira koje ima realan model.

Sto se ti¢e adekvatne procene ponasanja otvora, u procesu uvodenja otvora za zakivke, uoeno
je da su isti morali biti postavljeni duz ¢itavog spoja, odn. da nije bilo moguce uvoditi ih samo
parcijalno, obzirom da bi oni u tom slucaju generisali prili¢no visoke deformacije u svojoj okolini.
Dalje, u pokusaju pronalazenja najispravnijeg nacina za uvodenje napona u otvore (u cilju imitacije
prisustva zakivaka), ovaj postupak se morao sprovoditi preko opcije pritiska Line Pressure. Takode,
obzirom da smo ovde operisali sa Surface strukturama, vrednost pomenutog pritiska se morala
odredivati u funkciji od debljine pomenute strukture. Drugacije receno, strukture razliCite debljine
nisu mogle biti opterecene istim vrednostima linijskog pritiska. Takode, opcija linijskog pritiska nije
mogla biti primenjivana kao vektorska vrednost (jer u tom slucaju ne bi delovala na zakrivljenu
povrsinu, nego po osi, Sto bi za posledicu imalo generisanje ekscesivne deformacije u okolini otvora),
vec je ista morala biti uvedena kao tangencijalna vrednost, $to je ucinilo ovaj prora¢un znatno
slozenijim, obzirom da geometrija otvora nije mogla biti grupisana preko Named Selection opcije,
ve¢ je pritisak morao biti uvoden pojedinacno za svaku polovinu otvora. Vrednost pritiska koji je
uvoden na ovaj nacin iznosi 100 MPa.
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Kada je u pitanju modelovanje oplate B737, u svim fazama proracuna, sem kod analize
poduznog spoja, ista je bila razdvojena na homogenu povrsinu i waffle dabler, iz razloga §to kod
rogobatnijih modela ANSYS nije imao kapacitete za njihovo merge-ovanje. Mada, obzirom da je ova
varijanta ,,prolazila‘“ u slu¢aju analize submodela poduznog spoja, ovde je proracun sproveden na taj
nacin. Takode, isti je dalje analiziran za slucaj i bondovanih i debondovanih spojeva, $to je bilo od
velikog znacaja, obzirom na probleme debondovanja koji su se javljali u praksi, narocito u sluc¢aju
primene tzv. hladnih adhezivnih spojeva, a $to je primenom ove metode moglo i da se eksplicitno tj.
primenom proracuna prikaze.

Ipak, ovde se mora eksplicitno navesti da je submodel (koji je trebao da imitira poduzni spoj
oba Boeing-ova modela) u velikoj meri aproksimiran, iz vise razloga. Naime, on je tokom svoje
operativne upotrebe doziveo veéi broj transformacija, koje su sa odredenim brojem detalja i javno
ispracene. Ipak ovaj obim nije bio u potpunosti dovoljan, obzirom da su mnoge informacije tu i dalje
ostale nepoznate i stoga su zamenjene izvesnim pretpostavkama, kao §to je npr. tacan postupak
hemijskog glodanja, odn. veze koja postoji izmedu oplate i waffle dablera. Stoga je reSenje modela
spoja koje je ovde dato bazirano na kombinaciji informacija koje su 0 ovom modelu bile dostupne i
pojednostavljenja koja su uvedena radi umanjenja rogobatnosti sveukupnog modela.

Kada je u pitanju definisanje samog postupka opterecenja elemenata ljuske, ovde je potrebno
navesti da je nacin na koji uslovi presurizacije deluju na realan model u bitnoj meri drugaciji u odnosu
na aproksimativno reSenje koje je generalno prihvaceno unutar ovakvog tipa analiza, ta¢nije receno,
presurizaciono opterec¢enje ni ne deluje direktno na ogoljene elemente ljuske, ve¢ na enterijer koji
onda posredno preko veza sa ljuskom prenosi opterecenje na istu. Stoga je ovde delovanje pritiska na
strukturu uvedeno preko opcija pritiska i kontra-pritiska, u smislu da su sve strukture opterecene sa
obe strane, sem oplate/waffle dablera (i onih delova ostalih struktura koje su direktno spojene sa
njima). Takode, ovde jo§ jednom treba napomenuti da su unutar ove analize svi elementi optereéeni
isklju¢ivo na presurizaciju, §to predstavlja samo jedan od tipova opterecenja kojem je ljuska u
operativnim uslovima izloZena. Stoga je jasno da ¢e razli€iti delovi trupa pokazivati dosta Sarolik
zamorni vek. U tom smislu se o¢ekuje da otvori na oplati pokazu najvecu osetljivost, s tim da, ako se
orijentiSemo na 0snovu pomenutog iskustva iz remontne stanice, koje je u nekom od pasusa iznad
pomenuto, clip-ovi kod B737 struktura (naro¢ito Classic-a) bi takode mogli biti problemati¢ni.

Sto se ti¢e vizuelne interpretacije napona i deformacija, isti ¢e biti predstavljeni sa uveéanjem
x20, kako bi pomenute vrednosti dodatno bile lakSe razabrane.

Ovde takode nije zgoreg navesti i jednu odliku ANSYS-a uocenu u fazi projektovanja. l1zgleda
da ovaj alat u slu¢aju naponsko-deformacionih i zamornih karakteristika nema fiksnu granicu u smislu
broja kona¢nih elemenata (odn. ¢vorova) sa kojim je u stanju da operise, ve¢ da iste u odredenoj meri
mozda zavise od stepena deformacije strukture i vrste proracuna koji je prethodno vrSen. Odn. uo¢eno
je da je metoda za pojedine proracune povremeno zahtevala neSto krupniju mrezu u trenutku kada bi
debljina pojedinih elemenata bila smanjena, kao i u sluc¢aju kada bi se odmah kao parametri mreze
postavile vrednosti koje bi zahtevale mrezu koja okvirno prevazilazi nekih 440.000-480.000 ¢vorova.
Medutim, ako bi se taj postupak sprovodio u viSe ponavljanja i sa kontinualnim usitnjavanjem, ANSYS
bi uspevao da tolerige i ¢itavih 700.000 &vorova. Sto se ti¢e proraduna koji se odnosio na mehaniku
loma, ova granica je jasno definisana na 200.000 ¢vorova.

Jos jedno od uocenih ograni¢enja u radu sa ANSYS alatom predstavlja i postupak uklanjanja
pojedinih elemenata mreZe, u cilju eliminisanja singulariteta, uticaja grani¢nih uslova....Naime, u
radu sa ovde analiziranim strukturama, uoceno je da se npr. kod stringera, kada bi se uklonili elementi
njihove mrezZe koji su u direktnom kontaktu sa grani¢nim uslovima, a koji su nepravilnog oblika,
nekada bi dolazilo do pojave singulariteta na nekim drugim lokacijama koje se nalaze u produzetku
onih koje su iskljucene. Sli¢na situacija se deSavala i kod okvira, i to u slucaju kada bi ostao
neuklonjen element male dimenzije koji je prethodno bio u kontaktu sa uklonjenim elementom.
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8.4. Model A320

Trup modela A320 je predstavnik tzv. shear tie projektnog koncepta, $to znaci da je kod njega
ostvarena direktna veza izmedu oplate i okvira pomoc¢u shear tie elementa. Egzaktne mere ovog
modela trupa su, u poredenju sa ostala dva, u najmanjoj meri bile poznate, stoga su iste mahom
preuzimane iz nekih posrednih izvora koji su ve¢ navodeni u prethodnoj tacki. Takode, pre nego Sto
se prede na analizu ovog trupa, potrebno je navesti i da je isti bio daleko manje rogobatan, nego
Boeing-ovi modeli, $to ga je definitivno ¢inilo daleko zgodnijim za rad. Svakako, obzirom na njegovu
jednostavnost, zatim, primenu samo jedne vrste materijala, kao i prisustvo shear tie veze, isti je davao
znacajno bolju raspodelu i deformacije i napona, odn. maksimalna vrednost deformacije se
(o¢ekivano) nalazila u zoni oplate omedene stringerima i okvirima (tzv. bay).

Ono §to je predstavljalo izazov kod rada sa ovim modelom je bila veza shear tie-a sa oplatom,
obzirom da je u procesu utvrdivanja najoptimalnije mreze shear tie bio struktura kod koje je napon
najvise ,,Setao”, Sto je 1 razumljivo, obzirom na njegovu slozenu geometriju 1 veliku (zakrivljenu)
zonu kontakta sa oplatom.

Takode, nije u potpunosti ni isklju¢eno da se na oplati ovog modela mozda javljala i odredena
plasti¢na deformacija, koja nije eksplicitno ispitivana kao takva, a koja je u prvi mah li¢ila na neku
vrstu singulariteta, ali obzirom da se pomenuta tacka ekscesivnog napona konstantno premestala iz
jedne u drugu zonu unutar poduznog spoja na kom je bio ,,presko¢en” otvor za zakivke (zbog
postavljenog shear tie-a), na kraju je zakljuceno da ovaj model oplate sigurno pokazuje visoku
osetljivost na pravilan raspored otvora.

Broj elemenata/Cvorova, odn. debljine elemenata strukture koje su kori§¢ene unutar prora¢una
su sledece:

* Model 1: 159.981 ¢vorova, 50.220 elemenata.

« Submodel 1: 221.781 &vorova, 70.598 elemenata.

 Submodel 2: 8.034 ¢vorova, 3.827 elemenata.

« Submodel 3: 55.018 ¢vorova, 30.019 elemenata.

* Oplata (1,1 mm); Okvir (0,74 mm); Stringer (0,7 mm); Shear Tie (0,74 mm).
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8.4.1. ANSYS Static Structural: Procena naponsko-deformacionog stanja

A: Ceo panel bex otvora
Equivalent Stress (hez BC)
Type: Equivalent fean-Mises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottarm
Urit: MPa
Tirne: 1
02-Sep-21 1255

- 279.88 Max
248,79

— #17.64

— 1866

— 1535.51

— 12442

— 93.323

— 62.23

31.137

0.044286 Min

SI.111.: Von Mises-ov napon gornje ljuske strukture A320 (Model 1) sa uklonjenim elementima
mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima
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A: Ceo panel bez otvora
Total Deformation

Type: Total Deformation
Unit: rrrn

Tirrne: 1

02-Sep-21 1354

3.0544
2.60938
— 23133
— 1.9277
— 1.5422
— 1.15366
— 07711
038555
= 0 Min

= . 3.4699 Max

S1.112.: Ukupna deformacija gornje ljuske strukture A320 (Model 1)

U okviru ove tacke je izvrSena procena naponsko-deformacionog stanja strukture koja je
izloZena statiCkom dejstvu presurizacionog opterec¢enja. Na pomenutu analizu se odnose cela ljuska
bez otvora za zakivke (Model 1) i delimi¢no njegov submodel sa postavljenim dvorednim otvorima
(Submodel 1).

Posmatraju¢i SI.111-112. mozemo jasno uociti izuzetno pravilnu raspodelu i napona i
deformacije, koji su u uvodnom delu ve¢ pominjani. Takode, kao §to je i pretpostavljeno, maksimalna
deformacija je prisutna u zoni grani¢nih uslova i najvisoj tac¢ki panela, dok su najvece vrednosti von
Mises-ovog napona prisutne u zoni poduzne veze sa susednim panelom i zoni grani¢nih uslova.
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A: Ceo panel bez otvora
Equivalent Stress Shell
Type: Equivalent fwon-Mises) Stress - Top/Bottom

Unit; hPa
Tirmes 1
02-Sep-21 1257

161.18 Max
143,36
125.54
10772
89.901
72.082
54.263
36,444
18.625
0.80552 Min

SI.113.: Von Mises-ov napon unutar oplate gornje ljuske strukture A320 (Model 1)

SI.113. predstavlja analizu von Mises-ovog napona oplate i na istoj su uocljivi prilicno niski
naponi, obzirom da ovde kao strukturu imamo jednu potpuno monolitnu ljusku bez uvedenih otvora.
Takode, vidi se da su njihove maksimalne vrednosti koncentrisane u zoni izmedu grani¢no fiksiranog
I prvog susednog okvira, Sto se svakako moze smatrati ocekivanim, s tim da ovo svakako moze
ukazivati i na to da je realno pretpostaviti da bi oplata, u slu¢aju prisustva neke vrste zone prelaza,
(bilo da je u pitanju granicni uslov ili Ceoni spoj sa susednim panelom), pokazivala nesto vise napone
u toj zoni.
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A: Ceo panel bez otvora
Equivalent Stress Frarme (bez BC)
Type: Equivalent (von-Mises) Stress (Scoped to Elerments) - Top/Bottom
Unit: b4Pa
Tirne: 1
02-Sep-21 12:56

. 279.88 Max
248,79
— 17T
— 186.61
— 155.51
— 124.42
— 93.331
— 62.239
31.148
. 0.055975 Min

S1.114.: Von Mises-ov napon unutar okvira gornje ljuske strukture A320 (Model 1) sa uklonjenim
elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima

Naponi okvira gornjeg panela su na SI.114. predstavljeni bez prvog reda mesh-a u zoni
grani¢nih uslova, s tim da je adekvatnu eliminaciju istih bilo nemoguce u potpunosti izvr$iti, obzirom
da raspodela napona ovako fiksiranog trupa najverovatnije ne daje adekvatnu procenu. Razlozi istog
su ve¢ detaljno obrazlagani, stoga je ovde generisane napone potrebno uzeti sa odredenom rezervom.
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A: Ceo panel bez otvora

Equivalent Stress Stringer (bez BC)

Type: Equivalent (von-Mises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottom
Unit: MPa
Time: 1
02-Sep-21 19:56

230.62 Max
205

179.38

153.76

128,14

102,52

76.901

51.282

25,663
0.044286 Min

[ | [

SI.115.: Von Mises-ov napon unutar stringera gornje ljuske strukture A320 (Model 1) sa uklonjenim
elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima

Naponi unutar stringera (SI.115.) su takode predstavljeni sa izuzimanjem prvog reda grani¢nih
elemenata mesh-a, ali je i dalje, kao i u slucaju okvira, uocljiva koncentracija povisenih vrednosti
napona u nesto §iroj grani¢noj zoni. U tom smislu, ovde moZemo doneti slican zaklju¢ak kao i u
slu¢aju analize oplate, tj. pretpostaviti da bi u sluc¢aju postojanja ¢eonog spoja stringeri u istoj zoni
generisali poviSene napone, obzirom da je jasno da se najvisi naponi i u njihovom slucaju generisu u
zoni grani¢nih uslova i njihovog najveceg savijanja. Takode, uocljiva je i izrazenija deformacija
stringera u zoni poduznog spoja.
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A: Ceo panel bez otvora

Equivalent Stress Clips

Type: Equivalent (won-hises) Stress - Top/Bottam
Unit: MPa
Tirne: 1
02-Sep-21 1257

. 270.21 Max
2402
— #1019
— 18017
— 15316
— 12015
— 90136
— 60123
30111
. 0.098203 Min

S1.116.: Von Mises-ov napon unutar shear tie-ova gornje ljuske strukture A320 (Model 1)

Raspodela napona unutar shear tie-ova (S1.116.) pokazuje najvise vrednosti u zoni poduznog
preklopnog spoja, Sto se svakako moZe smatrati ocekivanim.

8.4.2. ANSYS Static Structural/Fatigue Tool: Procena zamornog veka neostecene strukture

Model 1 koji smo analizirali unutar prethodne tacke je imao dvojaku ulogu, tj. sa jedne strane
smo na ovaj nacin prikazali ponasanje ovakve strukture u slucaju odsustva zakovane veze, odn.
prisustva samo bondovanog spoja, dok smo ga sa druge strane koristili kako bi iz njega ekstrahovali
grani¢ne vrednosti deformacije za Submodel 1.
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Sam proces formiranja submodela se odvija tako $to se kreira iseak zeljenog dela ljuske
Modela 1, nakon ¢ega se na isti duz poduznog spoja dodaje dvostruki red otvora za zakivke, uz

istovremeno proglasavanje deformacije Modela 1 (na mestu isecanja submodela), za njegove
grani¢ne uslove.

B: Parametrizacija + Fatigue [skracen panel sa 2 reda otvora)
Imported Cut Boundary Constraint

Time: 1.5

Data: Displacerment

Al

Unit: rmm
03-Sep-2111:34

2.811 Max
24086
21863
1.874
1.5617
1.2493
093699
062466
031233
0 Min

|Imported Cut Boundary Constral

S1.117.: Granicni uslovi Submodela 1 importovani u formi deformacija sa Modela 1 gornje ljuske
strukture A320
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B: Parametrizacija + Fatigue [skracen panel sa 2 reda otvora)
Equivalent Stress (bez BC)

Type: Equivalent fvon-bdises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottam
Unit: MAPa
Tire: 1
03-Sep-2111:20

r 299.04 Max
265,82
232.8
139,38
166,15
132,93
93,711
66489
33.267

= 0.045641 Min

S1.118.: Von Mises-ov napon unutar gornje ljuske strukture A320 (Submodel 1) sa uklonjenim
elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima

S1.119.: Von Mises-ov napon unutar gornje ljuske strukture A320 (Submodel 1) — detalj
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Posmatrajuci raspodelu von Mises-ovog napona za ¢itavu ljusku Submodela 1 (sa uklonjenim
prvim redom elemenata mreze uz grani¢ne uslove) (S1.118.), moZemo uociti da raspodela napona,
kao i pozicija njenih najvisih vrednosti pokazuje u potpunosti slicnost sa ljuskom Modela 1, uz razliku
da su sveukupni naponi ipak nesto visi, obzirom da ova struktura ima unete otvore za zakivke.

B: Parametrizacija + Fatigue (skracen panel sa 2 reda otvora)
Tatal Deformation
Type: Total Defarmation
Unit: rmm

Tirne: 1
03-Sep-21 11528

3.184 Max
2.8302
24764
21287
1.7689
14131
1.0613
070756
035378

0 Min

S1.120.: Totalna deformacija gornje ljuske strukture A320 (Submodel 1)

S1.121.: Totalna deformacija gornje ljuske strukture A320 (Submodel 1) — detalj
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SI.120. prikazuje ukupnu deformaciju ljuske Submodela 1, koja ovaj put ima maksimalne
vrednosti iskljuc¢ivo u zoni najvise tacke ljuske, a ne u grani¢noj zoni, obzirom da se uvodenjem
filozofije submodela dobijaju znacajno preciznije raspodele napona/deformacija, nego kada je u
pitanju slucaj potpuno fiksiranog modela. Takode, ovde je uocljivo i da su vrednosti maksimalne
deformacije nesto niZe nego u slu¢aju Modela 1, iz razloga $to su kod njega one bile koncentrisane u
zoni grani¢nih uslova.

B: Parametrizacija + Fatigue [skracen panel sa 2 reda otvoral
Equivalent Stress Shell

Type: Equivalent fvon-tises) Stress - Top/Bottom
Unit: MPa

Time: 1

03-Sep-21 11232

- 258.01 Max
2294
200,79
17218
143,57
114,96
86,347
57.738
28128

= 0.51785 Min

S1.122.: Von Mises-ov napon unutar oplate gornje ljuske strukture A320 (Submodel 1)

S1.122. prikazuje raspodelu napona na oplati Submodela 1, gde se maksimalne vrednosti istih
nalaze u zoni preklopnog poduznog spoja sa otvorima. lako to nije preterano uocljivo na pomenutoj
slici, maksimalni napon se ovde ne nalazi u zoni otvora, ve¢ izmedu otvora (na mestu okvira) i u zoni
same ivice preklopa dva panela. Razlog za ovakvu raspodelu napona se u izvesnoj meri moze naci i
u nacinu na koji je Model 1 fiksiran, $to je kao ograni¢enje ve¢ opisano u nekoj od prethodnih tacaka,
zatim, zbog osetljivosti ovakve strukture na raspodelu otvora, kao i zbog same prirode ponasanja
ovakvog spoja gde je ocekivana tendencija da pri prelasku sa preklopa panela na jednostruk panel,
imamo izvestan skok u naponu. Ovakav autput ne bi bilo loSe malo detaljnije ispitati u smislu
nalazenja najbolje vrednosti rastojanja reda otvora od ivice panela i to tako da blizina ivice panela ne
povecava dodatno napon u otvorima, dok istovremeno preterana Sirina preklopa ne generiSe bitan
skok napona u ovoj zoni prelaska. Takode, kao S§to je to ve¢ pomenuto, ovu analizu bi trebalo
podvrgnuti i proceni pojave lokalne plasticne deformacije, jer je moguce da i ona generiSe odreden
skok u naponu. Tacnije, ova sumnja se ¢ini vise verovatnom nego da je u pitanju pojava singulariteta,
koja je nakon malo detaljnije analize ipak prihvacena kao manje moguca.
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S1.123.: Von Mises-ov napon unutar otvora gornje ljuske strukture A320 (Submodel 1)

Razmatraju¢i zonu otvora na oplati, uo¢avamo da se unutar iste ne generisSu naro¢ito visoKi
naponi, §to mozemo pravdati nac¢inom na koji je ova ljuska opterecena, odn. nemoguénoscu da se kod
globalnog modela (Model 1) generisu adekvatni grani¢ni uslovi koji bi na pravi na¢in imitirali napone
zatezanja, za koje znamo da su prvenstveno odgovorni za visoke vrednosti napona u otvorima. Stoga
¢emo u iste naknadno uvoditi opterecenja, kako bi mogli na ispravan na¢in da procenimo njihovo
ponasanje.
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B: Parametrizacija + Fatigue [skracen panel sa 2 reda otvora)
Equivalent Stress Frame (bez BC)

Type: Equivalent fvon-hises) Stress (Scoped to Elernents) - Top/Bottom
Unit: MPa

Tirne: 1

03-Sep-2111:31

289.83 Max
257,65
225,48
193,27
161,09

1289

96,714
64,527

3234
0.15366 Min

SI.124.: Von Mises-ov napon unutar okvira gornje ljuske strukture A320 (Submodel 1) sa
uklonjenim elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima

Sto se ti¢e maksimalnih vrednosti napona unutar okvira Submodela 1 (SI.124.), ovde moze
samo biti ponovljena pri¢a koja je ve¢ prezentovana u slu¢aju Modela 1. S tim da ovde kao dodatni
argument mozemo pomenuti i to da se vrednost minimalnog napona nalazi u prili¢no Sirokoj zoni na
koju se nadovezuje relativno duga zona povisene vrednosti koja poti¢e od grani¢nih uslova. Ove dve
oblasti se dosta jasno razlikuju vizuelno, obzirom da imaju razli€it i stepen i tip deformacije. Inace, i
ovde treba navesti da su vrednosti napona prezentovane na slici, dobijene nakon uklanjanja samo
prvog reda elemenata mreze U zoni grani¢nih uslova, koja je, sasvim evidentno, mnogo duza. Iz
navedenih razloga ovde nece biti eksplicitno proraGunavana vrednost zamornog veka, iako bi, za
vrednosti koje su navedene na slici, ona iznosila:

« Zamorni vek okvira: 191.210 ciklusa.
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B: Parametrizacija + Fatigue [skracen panel sa 2 reda otvora)
Equivalent Stress Clips

Type: Equivalent {won-Mises) Strezs - Top/Bottom

Unit: bPa

Tirme: 1

03-Zep-2111:32

299,04 Max
265,86
232.67
189,49

166.3

13312
08,932

66, 747
33.562
0.27728 Min

S1.125.: Von Mises-ov napon unutar shear tie-ova gornje ljuske strukture A320 (Submodel 1)

RN N

S1.126.: Von Mises-ov napon unutar shear tie-ova gornje ljuske strukture A320 (Submodel 1) —
detalj
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Suprotno upravo pomenutoj analizi okvira, u slu¢aju SI1.125., uo¢avamo sasvim ocekivanu
raspodelu napona na elementima veze okvira i oplate, sa nesto viS§im vrednostima na istim (gledano
u odnosu na Model 1), obzirom da u ovom slucaju imamo prisutne i otvore. Takode, posto ovaj deo
strukture nismo opterecivali otvorima za zakivke, u ovoj fazi je izvrSen I proratun zamornog veka
shear tie-a, i za maksimalnu vrednost navedenu na slici, on iznosi:
 Zamorni vek shear tie-a: 173.370 ciklusa.

B: Parametrizacija + Fatigue [skracen panel sa 2 reda otvora)
Equivalent Stress Stringer (bez BC)

Type: Equivalent (von-hises) Stress (Scoped to Elerments) - Top/Bottom
Unit: MPa

Tirme: 1

03-Sep-2111:29

287.6 Max
25565

2437

191,75

150.8

127.85

05,897

£3.946

91,996
0.045641 Min

S1.127.: Von Mises-ov napon unutar stringera gornje ljuske strukture A320 (Submodel 1) sa
uklonjenim elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima

Struktura koja je prikazana na SI.127., daje (zajedno sa oplatom) najveci skok napona u odnosu
na Model 1, sto je i razumljivo, obzirom da su otvori za zakivke jedino prisutni kod pomenuta dva
elementa. Sto se ti¢e njihove lokacije, ista je manje uo¢ljiva na slici, tj. maksimalan napon se u slu¢aju
stringera nalazi u zoni veze oplata-shear tie, koja se u ovom slu¢aju nalazi dosta blizu grani¢nih
uslova ljuske.

Nakon kompletiranja proracuna izvrSenog nad Submodelom 1, postojala je potreba za
ekstrahovanjem jos§ jednog submodela pomocu kog bi izvrsili prora¢un zamornog veka struktura koje
su opterecene otvorima za zakivke. Stoga u nastavku ovog proracuna uvodimo Submodel 2, koji je
izveden iz Submodela 1, sto je i prikazano, na SI.128..
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D: Parametrizacija + Fatigue [poduzni spoj)

Imported Cut Boundary Canstraint

Time: 1.5

Data: Displacement =
All F
Unit: mm /
02-Sep-21 20:04 v

_ 22072 Max P

20146 P
1,622 Es
16203 -
1.4367 .
1,244 -
1.0515 P
0.8589 -~
0.66628

LB 0.47367 Min b

S1.128.: Granicni uslovi Submodela 2 importovani u formi deformacija sa Submodela 1 gornje
ljuske strukture A320

Posmatrajuci grani¢ne uslove deformacije, tj. njihove maksimalne vrednosti i pripadajuce
pozicije (S1.128.), uocavamo da su oba parametra prihvatljiva. Ipak, zbog modela koji je prili¢no mali,
(5to se nije moglo drugacije izvesti, obzirom na ve¢ pomenutu jedinu dostupnu opciju pojedinacnog
uvodenja optereenja u otvore, koja je vec razjasnjena u tacki koja je prethodila analizi ovog modela),
kao i relativne tacnosti polja grani¢nih uslova deformacije, koja je uslovljena gustinom i kvalitetom
mreze, isti Se mogu smatrati samo vidom aproksimativnih vrednosti deformacija, $to je za posledicu
imalo neophodnost uvodenja i izvesne korektivne vrednosti napona (od 20 MPa).

Naravno, pre nego $to bi bio uveden napon koji bi trebao da imitira prisustvo zakivaka (U ovom
slu¢aju u iznosu od 110 MPa, shodno debljini oplate, tj. 70 MPa, shodno debljini stringera), postojeca
vrednost napona u otvoru (u zbiru sa korektivnom vredno$¢u) je trebala da ima vrednost napona u
otvoru iz prethodnog modela, tj. Submodela 1, $to je u ovom slucaju iznosilo 167.58 MPa.
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D: Parametrizacija + Fatigue [poduzni spoj)
Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress - Top/Bottom
Unit: MPa

Time: 1

02-Sep-21 20005

304.3 Max
2067
23704
2034
169,78
13614
102,51
0,882

35,25
1.6185 Min

S1.129.: Von Mises-ov napon unutar otvora gornje ljuske strukture A320 (Submodel 2)

S1.129. prikazuje raspodelu napona Submodela 2, gde su maksimalne vrednosti (o¢ekivano)
rasporedene unutar otvora za zakivke. Takode, uo¢avamo i vrlo sli¢nu raspodelu maksimalnih
vrednosti napona, kao kod Submodela 1. Stoga, obzirom da se iste takode nalaze na identi¢noj (ili
prvoj susednoj) poziciji, ovde dva krajnja otvora nisu odbacena kao greske nastale usled prisustva
grani¢nih uslova.

Sto se ti¢e deformacije ovog submodela, ona je predstavljena na SI.130.. Analizirajuci
sveukupne vrednosti istih, kao i njihove pozicije, zakljuGujemo da su one u potpunosti o¢ekivane.
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D: Parametrizacija + Fatigue [poduzni spoj)
Taotal Deformation

Type: Total Deformation

Unit: rarm

Tirne: 1

02-Zep-21 20:06

- 2.2135 Max
20202
1.5269
1.6336
1.4403
1.2463
1.0536
080031
0.66629
0.47367 Min

S1.130.: Totalna deformacija gornje ljuske strukture A320 (Submodel 2)

Razmatrajuéi dalje raspodelu napona duz spoja na oplati i pripadaju¢em stringeru (SI.131.-
132.), navodimo da za slu¢aj pomenutih napona, vrednosti njihovog zamornog veka iznose:

« Zamorni vek stringera: 193.150 ciklusa.
» Zamorni vek oplate: 149.220 ciklusa.

Takode, uporedujucéi vrednosti maksimalnih napona na oplati i stringeru, zakljucujemo da su
iste priblizne, odn. da je napon u zoni poduznog spoja prili¢no ravnomerno rasporeden. S tim da ovde
svakako moramo voditi racuna i o tome da je viSi napon na otvorima oplate delom posledica i nacina
na koji je ovaj submodel opterecen (Sto je u uvodnom delu analize ve¢ pominjano kao vid
ogranicenja).
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D: Parametrizacija + Fatigue [poduzni spoj)
Equivalent Stress Shell

Type: Equivalent fvon-ises) Stress - Top/Bottom
Unit: MPa

Tirne: 1

02-5ep-21 20005

304.3 Max
27148
238.67
205.85
173.03
140,21
107.39
TAATT
41,759
8.9411 Min

S1.131.: Von Mises-ov napon unutar otvora na oplati gornje ljuske strukture A320 (Submodel 2)
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D: Parametrizacija + Fatigue [poduzni spoj)
Equivalent Stress Stringer

Type: Equivalent fean-Mises) Stress - Top/Bottarm
nit: kPa

Tirne: 1

02-Sep-21 20005

. 295.35 Max
282,71
— 230,08
— 19744
— 1648
— 13217
— 99,529
66,5592

34,255
—! 1.6185 Min

S1.132.: Von Mises-ov napon unutar otvora na stringeru gornje ljuske strukture A320 (Submodel 2)

8.4.3. ANSYS Static Structural/Fracture Tool/SMART: Procena zamornog veka strukture sa
prisustvom viSestrukih prslina

Model koji je testiran u okviru ove ta¢ke (Submodel 3) je identican Submodelu 2, s tim da su
ovde unutar otvora, koji je u okviru prethodne tacke pokazao vrednost najviseg napona, postavljene
dve prsline duzine 1 mm. Sto se ti¢e uslova koje je morao da ispuni sam proradunski postupak, isti je
zahtevao da model bude u formi solid geometrije i uz primenu patch conforming mreze, kao i da
validnost njegovog mesh-a bude potvrdena primenom jos neke dodatne metode.

Pomenuti validacioni postupak je ovde izvrsen kroz poredenje vrednosti faktora intenziteta
napona (SIF), dobijenih u okviru paralelne kalkulacije sprovedene kroz ANSYS i paket NASGRO, za
kog je u nekoj od prethodnih ta¢aka receno da predstavlja (polu)analiticki koncipiran alat za reSavanje
problema unutar mehanike loma.

U okviru NASGRO kalkulacije (S1.133.), biran je modul Nassif, za proracun SIF-a, unutar kog
smo dalje birali opciju,,TCO5 — at hole in plate with row of holes ** , gde je bilo potrebno uneti vrednost
debljine testiranog modela, rastojanje izmedu dva susedna otvora, kao i optereCenje koje je
primenjeno na model. U slucaju svakog od modela, pomenuta vrednost pritiska je obracunata tako
$to smo silu koju smo primenili na model, podelili sa vrednos¢u poprecnog preseka povrsine na koju
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je isti delovao. Na osnovu unetih podataka, softver je generisao tekstualni izlaz koji je vidljiv ispod
slike (S1.133.).

EE MASSIF Stress Intensity Factor Solutions -
File Options Teocls Help

[} Select Geometry ] El Set analysis options ] 27 Computations and output page

|Through Crack ﬂ

|TCD5 - at hole in plate with row of holes j

Thickness, t

TCO05

Hole diameter, D

> TENSION LOADING

Haole cir spacing, H

T — t t 4t ts

D/B (Dif S0 applied)

o WA e

; I I I lSu'I-_
Hof cracks
" one
" twao PIN LOADING

{+ two per hole

S:=PIDt

B Pch ¢ 4P
I %% 5 t=thickness
H—se-H 0 <DIB <05

STRESS INTENSITY SOLUTION CHECK FOR TC05
DATE: 20-Sep-21 TIME: 17:11:08
(NASGRO Version 4.02, September 2002.)

Sl units [mm, MPa, MPa sqrt(mm)]

Crack geometry option used:
Two equal cracks at each hole
Plate Thickness, t = 1.1000
Hole Dia., D = 5.0000
Hole-to-Hole Dist., H = 24.4000
Dia./Edge-Dist. Ratio, D/B = 0.0000
(D/B = 0 means B is very large)
SO: Tensile Stress
SO0= 3.487
S3: Avg Bearing Stress
S3= 0.000
S4: Tensile Stress
S4 = 0.000
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Material Yield Stress = 250.00

c : K : Snet : Sn/Sy

1.0000: 11.6528: 4.890: 0.020

SI.133.: NASGRO verifikacija primenjene mreze

.....

uslova onima iz prethodnog proracuna, uz dodatnu napomenu da ovde nemamo situaciju preuzimanja
grani¢nih uslova iz drugog modela, ve¢ su granicne tacke istog pokrivene tako Sto su strane paralelne
spoju izlozene delovanju tangencijalnih sila od 1000 N (koje poduzni spoj izlazu zateznom
opterecenju), dok su tacke normalne na spoj u potpunosti fiksirane.

3.2874
2.5689 Min

SI.134a.:SIF za prslinu br.1 — verifikacija
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S1.134b.:SIF za prslinu br.2 — verifikacija

SI.135a.:SIF za prslinu br.1 (Submodel 3)
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Primenom NASGRO metoda dobili smo vrednost SIF-a 11.6528 MPaymm, dok su iste
vrednosti unutar ANSYS kalkulacije za obe prsline iznosile 9.0355 i 7.2293. Tumace(i iste, moze se
reci da je njihova relativna razlika prihvatljiva, obzirom da je sli¢nost ova dva modela ipak u prili¢noj
meri diskutabilna, iz razloga §to model testiran unutar ANSYS-a predstavlja preklopni spoj zakrivljene
geometrije, kod kog je, sasvim izvesno, prisutno i odredeno sekundarno savijanje, dok je otvor
smesten blizu grani¢nog uslova (koji je potpuno fiksiran). Takode, ovde ni nemamo cistu situaciju
Rezima 1, vec je na snazi odreden mixed mode. Sve navedeno mozemo iskoristiti u cilju objas$njenja
pojave negativnih vrednosti SIF-a na SI.134b, kao i velikog odstupanja istih duz debljine modela
(tacke 11 2) na obe slike (S1.134a.-134b.).

SI.135b.:SIF za prslinu br.2 (Submodel 3)

Prihvatanjem postavljenog mesh-a kao validnog (iz upravo prezentovanog proracuna), isti
¢emo primeniti i na model koji ovde zelimo da testiramo. Naravno, u tom sluc¢aju imamo iste uslove
I opterecenja i grani¢nih uslova kao i u svim dosadasnjim analizama, odnosno, grani¢ne uslove ¢emo,
kao i u slu¢aju Submodela 2, preuzeti sa Submodela 1, dok kao optere¢enje imamo identi¢nu vrednost
presurizacionog pritiska.

Vrednosti SIF-a koje su izraGunate za Submodel 3 su predstavljene na SI.135a - T.5.b., u
nekoliko razli¢itih formi: Graficki, dijagramski i tabelarno. Posmatrajuci rezultate predstavljene u
poslednje dve navedene forme, uocavamo obrazac odstupanja vrednosti prve konture dok se ostale
gotovo u potpunosti poklapaju, dok, §to se ti¢e same vrednosti SIF-a, pretpostavljamo da je ovoliko
odstupanje maksimalnih vrednosti prve i druge prsline posledica blizine grani¢nih uslova. Naravno,
vracajuci se na teoriju odredivanja SIF-a, koja je obradena unutar teorijske analize mehanike loma,
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moramo postaviti pitanje sa kolikom sigurno$¢u mozemo prihvatiti dobijene vrednosti, obzirom da
ovaj slucaj, kako je to ve¢ pominjano ne mozemo smatrati Cistim rezimom 1. Ipak, u uslovima koji su
ovde primenjivani, moze se reci da je pretpostavka prihvatanja rezima 1 zadovoljavajuce prihvatljiva.

=

351.81

325.

300

275,

250.

[MPa-mm*(0.5)]

225,

200.

175.

156.16
. 0.25 0.5 0.75 1. 1.1

[mm]

SI.136a.:SIF za prslinu br.1 (Submodel 3)

=

266.21

250.

225,

200.

[MPa-mm*(0.5)]

175.

152.93
0. 0.25 0.5 0.75 1.1001

[mm]

S1.136b.:SIF za prslinu br.2 (Submodel 3)
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SIFS (K1) SIFS (K1) SIFS (K1) SIFS (K1) SIFS (K1) SIFS (K1)
Length Contour 1 Contour 2 Contour 3 Contour 4 Contour 5 Contour 6
[mm] | [MPa-mm#(0.5  [MPa-mm#(0.5 | [MPa-mm#(0.5 | [MPa-mm*(0.5 | [MPa-mm#(0.5 | [MPa-mm*(0.5
)] )] )] )] )] )]

0. 310.78 351.66 351.65 351.74 351.78 351.81
+E5e 30861 349.76 349.97 350.09 350.11 350.16
Srace| 30643 347.86 348.29 348.45 348.43 348.52
0.14554| 3007 342.07 342.72 342.92 342.89 342.98
0.19604|  294.97 336.27 337.14 337.38 337.34 337.45
0.24894|  288.11 328.13 328.79 329.06 320.12 320.16
0.29682|  281.26 320, 320.44 320.75 320.89 320.87
0.34521|  273.9 311.05 311.27 311.62 311.84 311.8
0.3953 |  266.55 302.1 302.1 302.5 302.79 302.74
0.44722|  257.78 292.4 292.38 292.79 293.05 293.03
050012 249, 282.7 282.66 283.08 283.3 283.32
0.55177|  239.53 272.63 272.67 273.06 273.26 273.27
0.60224|  230.06 262.56 262.68 263.04 263.22 263.21
0.65137|  221.34 252.23 252.56 252.87 253.07 253.02
0.69939|  212.62 241.91 242.45 242.7 242.92 242.83
0.75155  204.58 231.39 231.95 232.17 232.39 232.26
0.80235| 19654 220.88 221.46 221.64 221.85 221.69
0.85162|  187.3 209.72 210.03 210.17 210.33 210.16
0.89974|  178.05 198.56 198.6 198.7 198.81 198.63
0.95207|  169.99 189.4 189.22 189.22 189.29 189.12
1.0005 | 161.93 180.24 179.83 179.75 179.76 179.62
10523 | 159.05 176.97 176.51 176.37 176.37 176.24

11 156.16 173.69 173.19 173. 172.98 172.86

T.5a.:SIF za prslinu br.1 (Submodel 3)

SIFS (K1) SIFS (K1) SIFS (K1) SIFS (K1) SIFS (K1) SIFS (K1)
Length [mm] Contour 1 Contour 2 Contour 3 Contour 4 Contour 5 Contour 6
[MPa-mm | [MPa-mm#(0.5 | [MPa-mm#(0.5 | [MPa-mm*(0.5 | [MPa-mm#(0.5 | [MPa-mm*(0.5
"0.9)] ) ) )] )) )]

0. 152.93 170.66 170.63 171.09 170.86 170.78
4.8938e-002 | 154.34 172.57 172.61 173.07 172.86 172.79
9.736e-002 | 155.76 174.48 174.59 175.05 174.86 174.81

0.14857 160. 180. 180.17 180.58 180.45 180.42
0.19631 164.25 185.52 185.74 186.11 186.04 186.04
0.24599 169.82 192.32 192.44 192.76 192.76 192.74
0.29777 175.4 199.12 199.13 199.41 199.48 199.45
0.34797 180.99 205.04 205.08 205.36 205.44 205.41
0.39598 186.59 210.95 211.02 211.31 211.41 211.37
0.44566 191.8 216.31 216.61 216.89 216.98 216.96
0.49673 197.02 221.67 222.2 222.47 222.55 222.55
0.54947 201.32 227.02 227.55 227.84 227.91 227.95
0.60194 205.61 232.37 232.91 233.2 233.28 233.34
0.6529 209.97 237.58 238.01 238.36 238.43 238.52
0.70241 214.33 242.78 243.11 243.53 243.59 243.7
0.75053 219.06 247.69 248.2 248.62 248.69 248.79

186



Doktorska disertacija buki¢ L. Daniela

0.80136 223.79 252.6 253.29 253.72 253.8 253.88
0.85312 227.66 256.76 257.5 257.86 257.96 258.

0.90277 231.54 260.92 261.71 262. 262.11 262.13
0.95051 233.78 263.1 263.59 263.8 263.88 263.86
1.0024 236.02 265.29 265.46 265.59 265.64 265.6
1.0513 236.67 265.75 265.73 265.83 265.86 265.79
1.1001 237.33 266.21 266. 266.06 266.07 265.98

T.5b.:SIF za prslinu br.2 (Submodel 3)

Proracun vrednosti SIF-a, koji je prezentovan iznad, (ukljucujuéi i verifikacioni model i
Submodel 3), je izveden primenom ANSYS-ovog alata Fracture Tools. Medutim, u slu¢aju da Zelimo
da izvr§imo procenu ponaSanja prslina kojima su pridruzene ovako odredene vrednosti faktora
intenziteta napona, potrebno je da unutar ovog alata aktiviramo i opciju SMART, koja sluzi za
simuliranje statickog ili zamornog rasta prsline. Teorija koja se odnosi na ovu vrstu proracuna je vec¢
obradivana unutar prethodnih tac¢aka, gde je reCeno da se ponasanje prsline pri statickom opterecenju
definiSe preko kriticne vrednosti SIF-a (za dati materijal), dok se u slu¢aju zamornog opterecenja
lomne odlike uvode preko koeficijenata Paris-ove jednacine, koji su takode odlika materijala.

Primenom pomenutog SMART alata dobijamo prora¢unske vrednosti elongacija prslina i broj
ciklusa za koji se one postizu:

Prslina 1: duzina prsline (0,12019mm)
Prslina 2: duzina prsline (0,021668mm)
Broj ciklusa: 202

Posmatrajuci dobijene vrednosti istih, uocavamo zaista minimalan rast obe prsline. Delom ovo
mozemo da pravdamo niskim vrednostima SIF-a, dok delom mozemo re¢i da one poticu od blizine
elemenata strukture koji na neki nacin ne dozvoljavaju njihovo bitnije Sirenje (obzirom da se
analizirani otvor sa prslinama nalazi u zoni koja je relativno blizu okvirima i shear tie-ovima).
Takode, objasnjenje mozemo traziti 1 u ipak nerealnim uslovima testa, obzirom da bi dalje zamorno
opterecivanje ovakve strukture sigurno izazvalo generisanje inicijalnih prslina i u drugim otvorima,
Sto softver nije u stanju sam da generiSe, ve¢ se inicijalne prsline moraju eksplicitno prvo uvesti
geometrijski u svaki otvor, nakon ¢ega tek moze da sledi testiranje njihovog ponasanja. Dakle, ove
dve inicijalne prsline, same po sebi, nisu u stanju da generiSu bitniji pad nosivosti testiranog spoja.

8.4.4. Procena varijacije zamornog veka u funkciji od parametra debljine

Oplata | Okvir | Stringer | Shear Vek Vek Vek Shear Tie Tezina kg
Tie Oplata Stringer (Model 1)
11 0,74 0,7 0,74 149.220 193.150 173.370 24,451
1,09 0,74 0,7 0,74 139.110 182.010 171.590 24,316
1,11 0,74 0,7 0,74 159.940 204.840 175.290 24,585
11 0,73 0,7 0,74 149.560 193.440 166.800 24,401
11 0,75 0,7 0,74 148.870 192.870 180.150 24,5
11 0,74 0,69 0,74 146.370 184.840 174.980 24,397
11 0,74 0,71 0,74 152.110 201.690 171.830 24,504
11 0,74 0,7 0,73 149.350 193.260 160.090 24,42
11 0,74 0,7 0,75 149.080 193.040 187.760 24,481

T.6.: Zamorni vek u funkciji od promene debljine elemenata strukture
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U okviru T.6., je dat pregled promene debljine svih elemenata strukture za vrednost +£0,01 mm,
u cilju procene uticaja variranja pomenute vrednosti strukture na njen zamorni vek, kao i na vek
ostatka strukture. Isti je sproveden istovremeno kroz glavni model i sve njegove submodele,
primenom identi¢ne mreze. U tom smislu, prirodno je bilo za o¢ekivati da ¢e svako variranje debljine
odredenog elementa pokazati najveci uticaj upravo na zamorni vek te strukture. Medutim, uocljiva
su bila i neka iznenadenja, tipa, da je najvece odstupanje (i u smanjenju i u poveéanju) zamornog
veka stringera, bilo posledica variranja debljine oplate, a ne samog stringera. Takode, uo¢avamo i da
je najvedi uticaj na duzinu zamornog veka shear tie-a, pored varijacije njegove debljine, imao i uticaj
okvira, dok, $to je vrlo interesantno, promena debljine shear tie-a, gotovo da uopste nije uticala na
zamorni vek oplate. Ova poslednja konstatacija se verovatno dobrim delom moze objasniti i time da
je zamorni vek oplate ispitivan na modelu (Submodelu 2) koji nije direktno uklju¢ivao prisustvo shear
tie-a, ve¢ je uticaj istog mogao samo indirektno da se prenese iz prethodnog modela (Submodela 1),
u vidu grani¢nih uslova.

8.5. Model B737

Trup modela B737 je predstavnik tzv. floating projektnog koncepta, Sto znaci da je kod njega
ostvarena posredna veza izmedu oplate i okvira pomocu clip elementa. Egzaktne mere ovog modela
trupa su, u poredenju sa A320, u velikoj meri bile poznate i iste su preuzimane iz izvora koji su veé
navodeni u prethodnoj tacki. Takode, pre nego Sto se prede na analizu ovog trupa, potrebno je navesti
i da je isti bio izuzetno rogobatan, $to ga je ¢inilo priliéno nezgodnim za rad. Ipak, obzirom na njegovu
slozenost, zatim, primenu dve vrste materijala, kao i prisustvo floating veze, isti je davao dosta losu
raspodelu i deformacije i napona, odn. maksimalna vrednost deformacije se neo¢ekivano nasla u zoni
otvora poduznog spoja.

Broj elemenata/Cvorova, odn. debljine elemenata strukture koje su koriS¢ene unutar proracuna
su sledece:

B737 Next Generation:

» Model 1: 561.920 ¢vorova, 174.965 elemenata.

« Submodel 1: 239.632 &vorova, 75.835 elemenata.

 Submodel 2: 62.056 ¢vorova, 19.981 elemenata.

« Submodel 3: 48.730 ¢vorova, 25.990 elemenata.

« Oplata (0,85mm); Waffle dabler (0,85mm); Okvir (0,78mm); Stringer (0,72mm); Clip (0,87mm).
B737 Classic:

» Model 1: 481.398 ¢vorova, 148.535 elemenata.

« Submodel 1: 256.888 ¢vorova, 81.855 elemenata.

 Submodel 2: 18.919 ¢vorova, 5.854 elemenata.

« Submodel 3: 99.013 ¢vorova, 54.519 elemenata.

» Submodel 4: 25.797 ¢vorova, 8.069 elemenata.

» Oplata (0,87mm); Waffle dabler (0,87mm); Okvir (0,7mm); Stringer (0,7mm); Clip (1mm).

8.5.1. Model B737 Next Generation

Struktura modela B737 NG je izvedena iz modela B737 Classic, i od nje se ne razlikuje u
naroCito velikom obimu. U meri u kojoj su informacije u vezi ova dva derivativa bile dostupne,
poznato je da je njihova najbitnija razlika prisustvo jo$ jednog tear strap-a izmedu dva okvira kod
Classic-a, mada postoji i izvesno odstupanje po pitanju debljine oplate. Takode, ovde je bitno navesti
I da je nepoznato, (u sluc¢aju oba ova modela), na koji na¢in se menja geometrija stringera (tj. visina
i debljina) u zavisnosti od njegove relativne pozicije, obzirom da ovaj model ima Cetiri preklopne
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poduzne veze. |z tog razloga rezultate koji se odnose na analizu stringera, a direktno su povezani sa
ovom informacijom, treba prihvatiti sa izvesnom rezervom.

8.5.1.1. ANSYS Static Structural: Procena naponsko-deformacionog stanja

Razmatrajuéi geometriju oba derivativa modela B737, prvo $to nam upada u oci jeste njegova
sloZenija geometrija koja se odnosi ne samo na znacajno vece gabarite, nego i na veéi broj tipova
sastavnih elemenata koji su koris¢eni u ovoj analizi, obzirom na ovde prisutno reSenje oplate koja
nije monolitna kao kod A320, ve¢ sadrzi i dzepove koji su dobijeni procesom hemijskog glodanja, a
koji su nekako morali biti aproksimirani. Kao $to je to ve¢ pominjano u prethodnim pasusima, ovakvo
resenje oplate je u najveéem broju analiza razdvojeno na dva (bondovana) dela.

Sto se ti¢e samih proradunskih vrednosti dobijenih u ovoj analizi, najve¢a sumnja u ispravnost
dobijenih rezultata je nastala nakon registrovanja vrlo nepravilne raspodele deformacije koja nije ni
priblizno bila o¢ekivana, pogotovo kada se ona uporedi sa rezultatima dobijenim analizom ljuske
trupa A320. Ovde svakako treba napomenuti da je koncept orijentacije ravni uredno proveren unutar
SpaceClaim-a, kao i eventualne automatski generisane bondovane veze, stoga ovde ne postoji sumnja
da je struktura izloZena delovanju pritiska pogreSnog usmerenja. Takode, i ovde je dobijeni vizuelni
prikaz uvecan x20, kao i u sluc¢aju analize Airbus-ovog trupa. Dakle, konkretno analiziraju¢i SI1.137.-
138., uocavamo da se oplata sasvim neoc¢ekivano uleze ka unutra, dok se maksimalna deformacija
javlja u zoni gornjeg preklopnog spoja (unutar koga jo$ nisu ni uvedeni otvori!), i to sa bitno visim
vrednostima u poredenju sa modelom A320, §to ve¢ daje neki vid indicije o problemati¢nosti ovog
spoja na potezu stringera 4S, koji nam je kao lokacija vrlo problemati¢nog naponsko-deformacionog
polja ve¢ poznat iz teorijskog dela ove disertacije. Ina¢e, maksimalni naponi ¢ije su vrednosti
eksplicitno predstavljene na upravo pomenutoj slici (S1.137.), pripadaju clip-ovima i zoni u blizini
grani¢nih uslova okvira.

Razmatrajuéi dalje na koji nacin se vrsi naponsko-deformaciona raspodela unutar pojedina¢nih
struktura ovakog resenja, uo¢avamo da u slucaju okvira (S1.139.) imamo istu problemati¢nost po
pitanju neadekvatno primenjenih grani¢nih uslova, $to ponovo povlaci zakljucke identi¢ne onima koji
su izvedeni u sluc¢aju modela trupa A320.

Na sledecoj slici (SI.140.) koja predstavlja raspodelu napona oplate ljuske, mozemo uoditi dve
zone deformacije, tj, zonu uz grani¢ne uslove, koja daje raspodelu koja bi bila o¢ekivana i koja oplatu
koja je izloZena presurizacionom optere¢enju deformiSe ka napolju, 1 ostatak oplate, gde je ista
deformisana ka unutra. Povezujuci ovako uocene dve zone deformisanja sa podacima uocenim na
S1.141., mozemo postaviti teoriju da je neocekivana deformacija oplate posledica deformacije waffle
dablera, kod kog vidimo da se deo mreze koji se nalazi ispod okvira deformiSe ka unutra, vukuéi za
sobom i oplatu u istom smeru. Dakle, razlog iz kog se oplata deformiSe ispravno samo u zoni
grani¢nih uslova, lezi u tome $to je u tom sluc¢aju waffle dabler fiksiran bas u zoni u kojoj se on unutar
ostatka strukture deformise suprotno oc¢ekivanom smeru.
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A: Ceo panel bez otvora
Equivalent Stress (hez BC)
Type: Equivalent fvon-hises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottam
Unit: MPa
Tirme: 1
05-Sep-21 23:11

344.69 Max
306.4

2681

2298

181,51

153.21

114.91

T6.615

38319
0.022043 Min

S1.137.: Von Mises-ov napon gornje ljuske strukture B737 NG (Model 1) sa uklonjenim elementima
mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima
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A: Ceo panel bez otvora
Total Deformation

Type: Total Deformation
Unit: mm

Tirne: 1

05-Sep-21 23110

6.6419 Max
5.9039
5.1859
44279

3.69

2,952

2214

1476
073799

0 Min

S1.138.: Totalna deformacija gornje ljuske strukture B737 NG (Model 1)
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A: Ceo panel bez otvora
Equivalent Stress Frame (bez BC)
Type: Equivalent {von-Mises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottom
Unit: MPa
Time: 1
05-Sep-21 23:11

303.72 Max
269,97 hax
23623 R,
202,49 27211 ¢
166,74 Max 4
135 =
101.26 :
67.513 i;f:; '
33,760
0.025256 Min
27266
hax 3
267.19
hax 6

268,89 |
Max 5 &

27742 %
hax 2

S1.139.: Von Mises-ov napon unutar okvira gornje ljuske strukture B737 NG (Model 1) sa
uklonjenim elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima
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A: Ceo panel bez otyora

Equivalent Stress Shell

Type: Equivalent {von-Mises) Stress - Top/Bottom
Unit: bAPa

Tirne: 1

03-Sep-21 23110

222.59 Max
197.88
173.18
14847
124377
09.059
74,353
49,847
24,841
0.23521 Min

S1.140.: Von Mises-ov napon unutar oplate gornje ljuske strukture B737 NG (Model 1)
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A: Ceo panel bez otvora
Equivalent Stress Stringer (bez BC)

Type: Equivalent {(von-Mises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottom
Unit: MPa
Time: 1
05-Sep-21 23112

344.69 Max
306.4

268.1

2208

191.51

153.21

114.91

76.615

38.319
0.022043 Min

S1.142.: Von Mises-ov napon unutar stringera gornje ljuske strukture B737 NG (Model 1) sa
uklonjenim elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima

Sto se ti¢e napona koji se generi$u unutar stringera ovog modela (S1.142.), iste treba shvatiti
uslovno, iz razloga koji su navedeni na pocetku ove tacke, obzirom da je u fazi projektovanja ovog
modela bila poznata samo geometrija stringera koji se nalazi u najviSoj tacki ljuske, pa su za slucaj
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oplate koja se sastoji iz tri dela, stringeri prilagodavani istoj samo tako $§to je njihova visina
skradivana, bez povecanja debljine. Stoga se mozda moze smatrati da je adekvatno obrazlozenje
pojave maksimalnog napona na stringeru koji se nalazi u neposrednoj blizini zone preklopa upravo
pomenuti razlog.

A: Ceo panel bez otvora

Equivalent Stress Clip (bez BC)
Tg;:::aE::,-|:i\.«alreer:tf (vc:ﬁ-Mei:es) Stress - Top/Bottom 4 b 1 1 ' 1 ] ¥
Unit: MPa 4 ¥ /
Time: 1 b Y
05-Sep-21 23:12 S\ « VY Yy m
S 4N ‘
321.92 Max as ¥
286.19 & O
25046 \ 4 ¥ m’
214,72 ~1‘ LN i ;
17699 ™
143,26 ™ PR L T B l
10753 &, L Y ¥ ¢
L LY ¥
71.8 s p
36.069
0.33799 Min :" R} LY T " P
- L § ¥ Max 6
& &, ¥
..¢ ¢ % 4
o ¥ ¥
S N i
& ‘
- + & ¥
2 o « vy ‘ 4
8 &
£ L T | 4
a = ¥ ¢
LR ¥
\-\ ¥
3 ¥ #
-~ ¥
OL\ ¥
al LU T £
a p p’
- N ¥
N-\ F 4 ”
<
s « v vV, ¢
. ¥
~__\ ¥ .
as T T B’
Y
& i, ¢
by Ty ¥
s LR ,
Y ¥
s B
&
e S
~
Ay
-9

S1.143.: Von Mises-ov napon unutar clip-ova gornje ljuske strukture B737 NG (Model 1) sa
uklonjenim elementima koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima
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Takode, §to se ti¢e analize clip-ova, koja je ovde predstavljena na SI.143., uoavamo da u
slucaju istih maksimalne napone imamo na mestu poduznog spoja na potezu 10S, Sto je mozda malo
slabije uocljivo, obzirom da je red clip-ova koji pripadaju grani¢nim uslovima ovde eliminisan iz
proracuna.

U svakom slucaju, ovde bi bilo preporucljivo proveriti i eventualnu pojavu singulariteta usled
malih radijusa prisutnih na stringerima, kao i sloZzenoj uzajamnoj vezi clip-ova i stringera, koja
zahteva jednu posebnu analizu koja bi bitno premasila ocekivani obim ove disertacije. Takode, ovde
je potrebno izvrsiti | jo$ jedan osvrt na proces eliminacije elemenata mreze koji se nalaze u direktnom
kontaktu sa fiksiraju¢im grani¢nim uslovima iz razloga $to je tok eliminacije istih naknadno izazivao
drasti¢an skok napona u zoni malih radijusa stringera, na mestu gde su oni vezani sa clip-ovima, a
¢ije su vrednosti bitno premasivale vrednosti napona uocenih u zoni grani¢nih uslova (Sto je unutar
uvoda ve¢ definisano kao problem). Iz pomenutog razloga, ovde jo§ jednom treba podvuéi da je u
sluGaju i stringera i clip-ova potrebno izvrsiti dodatnu proveru adekvatnosti njihovih mreza, uz
napomenu da je ovde to kao mogucnost u potpunosti iskoris¢eno, obzirom da su primenjivane one
vrednosti koje su sami kapaciteti i ra¢unara i paketa (za ovako gabaritan model) diktirali.

8.5.1.2. ANSYS Static Structural/Fatigue Tool: Procena zamornog veka neoStecene strukture

Unutar ove tacke ¢emo izvrsiti analizu daleko bitnijeg modela, koji je ovde definisan kao
Submodel 1, i koji, kao i u slu¢aju modela A320, sadrzi otvore za zakivke, koji su kod ovog modela
postavljeni u tri reda. Postupak generisanja ovog modela je, bas kao i u prethodnim analizama,
podrazumevao isecanje iz prethodnog globalnog modela (Modela 1) i prihvatanje vrednosti
deformacija u zoni isecka kao grani¢nih uslova novog modela (Submodela 1), SI.144. Naravno, i ovde
su uocljive dosta visoke vrednosti deformacija, ali koje su u skladu sa istim unutar Modela 1. Isto se
odnosi i na njihovu lokaciju.

Posmatrajuci dalje vrednosti naponsko-deformacionog polja Submodela 1, koji u odnosu na
prethodni ima finiji mesh i zonu sa trostrukim redom otvora u zoni oba preklopna spoja (4S i 10S),
uocavamo da se ovde dobijeni rezultati (SI1.145.-146.) razlikuju u odnosu na one dobijene kod Modela
1 u smislu da su maksimalni naponi koncentrisani duz spoja 10S i sa obe strane spoja 4S. Poreklo
ovih napona ¢e biti tumac¢eno posmatranjem raspodela istih u slikama koje slede. Sto se maksimalne
deformacije tice (SI.147.-149.), ona je i ovaj put u zoni spoja 4S, ali sa vis§im vrednostima, $to se moze
objasniti dodatnim oslabljenjem strukture uvodenjem otvora, s tim da se ovde mora podvucéi da se
maksimalne vrednosti nikako ne bi smele na¢i tu gde jesu.

U daljoj analizi ¢emo se pozabaviti posmatranjem naponsko-deformacionih polja pojedina¢nih
elemenata ove ljuske, kao i analizom njihovih zamornih odlika. U tom smislu, prvo ¢emo protumaciti
napone koji se generisu na oplati, koji su predstavljeni na SI.150., a ista nedvosmisleno ukazuje da se
svih Sest najvisih vrednosti napona nalazi u zoni otvora duz spoja 4S, postavljajuéi ovde pitanje
svrsishodnosti postojanja takvog spoja, sem ako je u pitanju nemogucénost izrade veceg panela. Ako
ovu analizu kombinujemo sa narednom slikom (S1.151.) koja daje pregled maksimalnih napona
eksplicitno unutar otvora, zakljucujemo da se najvisi naponi na oplati generisu u okolini otvora, koji
doduse u ovom slu¢aju nisu dodatno optereceni pritiskom, ali nam daju odredenu indikaciju o
ugrozenosti ¢itave zone spoja povisenim naponima a ne samo zone unutar otvora, koja bi sigurno u
slucaju opterecenih otvora bila znacajno veca. Dodatna analiza ponasanja ovog spoja ¢e biti
predstavljena u narednoj tacki, a ovde ¢e samo biti konstatovano da je zona otvora i u ovom sluc¢aju
optereéenija u slucaju poduznog spoja ispod stringera 4S.
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B: Parametrizacija + Fatigue (skracen panel sa 3+ 3 reda otvora)
Imported Cut Boundary Constraint

Time: 1. s

Data: Displacement
All

Unit: mm
06-Sep-21 17:35

5.1087 Max
4.541

3.9734
3.4058
28381
2.2705
1.7029
1.1353
0.56763

0 Min

iy

llmported Cut Boundary Constraint

SI.144.: Granicni uslovi Submodela 1 importovani u formi deformacija sa Modela 1 gornje ljuske
strukture B737 NG

U nastavku analize, na SI.152.-153., imamo predstavljenu raspodelu napona unutar waffle
dablera, gde se jasnije moze uoditi ono §to je ve¢ pominjano kao neocekivani smer deformisanja
segmenata ispod okvira. lako ovi naponi, sa maksimalnim vrednostima koje se (o¢ekivano) nalaze u
zoni poteza 4S, ne pripadaju grupi visokih napona, ovde bi zaista trebalo postaviti pitanje
svrsishodnosti postojanja ovakve mere zastite trupa od pojave eksplozivne dekompresije, obzirom da
postoji osnovana sumnja da prisustvo waffle-a generise dodatno naponsko-deformaciono polje koje
ne bi ni bilo prisutno u slu¢aju njegovog izuzeca.

Takode, ovde ¢e samo u vidu konstatacije, bez eksplicitnog dokazivanja (obzirom na zahtevani
obim ove disertacije) biti navedeno da je u procesu projektovanja ove strukture konstatovano da Sirina
zidova ovog dablera igra veoma bitnu ulogu u vrednostima naponsko-deformacionog polja ove
ljuske. Inace, ono §to je poznato kao eksplicitan podatak u vezi waffle dablera je da je on u zoni ispod
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B: Parametrizacija + Fatigue [skracen panel sa 3+ 3 reda otvoral
Equivalent Stress (bez BC)

Type: Equivalent (von-Mises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottom
Unit: MPa
Tirre: 1
06-Sep-2118:02

— 358.46 Max
31864

27881

238,98

188,16

158,33

118,51

70,68

39,853
0.027123 Min

S1.145.: Von Mises-ov napon unutar gornje ljuske strukture B737 NG (Submodel 1) sa uklonjenim
elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima

S1.146.: Von Mises-ov napon unutar gornje ljuske strukture B737 NG (Submodel 1) — detalj
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B: Parametrizacija + Fatique [skracen panel sa 3+ 3 reda otvora)
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: mairm

Tirme: 1

06-Sep-21 18:02

7.3958 Max
6.574

57323
4,9305
41088
3.287

24653
1.6435
0.82175
0 Min

S1.147.: Ukupna deformacija gornje ljuske strukture B737 NG (Submodel 1)

20,2042,

{57
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S1.148.: Ukupna deformacija gornje ljuske strukture B737 NG (Submodel 1) — detalj
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S1.149.: Ukupna deformacija gornje ljuske strukture B737 NG (Submodel 1) — detalj

B: Parametrizacija + Fatigue [skracen panel sa 3+ 3 reda otvoral
Equivalent Stress Shell

Tigpe: Equivalent {won-Mises) Stress - Top/Bottorn

Unit: kAPa
Tirne: 1
06-Sep-21 1801

- 208.89 Max
186,12
163.35
140,58
117.81
95.033
72.261
49,438
26,716

o 3.9437 Min

S1.150.: Von Mises-ov napon unutar oplate gornje ljuske strukture B737 NG (Submodel 1)
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SI.151.: Von Mises-ov napon unutar otvora gornje ljuske strukture B737 NG (Submodel 1)

stringera $irok 1 in¢ [61], dok je $irina istog u zoni ispod okvira procenjena okvirno 3 puta Sire od
pomenute mere.

Analizirajuéi dalje kapacitete Submodela 1, prelazimo na SI.154. koja razmatra raspodelu
napona na stringerima i na osnovu koje mozemo da konstatujemo da su se vrednosti maksimalnih
napona u odnosu na prethodno razmatrani model (Model 1), ,,preselile na susedni stringer, naravno,
usled uvodenja otvora unutar istih. Ovde takode treba ponovo navesti da su svi delovi strukture (sem
hemijski glodane oplate), napravljeni od legure 7075-T6, koja ima bitno visu zateznu ¢vrstocu u
odnosu na leguru 2024-T3, stoga pripadaju¢i zamorni vek za ovde analizirane stringere iznosi:

« Zamorni vek stringera: 147.540 ciklusa.

Naredna slika SI.155., razmatra raspodelu von Mises-ovih napona generisanih na clip-ovima.
Posmatrajuci iste uocavamo da su maksimalne vrednosti rasporedene u zoni oko preklopnog spoja
4S, §to je veé i konstatovano pri analizi raspodele napona celokupnog Submodela 1. Vrednost
zamornog veka procenjena u pomenutim uslovima iznosi:

« Zamorni vek clip-a: 135.810 ciklusa.
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B: Parametrizacija + Fatigue [skracen panel £a 3+3 reda otvora)
Equivalent Stress Waffle

Type: Equivalent (won-kises) Stress - Top/Bottorn

Unit: kAPa
Tirne: 1
06-Sep-21 18:00

- 166.44 Max
148.6
130.76
112,92
05,078
77.238
59,3938
41,558
23.718

5 5.8777 Min

SI.152.: Von Mises-ov napon unutar waffle dablera gornje ljuske strukture B737 NG (Submodel 1)

SI.153.: Von Mises-ov napon unutar waffle dablera gornje ljuske strukture B737 NG (Submodel 1)
— detalj
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B: Parametrizacija + Fatigue [skracen panel sa 3+ 3 reda otvoral
Equivalent Stress Stringer

Type: Equivalent fvon-Mises) Stress - Top/Bottom

Unit: tPa
Tirme: 1

06-Sep-21 20:14
356.31 Max
316,72
27714
237.55
107.96
158,38
118,72
79,201
30,614
0.027123 Min

S1.154.: Von Mises-ov napon unutar stringera gornje ljuske strukture B737 NG (Submodel 1) sa
uklonjenim elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima

Na kraju analize Submodela 1 jos nam je preostala slika raspodele napona okvira (S1.156.-157.),
kod kog opet ponavljamo istu pri¢u 0 neadekvatnoj raspodeli usled ogranicenja grani¢nih uslova, s
tim da bi trebalo i konstatovati da je ovde ipak dobijena znacajno ravnomernija raspodela napona
nego u sluc¢aju modela A320, gde su isti bili intenzivno koncentrisani u zoni grani¢nih uslova, kao i
da se u ovom slucaju maksimalna vrednost istog nalazi na sredini okvira, ¢ije bi poreklo trebalo
dodatno ispitati, pogotovo zato §to postoji sumnja da je isti generisan kao posledica nepravilne
deformacije oplate/waffle-a trupa koji u svojoj najvisoj tacki tj. centralnom panelu gornjeg panela
izgledaju na neki nacin ,,zaravnjeno®, $to ne bi trebao biti slucaj.

Nakon izvrSene naponsko-deformacione i zamorne analize Submodela 1, unutar koje su
eksplicitno konstatovane vrednosti zamornog veka struktura stringera i clip-ova, u nastavku iste ¢emo
se detaljnije pozabaviti strukturama unutar kojih su uneseni otvori optere¢eni dodatnim pritiskom, u
smislu kako je to ve¢ uradeno za slucaj analize trupa modela A320.

Dakle, prvo ¢emo se fokusirati na SI.158., koja definiSe vrednosti grani¢nih uslova Submodela
2, generisanih isecanjem istog iz Submodela 1. Posmatrajuci ovaj novi model, mozemo da zaklju¢imo
da i u ovom slucaju imamo visoke vrednosti deformacije, ali koje na ovom iseCku nisu generisane u
zoni oplate (tj preklopnog spoja), nego na preseku stringera, $to se nije ni moglo uociti na slici koja
je prezentovana kao slika deformacije ljuske tj. Submodela 1, ve¢ je ona mogla biti konstatovana na
slici koja je prezentovala detalj deformacije posmatran sa unutrasnje strane ljuske (S1.148.), kao i na
slici deformacije stringera (koji pripada preklopnom spoju), u smislu da se on suzava U zonama
prisustva clip-a i ,,rascvetava“ u zoni njegovog odsustva, dovodeci time do generisanja intenzivnih
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napona van zone otvora, koji su daleko visih vrednosti nego oni u otvorima, §to ¢e kasnije biti jos
detaljnije razmotreno kod Submodela 2.

B: Parametrizacija + Fatigue [skracen panel sa 3+3 reda otvora)
Equivalent Stress Clip

Type: Equivalent {van-Mises) Stress - Top/Bottom

Unit: tPa

Tirne: 1

06-Sep-2117:59 \\\ SN L " -
358.46 Max ~\ v
318.7 & p
278,94
230,17 U L S W™ 358,46
199,41

150,65 ‘\‘

119,29

L

80.124 S

20,361 .
&,

0.59838 Min

SI.155.: Von Mises-ov napon unutar clip-ova gornje ljuske strukture B737 NG (Submodel 1)

Dalje, posmatrajuci SI.159., ponovo se vratamo analizi maksimalne deformacije gde je jasnije
uoéljivo da je na pomenutom isecku ona u zoni stringera. Sto se ti¢e pripadajuée raspodele napona
Submodela 2, i ovde smo pre procene iste izvrsili uvodenje dodatnog pritiska u otvorima, kao $to je
to ucinjeno kod modela A320. U skladu sa debljinom i oplate i stringera, uvedena opterecenja su
iznosila 85 i 72 MPa, respektivno. U tom slucaju, u setu slika koje slede (S1.160.-164.), a koje su
delom prezentovale napone za €itavu strukturu, a delom samo unutar otvora, mozemo konstatovati
da se najvisi naponi generiSu u zoni preklopnih spojeva same oplate (spoljnji redovi zakivaka), dok
su oni znacajno nizi u zoni centralnog reda zakivka, obzirom da ovde nemamo prisutne samo dve
preklopne oplate, ve¢ i njihove waffle dablere. Gledaju¢i poslednju sliku u ovom nizu (SI.164.),
uocavamo da je vrednost napona u otvorima stringera joS niza. Ovakva raspodela napona u otvorima,
koja ima znatno veée vrednosti u spoljnjim delovima strukture u poredenju sa unutraS$njim, se moze
donekle smatrati o¢ekivanom, s tim da istu svakako treba delom pravdati i kroz ¢injenicu da ovaj
submodel nije opterecen na zatezanje (u zoni grani¢nih uslova), Sto je obi¢no slucaj kod testiranja
ovakvih vrsta spojeva, ve¢ je u toj zoni ograni¢en deformacijom prenesenom iz modela iz kog je
isecen, a isti je, kako je ve¢ poznato, sa unutrasnje strane opterec¢en presurizacionim pritiskom. Mada,
ako ove rezultate uporedimo sa onim koji su dobijeni primenom identi¢ne analize kod modela A320,
gde je razlika napona dobijenih u otvorima na oplati i stringeru bila manja od 10 MPa, kao glavni
razlog za ovako nepravilnu raspodelu napona unutar spoja, za slu¢aj modela Classic, svakako
mozemo Prvenstveno navesti samo strukturalno resenje.
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B: Parametrizacija + Fatigue [skracen panel sa 3+ 3 reda otvoral
Equivalent Stress Frarme (bez BC)

Type: Equivalent fwon-Mises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottam
Unit: MPa
Tirme: 1
06-Sep-21 18:03

278.82 Max
247.92
217.02
186,12
155.22
124,33
03428
62,327
11.628
0.72832 Min

SI.156.: Von Mises-ov napon unutar okvira gornje ljuske strukture B737 NG (Submodel 1) sa
uklonjenim elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima

SI.157.: Von Mises-ov napon unutar okvira gornje ljuske strukture B737 NG (Submodel 1) — detalj
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Ovde je jos$ potrebno napomenuti i da je kod ovog modela izvr§eno merge-ovanje oplate i waffle
dablera. Samim tim, ovde ne¢emo navoditi njihove pojedinacne vrednosti zamornih ciklusa, ve¢
jednu vrednost za jedinstvenu oplata/waffle strukturu:

« Zamorni vek oplata/waffle: 141.170 ciklusa.

Takode, ovde bi jo§ jednom trebalo apostrofirati da je napon u zoni bondovanih oplata, tj.
spoljnja dva reda otvora, bitno vi$i nego u srednjem redu, $to ga dodatno €ini jo§ problemati¢nijim u
sluéaju pojave njegovog otkaza, $to i jeste odredeno vreme bio problem kod modela Classic, (dok je
isti sprovoden postupkom hladnog bondovanja). Ova problematika je prili¢no detaljno razradena
unutar analize problema iz prakse.

SI.158.: Granicni uslovi Submodela 2 importovani u formi deformacija sa Submodela 1 gornje
ljuske strukture B737 NG
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D: Parametrizacija + Fatigue (poduzni spoj)
Total Defarmation

Type: Total Deformation

Unit: mirm

Tirne: 1

06-5ep-21 1745

7.039 Max
6,654
£,3200
5.9753
5.6207

5. 2662
4.9116
4,557
4.2025
3.8479 Min

S1.159.: Ukupna deformacija gornje ljuske strukture B737 NG (Submodel 2)
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D: Parametrizacija + Fatigue [poduzni spojl
Equivalent Stress Shell

Type: Equivalent (eon-fises) Stress - Top/Bottorn
Unit: bMPa
Tirre: 1
0g-5ep-21 17:44

306.26 Max
27239
238,52
204,65
170,79
136,92
103.05
65,182
35,313
1.4452 Min

S1.160.: Von Mises-ov napon unutar oplate/waffle dablera gornje ljuske strukture B737 NG
(Submodel 2)
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SI.161.: Von Mises-ov napon unutar otvora oplate/waffle dablera gornje ljuske strukture B737 NG
(Submodel 2)
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S1.162.: Von Mises-ov napon unutar otvora gornje oplate/waffle dablera gornje ljuske strukture
B737 NG (Submodel 2)
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S1.163.: Von Mises-ov napon unutar otvora donje oplate/waffle dablera gornje ljuske strukture
B737 NG (Submodel 2)
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S1.164.: Von Mises-ov napon unutar otvora stringera gornje ljuske strukture B737 NG (Submodel
2)

Ve¢ pomenuta osetljivost spoja na proces debondovanja se moze potvrditi proracunom
izvedenim na SI.165., gde uocavamo drasti¢an skok u vrednosti napona na spoljnjim redovima otvora
za zakivke, kada u zoni njihovog spajanja dode do potpunog odvajanja adhezivne veze. Ovaj postupak
je proracunski sproveden tako §to su bondovane veze koje ANSYS po difoltu sam generise, ovde
definisane manualno. U tom slu¢aju, broj procenjenih zamornih ciklusa segmenta oplata/waffle
iznosi:

« Zamorni vek oplata/waffle: 18.254 ciklusa.
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SI.165.: Von Mises-ov napon unutar otvora oplate/waffle dablera i stringera gornje ljuske strukture
B737 NG (Submodel 2) u slucaju debondovanja spoljnjih veza spoja

8.5.1.3. ANSYS Static Structural/Fracture Tool/SMART: Procena zamornog veka strukture sa
prisustvom viSestrukih prslina

U slu¢aju modela B737 NG, mozemo ponoviti identi¢nu pri¢u onoj koja je navedena za model
A320, stoga ¢e ovde odmah biti prezentovani rezultati verifikacione metode koji su dobijeni
primenom istih alata: NASGRO (S1.166.) i ANSYS (SI.167a.-167b.).

STRESS INTENSITY SOLUTION CHECK FOR TCO05

DATE: 20-Sep-21 TIME: 19:11:10
(NASGRO Version 4.02, September 2002.)
Sl units [mm, MPa, MPa sqrt(mm)]

Crack geometry option used:
Two equal cracks at each hole
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Plate Thickness, t= 0.8500
Hole Dia., D = 5.0000
Hole-to-Hole Dist., H = 24.2000
Dia./Edge-Dist. Ratio, D/B = 0.0000
(D/B =0 means B is very large)
S0: Tensile Stress

S0= 7.280
S3: Avg Bearing Stress
S3= 0.000
S4: Tensile Stress
S4 = 0.000
Material Yield Stress = 250.00
c : K : Snet : Sn/Sy

1.0000: 243487 10.243: 0.041

S1.166.: NASGRO verifikacija primenjene mreze

SI.167a.:SIF za prslinu br.1 — verifikacija
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S1.167b.:SIF za prslinu br.2 — verifikacija

Primenom NASGRO metoda dobili smo da je SIF 24.3487 MPavmm, dok su vrednosti unutar
ANSYS kalkulacije za obe prsline iznosile 28.385 i 29.731. Tumace¢i iste, moze se reci da je njihova
relativna razlika prihvatljiva, obzirom da je slicnost ova dva modela ipak u prilicnoj meri
diskutabilna, sto je ve¢ razjasnjeno unutar analize modela A320. Takode, u poredenju sa pomenutim
modelom ovde imamo jos$ neke bitne razlike, obzirom da je u slu¢aju B737 modela prslina postavljena
oko sredine spoja, i uz to, ovde ve¢ kod verifikacionog modela uo¢avamo nesto vise vrednosti, Sto bi
trebao biti slu¢aj i sa stvarnim modelom, a §to je sigurno posledica znacajno tanje oplate.

Medutim, pre nego $to predemo na razmatranje dobijenih vrednosti SIF-a stvarnih modela, nije
zgoreg dati i malo obja$njenje postupka primene ANSYS-ovog alata Fatigue Tool/SMART, (gde je
izgled modela sa zamornim prslinama predstavljen na SI.168a.), obzirom da je ovo nov alat, kao i
sama metoda, koja jos$ nije dozivela svoju punu primenu. Stoga i koris¢enje ovog softvera ima izvesna
ogranicenja. Naime, tela kroz koja se prsline Sire, moraju biti bez kontakata sa susednim telima, Sto
je ovde moralo biti eksplicitno definisano kao povrsina koja nije bondovana sa oplatom koja se nalazi
ispod nje. Zatim, deo tela unutar kog se prsline nalaze je morao biti ogranic¢en formiranjem isecka,
koji je sa ostatkom strukture spojen preko MPC kontakta, $to je sve dosta jasno vidljivo na pomenutoj
slici. Ipak, uocljiva su i bitna pomeranja kod svake nove verzije ANSYS-a. Tako, npr. kao §to se vidi
na istoj slici, prsline su unutar ove verzije mogle biti postavljene kao dva surface tela, koje, kada se
unutar metode definiSu kao takve, Fracture Tool sam prepoznaje i njihov vrh i bo¢ne strane, §to nije
bio slucaj sa ranijim verzijama, gde je sve to moralo biti eksplicitno definisano.
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SI.168a.:Model za procenu SIF-a dvostruke prsline unutar jednog otvora

Sto se ti¢e tumadenja samih vrednosti SIF-a koje su ovde predstavljene grafi¢ki i dijagramski
(S1.168b.-169b.), prvo uocavamo da su one, u odnosu na model A320, bitno vise i sa gotovo
neznatnim medusobnim odstupanjem. Ipak, i pored toga, i ovde mozemo doneti isti zakljucak $to se
ti¢e vrednosti duzine prsline i broja ciklusa za koji se iste postizu.

Prslina 1: duzina prsline (0,022013 mm)
Prslina 2: duzina prsline (0,10693 mm)
Broj ciklusa: 84
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S1.168b.:SIF za prslinu br.1

S1.168c¢.:SIF za prslinu br.2
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[MPa-mm*(0.5)]

[MPa-mm*(0.5)]
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450,

400,

350.

300.

250.

200.

150.

121.41

521.41

450,

400,

330

300.

250.

200.

150.
122,05

0.
0. 0.125 0.25 0.375 0.5 0.625 0.85002
[mm]
SI.169a.:SIF za prslinu br.1
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S1.169Db.:SIF za prslinu br.2
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8.5.1.4. Procena varijacije zamornog veka u funkciji od parametra debljine

Oplata/ | Okvir | Stringer | Clip Vek Vek Vek Clip Tezina kg
Waffle Oplata/Waffle Stringer (Model 1)
0,85 0,78 0,72 0,87 141.170 147.540 135.810 68,183
0,84 0,78 0,72 0,87 128.970 140.430 132.020 67,653
0,86 0,78 0,72 0,87 152.350 156.220 130.430 68,714
0,85 0,77 0,72 0,87 138.300 139.390 122.730 68,085
0,85 0,79 0,72 0,87 142.420 157.300 140.040 68,282
0,85 0,78 0,71 0,87 139.740 135.080 144.360 67,996
0,85 0,78 0,73 0,87 140.960 162.330 119.590 68,371
0,85 0,78 0,72 0,86 140.310 147.450 116.830 68,162
0,85 0,78 0,72 0,88 140.410 148.720 147.100 68,205

T.7.: Zamorni vek u funkciji od promene debljine elemenata strukture

U okviru T.7., dat je pregled promene debljine svih elemenata strukture za vrednost 0,01 mm,
u cilju procene uticaja variranja ovog parametra na njen zamorni vek, kao i na vek ostatka strukture,
kao $to je to ve¢ uradeno kod modela A320. U tom smislu, ovde je jasno uoéljivo da svako variranje
debljine odredenog elementa pokazuje najveéi uticaj upravo na zamorni vek te strukture. Takode,
uocljivo je da na broj zamornih ciklusa para oplata/waffle dabler, variranje debljine bilo kog drugog
dela strukture nije pokazalo bitniji uticaj, dok je na zamorni vek stringera bitno uticala debljina
svakog dela strukture, sem clip-ova. Sa druge strane, zamorni vek upravo pomenutih clip-ova, je
pokazao dosta cudan 1 gotovo neuhvatljiv obrazac kad je u pitanju variranje debljine ostalih struktura.
Tacnije, i poveéanje i smanjenje debljine oplate/waffle-a, je doveo do smanjenja njegovog zamornog
veka, dok su se promene debljine i okvira i stringera pokazale kao vrlo uticajne. U tom smislu,
povecana debljina okvira je dovela do povecanja njihovog zamornog veka, dok je u slu¢aju variranja
debljine stringera ovaj proces bio jos uticajniji, ali uz upravo suprotan trend.

8.5.2. Model B737 Classic

Struktura gornje ljuske trupa B737 Classic je vrlo srodna strukturi koja je analizirana u
prethodnoj tacki, sa razlikama koje su unutar iste ve¢ konstatovane. Takode, ovo je derivativ modela
B737 koji je prethodio Next Generation-u, ali, obzirom da je ova struktura procenjena kao u praksi
najproblemati¢nija od sve tri, ista je analizirana kao poslednja, 1 kod nje ¢e biti dodata analiza
predlozenog ojacanja.

Obzirom na pomenute sli¢nosti sa prethodnom strukturom, ocekuje se da zakljucci doneti
unutar njene analize nece bitno odstupati od ve¢ konstatovanih, s tim da ¢e ovde biti uloZzen odreden
napor da se izvrsi procena razloga zbog kojih se Boeing odlucio ba§ na izmene koje su unesene na
Next Generation seriji, Sto se prvenstveno odnosi na uklanjanje srednjeg tear strap-a.

8.5.2.1. ANSYS Static Structural: Procena naponsko-deformacionog stanja

Naponsko polje Modela 1 (S1.170.), za koje vaze isti grani¢ni uslovi kao kod NG-a, pokazuje
da je zona poviSenog napona ovde prisutna u okolini preklopnog spoja 4S, sa maksimalnom
vrednoS¢u koja pripada stringeru i koja se nalazi u blizini grani¢nih uslova, dok je vrednost
maksimalne deformacije (SI.171.), kao i kod NG-a locirana u zoni istog preklopnog spoja, sa
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vredno$¢u koja se neznatno razlikuje u odnosu na pomenuti model, obzirom da se vrednosti debljine
oplate i waffle dablera kod ova dva derivativa razlikuju za 0.02 mm.

Kod Classic-a takode uocavamo isti obrazac neo¢ekivane raspodele deformacije za koju smo
procenili da verovatno poti¢e od waffle dablera, dok je raspodela napona prisutna na oplati (SI.172.)
gotovo identi¢nih vrednosti sa maksimumima takode koncentrisanim u zoni izmedu grani¢nog uslova
I prvog susednog okvira, sa ipak nesto uocljivijim gravitiranjem ka preklopnom spoju na potezu 4S.

Sto se ti¢e raspodele napona prisutne na waffle dableru (SI.173.), uodavamo neznatno niZi
napon u odnosu na NG, §to se opet moze objasniti nesto debljom strukturom, dok poziciju
maksimalnih vrednosti ponovo mozemo proglasiti vrlo slicnom i koncentrisanom na istom mestu kao
I kod upravo pomenute oplate.

Na SI.174. imamo predstavljeno naponsko polje u zoni stringera, koje je nesto malo niZe nego
u slucaju NG-a, s tim da su ovde iste koncentrisane na onim stringerima koji pripadaju preklopnom
spoju i nalaze se u zoni izmedu grani¢nih uslova i prvog susednog okvira. Ipak, ove podatke, kao i
upravo pomenuto poredenje, treba shvatiti uslovno, obzirom da je i u slucaju ove analize uocena
problematika ,,Setanja“ maksimalnog napona pri uklanjanju grani¢nih elemenata mreze, $to je vec
opisano kod analize NG-a. Stoga ovde vazi ista preporuka koja zahteva detaljniju proveru mreze
pomenutih struktura a koja je i u ovom slucaju ograni¢ena kapacitetima i racunara i paketa ANSYS.

Kada je u pitanju naponska raspodela unutar okvira, ovde vazi ista pri¢a kao i u slucaju
prethodna dva modela (S1.175.), dok u slucaju raspodele napona clip-ova (SI.176.), ve¢ kod ovog
modela mozemo da pretpostavimo da bi ovaj deo strukture mogao da prihvata nesto viSe napone nego
Sto je to bio sluc¢aj sa NG-om, obzirom da je njegova debljina kod Classic-a 1 mm, dok je pripadajuca
vrednost kod istog elementa na NG-u 0.87 mm.
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A: Ceo panel bez otvora
Equivalent Stress (bez BC)
Type: Equivalent fwon-hdises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottom
Unit: kAPa
Tirre: 1
0B-Sep-2119:24

. 336.45 Max
299,07

— 261.69

— 22431

— 186,92

— 148,54

— 11216

— 74753

374

. 0.019487 Min

SI.170.: Von Mises-ov napon gornje ljuske strukture B737 Classic (Model 1) sa uklonjenim
elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima
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A: Ceo panel bez otvora
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: mirm

Tirrne: 1
03-Sep-2114:34

- 6.5776 Max
5.8468
51159
4.3851
3.6542
2.9234
2.1925
14617
0.73085

= 0 Min

SI.171.: Ukupna deformacija gornje ljuske strukture B737 Classic (Model 1)
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A: Ceo panel bez otyvora

Equivalent Stress Shell

Type: Equivalent fvon-Misesy Stress - Top/Bottom
Unit: kP2

Tirre: 1

0B-Sep-21 19:22

. 220.9 Max
196.4
1 171.89
- 147.38
L 122.88
| 98372
I 73.8600
L 4936
24,854
. 0.34817 Min

S1.172.: Von Mises-ov napon unutar oplate gornje ljuske strukture B737 Classic (Model 1)
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A: Ceo panel bez otvora 230.08
Equivalent Stress Waffle hax 3
Type: Equivalent {von-Mises) Stress - Top/Bottom
Unit: MPa

Time: 1

06-Sep-2119:18

242.77 Max
215.84
188.92
161,99
135.07
108.15
81.224

54.3

27377
0.45298 Min

 EEEEEEN

S1.173.: Von Mises-ov napon unutar waffle dablera gornje ljuske strukture B737 Classic (Model 1)

225



Doktorska disertacija Dbuki¢ L. Daniela

A: Ceo panel bez otvora

Equivalent Stress Stringer (bez BC)

Type: Equivalent (von-hises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottom
Unit: MPa

Time: 1
03-Sep-21 14:39
hdax 2
328.47 Max

B 291,98
255,49
— 218,99
L1 182.5
146,01
L 109.51
{73,021

g 36.528
0.035098 Min

S1.174.: Von Mises-ov napon unutar stringera gornje ljuske strukture B737 Classic (Model 1) sa
uklonjenim elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima
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A: Ceo panel bez otvora
Equivalent Stress Frame (bez BC)
Type: Equivalent {von-Mises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottom
Unit: MPa
Time: 1
06-Sep-2119:24

- 336.45 Max

H 299,07
261.69

] 224.31
186,92

— 149,54

— 112,16
— 74.781

o 374
-! 0.019487 Min

SI.175.: Von Mises-ov napon unutar okvira gornje ljuske strukture B737 Classic (Model 1) sa
uklonjenim elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima
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A: Ceo panel bez otvora
Equivalent Stress Clip (bez BC)
Type: Equivalent (von-Mises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottom

Unit: MPa
Tirme: 1
06-Sep-2119:25 S,
L}
328.09 Max e S
5 201,66 L, 328,09
255.23 LA 112 1 .
|| 21858 S ; P
|| 182,37 . ml -
L1 145.95 S, * ., . .
L1 10952 ., - - -
73.009 * » >
= ‘ e 4
L 36661 M ¢ v - =
0.2329 Min 2941 % y - -
L Y “ hax 6 . », S -
-
306,44 . o -
1 - .. y
. 5 hax 3 - L4 2 = -\
205,63 4 ’ . =
E
L P 5 hax 4 - . o - - -
31659 1 ’ . -« ™ :
4 E 4
& o ~ hax 2 - . 0 — : ~
-
.« 4 . Max 5 ¢ . 3 - Yo
L ’ - T
A - s -
. 4 i -
(1 4 - e “
| bd -
1 + -
« - - -
4 ¢ * -
4 ] = - »
1 - -
& L4 - -
. - -
4 4 - L
& ) -~ -» -
L » »
. ’ - -
4 > - -
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S1.176.: Von Mises-ov napon unutar clip-ova gornje ljuske strukture B737 Classic (Model 1) sa
uklonjenim elementima koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima
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8.5.2.2. ANSYS Static Structural/Fatigue Tool: Procena zamornog veka neosStecene strukture

C: Parametrizacija + Fatigue (skracen panel sa 3+ 3 reda otvora)
Imported Cut Boundary Constraint

Time: 1.5
Data: Displacement {Imported Cut Boundary ;_,. -
All '
Unit: mm
05-Sep-21 22:21

5.07078 Max
450736

3.943%4

3.38052

2.8171

2,25368

1.69026

1.12684

0.56342
2.13269e-9 Min

A
|
|
[
|
|

SI.177.: Granicni uslovi Submodela 1 importovani u formi deformacija sa Modela 1 gornje ljuske
strukture B737 Classic

Procena zamornog veka neoStecene strukture i u ovom slucaju zapocinje prenosom grani¢nih
uslova sa Modela 1 na Submodel 1 (S1.177.). Posmatrajuc¢i maksimalne vrednosti deformacije, kao i
njihovu poziciju, ponovo zaklju¢ujemo da je ista locirana u zoni 4S preklopnog spoja i da su njene
vrednosti gotovo identi¢ne prethodnom modelu.

Dalje, analiziraju¢i sveukupnu raspodelu napona Submodela 1 (SI.178.), i ovde mozemo
potvrditi identi¢an obrazac, kao i u slu¢aju modela NG. Sto se ti¢e generisanih deformacija (S1.179.-
180.) istog modela, zaklju¢ujemo da ovde imamo nesto visu vrednost deformacije koja se bas i nalazi
u zoni tear strap-a koji je izostavljen kod NG-a. Uz to, u istoj zoni uo¢avamo da imamo i nesto visi
napon na oplati (SI1.181.), dok u slu¢aju waffle-a (SI.182.-183.), ponovo u istoj zoni napon dostize
maksimalnu vrednost, dok celokupni maksimalni napon sa 166 MPa (za slu¢aj NG-a), ,,skace* na 224
MPa (kod Classic-a).

U slucaju stringera (SI.184.-185.), maksimalni napon se, kao i kod NG-a, javlja na mestu
preklopnog spoja 10S, ali sa nesto nizim vrednostima (iako je kod ovog modela stringer tanji za 0.02
mm). Ova vrednost napona generi$e zamorni vek:

» Zamorni vek stringera: 190.310 ciklusa.
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C: Parametrizacija + Fatique [skracen panel sa 3+ 3 reda otvora)
Equivalent Stress (bez BC)
Type: Equivalent fwon-Mises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottorm
Unit: MPa 0

Tirre: 1
05-Sep-21 22:44

. 359.81 Max
3984

— 279.87
—{ 2399
—{ 199.93
159,96
— 119,99
—{ 20.018
40,045
. 0.077594 Min

S1.178.: Von Mises-ov napon gornje ljuske strukture B737 Classic (Submodel 1) sa uklonjenim
elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima
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C: Parametrizacija + Fatigue (skracen panel sa 3+3 reda otvora)
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: rarm

Tirme: 1

05-5ep-21 22:43

1.8367 Max
6.9659
6.0952
5.2244
4,3537
3.483
2.6122
1.7415
0.587074
2.1327e-9 Min

SI.179.: Ukupna deformacija gornje ljuske strukture B737 Classic (Submodel 1)
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S1.180.: Ukupna deformacija gornje ljuske strukture B737 Classic (Submodel 1) - detalj
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C: Parametrizacija + Fatigue (skracen panel sa 3+ 3 reda otyoral
Equivalent Stress Shell

Tepe: Equivalent (fwan-Mizes) Stress - Top/Bottorm

Unit: MPa
Tirne: 1
05-Sep-2122:43

222.46 Max
198.09
— 17371
I 149,33
I 124.95
— 100,57
| 76,194
I 51.816
27438
3.0594 Min

S1.181.: Von Mises-ov napon unutar oplate gornje ljuske strukture B737 Classic (Submodel 1)
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C: Parametrizacija + Fatigue (skracen panel sa 3+ 3 reda otvora)
Equivalent Stress \Waffle

Type: Equivalent (von-Mises) Stress - Top/Bottom

Unit: hPa
Time: 1
05-Sep-21 22:43

224.43 Max
200.3
176.17
152,03
127.9
103.77
79.639
1 55.507
g 31.375
7.2436 Min

4 ¢ b,
R — R
' YMax 2 f99443
"20-6) Max 1 4
" aMax 4 Sy :
e —
‘195.52 :

'Max 6 ¢
i o

S1.183.: Von Mises-ov napon unutar waffle-a gornje ljuske strukture B737 Classic (Submodel 1) -
detalj
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C: Parametrizacija + Fatigue (skracen panel sa 3+ 3 reda otvora)
Equivalent Stress Stringer (bez BC)

Type: Equivalent {von-Mises) Stress (Scoped to Elements) - Top/
Unit: MPa
Time: 1
05-Sep-2122:45

349.75 Max

310.89

| 272.04

L | 23319

L | 104,34

L 15549

L 116.63

1 77.782 EPINS
3803 (NN

0.077594 Min

S1.184.: Von Mises-ov napon unutar stringera gornje ljuske strukture B737 Classic (Submodel 1) sa
uklonjenim elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima

N\

S1.185.: Von Mises-ov napon unutar stringera gornje ljuske strukture B737 Classic (Submodel 1) -
detalj
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C: Parametrizacija + Fatigue (skracen panel sa 3+3 reda otvora)
Equivalent Stress Frame (bez BC)

Type: Equivalent (von-Mises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottom
Unit: MPa
Time: 1
05-Sep-21 22:45

. 307.65 Max
273.52
— 2394
— 205.27
— 171.14
— 137.01
— 102.89
Wl 296,13

- 34,63
0.50243 Min

S1.186.: Von Mises-ov napon unutar okvira gornje ljuske strukture B737 Classic (Submodel 1) sa
uklonjenim elementima mreze koji su u neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima

U slucaju okvira (SI.186.), ponovo konstatujemo isti vid raspodele napona kao kod NG-a, s tim
da su kod Classic-a posmatrane vrednosti nesto vise (obzirom da je i sama struktura tanja za 0,08
mm). Takode, ovde su ponovo uocljiva ,,ulegnuca®, odn. vid zaravnjenja u zoni najvise tacke okvira,
Sto najverovatnije (kako je to ve¢ i komentarisano u slucaju modela NG), ima presudan uticaj na
poziciju maksimalnog napona.

Kao poslednji deo Submodela 1, imamo strukturu clip-ova (SI.187.), gde uocavamo i raspodelu
napona i pripadajuée vrednosti gotovo identi¢nim kao u slucaju NG-a, ali sa veoma bitnom razlikom
u debljini ove dve strukture, u smislu da clip-ovi kod Classic-a sa debljinom ve¢om za 0.13 mm,
pokazuju za oko 7.000 ciklusa kraci vek. Dakle, ovde se ve¢ moze navesti da su kod modela Classic,
clip-ovi najdeblje strukture sa najkra¢im radnim vekom. Odnosno, za vrednosti maksimalnog napona
koje su navedene na pomenutoj slici, pripadajuci zamorni vek ove strukture iznosi:

« Zamorni vek clip-a: 128.960 ciklusa.

U slucaju otvora (S1.188.), mozemo i ovde ponoviti zakljucke koji su ve¢ doneseni kod analize

modela NG, s tim da ovde uo¢avamo nesto malo vise napone.
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S1.187.: Von Mises-ov napon unutar clip-ova gornje ljuske strukture B737 Classic (Submodel 1)
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S1.188.: Von Mises-ov napon unutar otvora gornje ljuske strukture B737 Classic (Submodel 1)

Pre nego $to predemo na analizu poduznog spoja, tj. Submodela 2, ovde je potrebno navesti da
uporedna analiza modela NG i Classic nije u potpunosti moguca, obzirom da Submodel 2 ne
predstavlja iseak koji je u slucaju oba modela uzet sa istog mesta. Tac¢nije, kod modela NG, isti je
uzet na sredini poteza izmedu okvira, dok je u slucaju Classic-a isti takode ekstrahovan izmedu
okvira, ali ne sa njegove sredi$nje pozicije, obzirom da se na tom mestu nalazi tear strap. Stoga i
raspodela naponsko-deformacionog polja u slu¢aju NG-a deluje pravilnije. Ipak, i pored toga, vazno
je uociti da Classic model ipak daje nesto veée deformacije i kad je u pitanju prenos grani¢nih uslova
(S1.189.), kao i u sluc¢aju deformacije celog Submodela 2 (S1.191.).
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D: Parametrizacija + Fatigue [poduzni spoj]
Impaorted Cut Boundary Constraint

Tirme: 1.5

Data: Displacernent

&l

Unit: rrrn
03-Sep-21 1745 m]

‘B 7.55249 Max

7.18424

| £.81508

L | 6.44773
| 6.0747

| 571122 -
- 5.34296 o
L 4.07471

4, 60845
= ! 42382 Min

|Imp|:|rted Cut Boundary Constraint } -

v

S1.189.: Granicni uslovi Submodela 2 importovani u formi deformacija sa Submodela 1 gornje
ljuske strukture B737 Classic

Sto se tice napona generisanih unutar Submodela 2 (S1.190.), nema neke bitnije razlike u odnosu
na model NG, sem ve¢ pomenute malo nepravilnije raspodele. S tim da ovde, obzirom da su (merge-
ovani) oplata i waffle nesto deblji, ali uz stringer koji je tanji za istu vrednost, naponi generisani u
otvorima na stringeru (S1.194.) toliko niski, da se oni ¢ak kao eksplicitno navedenih 6 maksimalnih
vrednosti nisu ni pojavili, iako su ovde bili 1 uklonjeni grani¢ni elementi mreze. Inace, ova razlika u
optere¢enju elemenata spoja je joS znacajnija kod modela Classic, nego kod NG-a, i u tom smislu,
unutar tacke koja je razmatrala ovaj spoj kod NG-a, navedeno je da je ova raspodela kod modela A320
bila gotovo idealna, obzirom da se razlikovala za tek nekoliko MPa. Takode, ovde je jo§ samo
potrebno navesti da je zamorni vek merge-ovanog para oplata/waffle dabler, u sluc¢aju opterecenja
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ovde analiziranih napona u skladu sa pritiskom koji je u ovom delu analize uvoden kod svih modela,
I isti je shodno debljini strukture oplate, waffle-a i stringera, respektivno iznosio: 87, 87, 70 MPa, §to
je generisalo sledece proracunske vrednosti zamora za pomenute strukture:

« Zamorni vek oplate/waffle dablera: 134.470 ciklusa.

D: Parametrizacija + Fatigue [poduzni spojl
Equivalent Stress

Type: Equivalent fvan-hises) Stress - Top/Bottarn
Unit: kP
Tirre: 1
03-Sep-21 1748

‘B 307.98 Max
273.81
|| 23064
|| 20548
L1 171.31
L | 137.14
|| 102,97
65,803

34.635
= 0.46697 Min

S1.190.: Von Mises-ov napon gornje ljuske strukture B737 Classic (Submodel 2)
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D: Parametrizacija + Fatigue [poduzni spojl
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: mm

Tirre: 1
03-Zep-21 1747

—. 7.5525 Max
71842
— G816
— 64477
— 60795
— 5.7112
— 5.343
4.9747

4.6065
= 4.2382 Min

SI.191.: Ukupna deformacija gornje ljuske strukture B737 Classic (Submodel 2)
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D: Parametrizacija + Fatigue [poduzni spoj)
Equivalent Stress Shelliaffle 1

Tpe: Equivalent fean-tises) Stress - Top/Bottom
Unit: MPa
Tirrie: 1
03-Sep-21 1749

— 279,47 Max
248,76
218.06
187,35
156,04
145,54
95.23%
64.526
33.82

= 3.1144 Min

S1.192.: Von Mises-ov napon unutar gornje oplate/waffle dablera gornje ljuske strukture B737
Classic (Submodel 2)
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D: Parametrizacija + Fatigue (poduzni spoj)
Equivalent Stress Shell\Waffle 2

Type: Equivalent {von-hises) Stress - Top/Bottom
Unit: MPa

Time: 1

03-Sep-2117:49

307.98 Max
273.81
239,64
205.48
171.31
137.14
102.97
68.803
34,635
0.46697 Min

284.77

hax 6 s

S1.193.: Von Mises-ov napon unutar donje oplate/waffle dablera gornje ljuske strukture B737
Classic (Submodel 2)
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D: Parametrizacija + Fatigue (poduzni spoj)
Equivalent Stress Stringer (hez BC)

Type: Equivalent fvon-hises) Stress (Scoped to Elernents) - Top/Bottom
Unit: bPa

Tirme: 1
03-Sep-21 1758

91.638 Max
21.63
71.622
61.674
51,608
41,595
31.59
21,582
11.574
1.5658 Min

S1.194.: Von Mises-ov napon unutar stringera gornje ljuske strukture B737 Classic (Submodel 2)
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S1.195.: Von Mises-ov napon unutar otvora gornje ljuske strukture B737 Classic (Submodel 2)

U slu¢aju modela Classic, takode smo izvrsili procenu osetljivosti spoja na proces debondovanja
kroz proracun predstavljen na SI.196. gde, kao i u slu¢aju NG-a, uocavamo drasti¢an skok u vrednosti
napona na spoljnjim redovima otvora za zakivke, kada u zoni njihovog spajanja dode do potpunog
odvajanja adhezivne veze. Ovaj postupak je proracunski sproveden na identi¢an nacin kao kod
modela NG. Za vrednosti napona koje su predstavljene, proracunska vrednost broja zamornih ciklusa
segmenta oplata/waffle iznosi:

« Zamorni vek oplata/waffle: 16.345 ciklusa.
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S1.196.: Von Mises-ov napon unutar otvora oplate/waffle dablera i stringera gornje ljuske strukture
B737 Classic (Submodel 2) u slucaju debondovanja spoljnjih veza spoja

8.5.2.3. ANSYS Static Structural/Fracture Tool/SMART: Procena zamornog veka strukture sa
prisustvom viSestrukih prslina

U slucaju modela B737 Classic, ponovo sprovodimo postupak ¢iji su i tok i smisao veé

razjas$njeni, stoga ¢e ovde odmah biti prezentovani rezultati verifikacione metode koji su dobijeni
primenom istih alata: NASGRO (S1.197.) i ANSYS (S1.198a.-198b.).

STRESS INTENSITY SOLUTION CHECK FOR TCO05

DATE: 20-Sep-21 TIME: 17:56:27
(NASGRO Version 4.02, September 2002.)
Sl units [mm, MPa, MPa sqrt(mm)]

Crack geometry option used:
Two equal cracks at each hole
Plate Thickness, t = 0.8700
Hole Dia, D = 5.0000
Hole-to-Hole Dist., H = 24.2000
Dia./Edge-Dist. Ratio, D/B = 0.0000
(D/B = 0 means B is very large)
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S0: Tensile Stress

So= 7.114
S3: Avg Bearing Stress
S3= 0.000
S4: Tensile Stress
S4=0.000
Material Yield Stress = 250.00
c : K : Snet : Sn/Sy

1.0000: 23.7935: 10.009:  0.040

S1.197.: NASGRO verifikacija primenjene mreze

S1.198a.:SIF za prslinu br.1 - verifikacija
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S1.198b.:SIF za prslinu br.2 — verifikacija

Primenom NASGRO metoda dobili smo da je SIF 23.7935 MPavmm, dok su vrednosti unutar
ANSYS kalkulacije za obe prsline iznosile 30.039 i 28.882. Tumaceci iste, moze se rec¢i da je njihova
relativna razlika prihvatljiva. Takode, u poredenju sa modelom NG, uo¢avamo da su verifikacione
vrednosti (S1.198a.-198b.) vrlo sli¢ne, dok je u slucaju stvarnih vrednosti, ovo odstupanje ipak nesto
vece. Razlog za to se verovatno moze naci u razlici izmedu ove dve strukture, koje u slu¢aju Classic-
a podrazumevaju nesto vecu debljinu i malo drugaciju geometriju zbog prisustva dodatnog tear strap-
a.

U slucaju primene SMART alata dobijamo proracunske vrednosti koje su u globalu jo$ nize
nego kod NG-a, tj.:

Prslina 1: duzina prsline (0,010457 mm)
Prslina 2: duzina prsline (0,048509 mm)
Broj ciklusa: 57

Stoga ni zakljucak donesen u slucaju analize ove strukture ne odstupa od onog koji je vec

pominjan.
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S1.199a.:SIF za prslinu br.1

S1.199b.:SIF za prslinu br.2
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SI.200a.:SIF za prslinu br.1
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S1.200b.:SIF za prslinu br.2
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8.5.2.4. Procena varijacije zamornog veka u funkciji od parametra debljine

Oplata/ | Okvir | Stringer | Clip Vek Vek Vek Clip Tezina kg
Waffle Oplata/Waffle Stringer (Model 1)
0,87 0,7 0,7 1 134.470 190.310 128.960 71,381
0,86 0,7 0,7 1 125.220 178.200 128.110 70,816
0,88 0,7 0,7 1 145.750 203.410 129.940 71,946
0,87 0,69 0,7 1 132.570 178.920 116.480 71,282
0,87 0,71 0,7 1 136.360 202.520 142.610 71,48
0,87 0,7 0,69 1 134.360 177.060 138.400 71,193
0,87 0,7 0,71 1 134.570 204.860 120.530 71,568
0,87 0,7 0,7 0,99 134.430 189.960 117.570 71,359
0,87 0,7 0,7 1,01 134.510 190.650 141.260 71,402

T.8.: Zamorni vek u funkciji od promene debljine elemenata strukture

U okviru T.8., ponovo je dat pregled promene debljine svih elemenata strukture za vrednost
+0,01 mm, u cilju procene uticaja variranja pomenutog parametra na njen zamorni vek, kao i na vek
ostatka strukture, kao $to je to ve¢ uradeno kod prethodna dva modela. U tom smislu, ovde je, kao i
kod NG-a, uocljivo da svako variranje debljine odredenog elementa pokazuje najveci uticaj upravo
na zamorni vek te strukture, sem u sluéaju uticaja okvira na clip. Takode, gotovo identi¢no
prethodnom modelu, uoéljivo je da na broj zamornih ciklusa para oplata/waffle dabler, variranje
debljine bilo kog drugog dela strukture nije pokazalo bitniji uticaj, dok je na zamorni vek stringera
bitno uticala debljina svakog dela strukture, sem clip-ova. Sto se ti¢e zamornog veka upravo
pomenutih clip-ova, ovde takode imamo vrlo sli¢an obrazac kad je u pitanju variranje debljine ostalih
struktura, s tim da ovde promena debljine oplate/waffle-a gotovo da nije imala uticaja na njegov
zamorni vek, dok su se promene debljine i okvira i stringera pokazale kao vrlo uticajne. U tom smislu,
ovde je promena debljine okvira takode dovela do promene njihovog zamornog veka, ali u bitno
vecem obimu nego kod NG-a, dok je u slu€aju variranja debljine stringera ovaj proces takode bio
uticajan, ali u nesto manjem obimu i sa obrnutim trendom.

8.5.2.5. Procena moguénosti produzZenja zamornog veka strukture ljuske trupa

Nakon izvrSene numericke analize, ¢iji su rezultati prezentovani unutar prethodnih tacaka,
izvrSicemo sintezu dobijenih zapaZanja, i u skladu sa njom dati sugestije po pitanju mogucih nacina
tom smislu, kao strukturu sa najlosijim i zamornim i naponsko-deformacionim karakteristikama,
razmatracemo model B737 Classic, mada, obzirom na vrlo visoku slicnost sa derivativom-
naslednikom B737 NG, veliki broj sugestija ¢e se odnositi i na ovaj model. Strukturu ljuske modela
A320 ovde necemo razmatrati, obzirom da je ista u poredenju sa preostale dve, pokazala izuzetne
karakteristike u svakom segmentu analize.

Resavanje ovog problema ¢emo pokusati da ras¢lanimo na dva dela. Prvi deo bi se odnosio na
mogucnosti poboljSanja zamornih odlika ve¢ postojece strukture, dok bi drugi trebao da pruzi malo
radikalniju sliku u smislu uzimanja u obzir bitnije izmene ovako koncipirane strukture.

Dakle, ako se fokusiramo na zate¢eno stanje postojece strukture, odn. element koji je pokazao
najlosije zamorne odlike, to su bez sumnje clip-ovi (kod kojih je u proracunu koris¢ena njihova
stvarna debljina, $to je preuzeto iz izvora Koji su gore citirani), i za iste mozemo rec¢i da ne samo da
predstavljaju strukturu sa najkra¢im zamornim vekom, nego i da imaju najveéu debljinu, dok je
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odmabh iza njih zona poduznog spoja koja je pokazala tek malo bolje rezultate. Naravno, oba slucaja
se odnose na Classic model, kod kog su svi navedeni elementi vece debljine (u poredenju sa modelom
NG).

U smislu predlaganja poboljsanja, ako se problem tumaci samo kroz delovanje presurizacionog
optereéenja, odn. posmatra tabela T.8., uo¢avamo da je duzina zamornog veka clip-a, u prili¢énoj meri
zavisna od geometrije elemenata sa kojim vrsi raspodelu opterecenja, tj. okvirima i stringerima, kao
1 od sopstvene geometrije. Medutim, obzirom na iskustvo ste€eno u projektovanju ove strukture,
potrebno je ovde jos§ jednom naglasiti da su i, konkretno stringeri, osetljivi na geometriju clip-a, stoga
takve procene nije moguce donositi bez izlaganja celokupne ljuske kompletnoj slici realnog spektra,
pogotovo iz razloga S§to pomenuti stringeri nose manji deo presurizacionog opterecenja, tj.
kompletnija slika bi se dobila kada bi se oni izlozili i Savijanju, obzirom da je uo¢ena njihova
osetljivost na preveliku krutost clip-ova koji u tom slu¢aju pocinju da generisu napone u stringerima
koji se ve¢ mogu smatrati ekscesivnim. Dakle, ako problem posmatramo samo kroz presurizaciono
optereCenje, onda direktno Citajuci rezultate iz pomenute tabele zaklju¢ujemo da bi neznatno
povecanje debljine clip-ova moglo da povisi njihov zamorni vek.

Sto se ti¢e produZetka veka preklopnog spoja (lap joint-a), ovde prvo treba naglasiti da je dobro
poznato da se tipicna mera produzenja zamornog veka svodi na povecanje debljine lap joint spoja
uvodenjem ojacanja [222]. Takode, poznato je i da u slu¢aju metalnih struktura ovo ojac¢anje ne mora
biti izvedeno metalnim dablerima, ve¢ se isto moze uspesno sprovesti i primenom kompozita. U tom
smislu ¢emo ovde pomenuti slucaj iz prakse [224] gde je mera produzenja zamornog veka kod letelice
B747, (i to na ve¢em broju lokacijal), vrSena primenom upravo boron epoksi dablera, za koji je ve¢
navodeno u prethodnim poglavljima da je u velikoj meri kompatibilan sa aluminijumskim legurama
1 da se ve¢ neko vreme primenjuje u pomenute svrhe.

S1.201.: B737 Classic Submodel ojacanje
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Sto se ti¢e naseg modela, predlozeno ojacanie je predstavljeno na SI.201. (obelezeno je zelenom
bojom), sa debljinom od 0.635 mm, §to je bio parametar finger dablera pronaden u Skorupa-inoj
knjizi [52], koja je ovde ve¢ par puta citirana, a koja u potpunosti obraduje temu poduznih zakovanih
spojeva trupa gotovo identi¢nih struktura. Posmatrajuci vrednosti dobijene ovako unetim oja¢anjem
(S1.202-203.), uocavamo da se zamorni vek produzio za okvirno stotinak hiljada ciklusa. Naravno,
uvodenje pomenutog panela bi automatski generisalo povecanje tezine Citave ljuske, $to sigurno
predstavlja vrlo bitan parametar. Stoga ¢e ovde biti navedene neke od vrednosti koje bi se mogle
smatrati merodavnim:

m (cela ljuska, bez izbuSenih otvora-Model 1): 142.762 kg
m (ojacanja za sva Cetiri poduzna spoja sa uvedenim otvorima)=2.705 kg
U tom smislu se moze re¢i da je ovakvo reSenje sasvim prihvatljivo.

S1.202.: Von Mises-ov napon unutar otvora poduznog spoja sa postavljenim ojacanjem gornje
ljuske strukture B737 Classic (Submodel 4)
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S1.203.: Zamorni vek unutar otvora poduznog spoja sa postavljenim ojacanjem gornje ljuske
strukture B737 Classic (Submodel 4)

Sto se ti¢e drugog dela pitanja, tj. moguénosti davanja nesto radikalnijeg reenja, koje bi
podrazumevalo bitnije reprojektovanje istog, sigurno je da nam prvo skrec¢e paznju izrazito loSa
naponsko-deformaciona raspodela. U tom smislu, na osnovu analiza koje smo izvrsili u prethodnim
tatkama, mozemo osnovano izraziti sumnju da je prisustvo waffle dablera (kod oba B737 modela)
uzrok pojave pomenute nepravilne slike, odn. da njegovo prisustvo generise dodatne napone unutar
ostalih elemenata strukture, umesto da vrsi funkciju koja mu je namenjena, tj. predstavlja mehanizam
skretanja zamorne prsline u cilju uklanjanja opasnosti od pojave eksplozivne dekompresije.

U cilju provere navedene pretpostavke, u nastavku teze ¢e biti sprovedena naponsko-
deformaciona analiza strukture iz koje je waffle dabler izuzet. Ovde naravno treba jasno podvuéi da
je cilj ovog proracuna da se utvrdi da li ¢e uklanjanjem ovog elementa strukture pomenuta raspodela
biti pravilnija a naponi smanjeni, uz napomenu da bi se krajnje validno resenje ove strukture moglo
dobiti tek nakon analize u kojoj bi ljuska pored (ovde uzetih u obzir) presurizacionih uslova, bila
izloZena svim operativnim vidovima optereéenja, kako bi se oslabljenje iste, izazvano eliminacijom
waffle dablera, moglo adekvatno nadomestiti.
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S1.204.: B737 Classic Model 1 bez waffle dablera i bez eliminacije granicnih elemenata mreze. \Jon
Mises 300.27 MPa. (Sa waffle dablerom 409 MPa).
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S1.205.: B737 Classic Model 1 bez waffle dablera i bez eliminacije grani¢nih elemenata mreze.
Ukupna deformacija 4.9178 mm. (Sa waffle dablerom 6.5776 mm).
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detalj

deformaciona raspodela

S1.206.: B737 Classic Model 1 bez waffle dablera, naponsko

Type: Equivalent Gvon-Mises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottam

Unit: MPa

C: Parametrizacija + Fatigue [skracen panel sa 3+ 3 reda otvora)
Tirne: 1

Equivalent Stress (hez BC)

09-Sep-21 1440

%

240.55 Max
213.83
187.1

160,38

133.668

106,93

80.207
53.483
26,759

0.034383 Min

S1.207.: B737 Classic Submodel 1 bez waffle dablera i sa uklonjenim elementima mreze koji su u
neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima.Von Mises 240.55 MPa. (Sa waffle dablerom 359.81

MPa).
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S1.208.: B737 Classic Submodel 1 bez waffle dablera - detalj

C: Parametrizacija + Fatigue [skracen panel sa 3+ 3 reda otvora)
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: rmm

Tirne: 1

09-Sep-21 1351

5.56096 Max
4,9508

4,3319

3713

3.0942

24754

1.8565

1.2377
0.61285
1.421e-9 Min

S1.209.: B737 Classic Submodel 1 bez waffle dablera. Ukupna deformacija 5.5696 mm. (Sa waffle
dablerom 7.8367 mm).

Razmatrajuéi rezultate dobijene iskljuc¢ivanjem waffle dablera iz strukture, u okviru Modela 1,
jasno uocavamo sveukupno smanjenje vrednosti i napona (S1.204.) i deformacije (SI.205.), kao i
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daleko pravilniju sliku deformacije u okviru cCitave ljuske (SI.203.). Dalje, prelaze¢i na Submodel 1,
uocavamo identi¢an obrazac u znac¢ajnom padu vrednosti i napona (S1.207.) i deformacije (S1.209.), s
tim da, posmatraju¢i detaljniji prikaz ljuske Submodela 1 (S1.208.), i dalje uo¢avamo izvesnu
»izlomljenost* u popre¢nom preseku modela, koja potice od prisustva poduznog spoja na potezu 4S.
Pretpostavka prisustva istog najverovatnije se moze traziti unutar nemogucénosti izrade panela vecih
dimenzija, mada bi i u tom slucaju trebalo postaviti pitanje za potrebom za identicnim
konstruktorskim resenjima sva tri segmenta ljuske, obzirom da je jasno da bo¢ne ploce ve¢ zalaze u
zonu koju karakteriSe bitnija izloZenost smicanju, dok je realno ocekivati da panel dela ljuske koji se
nalazi na najvisoj tacki bitnije bude izloZen savijanju. Naravno, ovde bi bilo smisleno izvrsiti i takav
vid analize, tj. proveriti u kojoj meri se razlikuju opterecenja koja prihvata oplata, cemu treba dodati
1 informaciju koja je pomenuta na samom pocetku ove disertacije, a to je da jednu od bitnih razlika
izmedu shear tie i floating koncepata ¢ini i to da ovi drugi nisu u mogucnosti da prenose smicajna
opterecenja na oplatu sa ostatka strukture, za razliku od prvih.

U nastavku ove analize ¢emo se pozabaviti otvorima za zakivke. U tom smislu, ako se ponovo
vratimo na sliku koja opisuje deformaciono polje Submodela 1, uocavamo bitno smanjenje
deformacije, koje se, kao i u slucaju prisustva waffle-a, nalazi na potezu 4S. Medutim, analizirajuci
S1.207., koja opisuje naponsko polje oplate, uo¢avamo da se maksimalne vrednosti, po prvi put na
bilo kom modelu analiziranom dosad, nalaze unutar otvora za zakivke, sugeriSuci time da ovde
dobijamo jednu prili¢no pravilnu raspodelu napona. Takode, prelazeéi na narednu sliku (S1.208.),
uocavamo da su se vrednosti napona u otvorima za izvesnu meru smanjile, kao i da su se iste sada
,»preselile” sa spoja 4S na spoj 10S, sugeriSuci time da waffle dabler dodatno opterecuje poduzni spoj
na potezu stringera 4S.

C: Parametrizacija + Fatigue [skracen panel sa 3+ 3 reda otvora)
Equivalent Stress Shell (hez BC)

Type: Equivalent fvon-kises) Stress (Scoped to Elernents) - Top/Bottarm
Unit: MPa
Tirrne: 1
00-Sep-21 1427

181.67 Max
161.74

141.82

121.9

101.92

82,058

62,134

42,212

22,29

2.3682 Min [

S1.207.: B737 Classic Submodel 1 bez waffle dablera i sa uklonjenim elementima mreze koji su u
neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima. Von Mises unutar oplate 181.67 MPa (Sa waffle
dablerom 222.46 MPa).
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C: Parametrizacija + Fatigue (skracen panel sa 3+ 3 reda otvora)
Equivalent Stress Otvor

Type: Equivalent (von-Mises) Stress - Top/Bottom

Unit: MPa

Time: 1

09-Sep-21 13:50

181.67 Max
161.89

52.805 4
63.033 174.83

23.488 17151 € i
37150 Min [0 a- %

160,28 ¥

Max 6 fa

172,52

hax 4

17712 E S
Max 2 2
181.67
hax 1

S1.208.: B737 Classic Submodel 1 bez waffle dablera i sa uklonjenim elementima mreze koji su u
neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima. Von Mises unutar otvora 181.67 MPa (Sa waffle
dablerom 187.23 MPa).

Prelaze¢i dalje na analizu stringera (SI.209), uo¢avamo zaista frapantan pad u generisanim
naponima, §to se takode moze reéi i za vrednosti napona unutar okvira (S1.210.), obzirom da ovde
operiSemo sa vrednostima u rangu preko 100-tinak MPa. Takode, u vezi analize okvira ovog modela
postoji jos jedno interesantno zapazanje a to je da u slu¢aju modela bez waffle-a, maksimalnu vrednost
napona vise ne uo¢avamo na najvisoj tacki istih, ve¢ u zoni granicnih uslova, zakljucujuéi iz toga da
izuzimanje waffle dablera nije eliminisalo ,,zaravnjenost™ najvise tacke panela (koja je ve¢ vise puta
pominjana), ali ju je sigurno u bitnoj meri ublazilo. Potvrdu ove tvrdnje svakako mozemo naci i unutar
analize clip-ova (S1.211.), gde je uo¢eno dosad najvece odstupanje vrednosti von Mises-ovih napona,
sa 359.81 na 218.31 MPa, s tim da je lokacija elemenata sa najviSim naponima ostala nepromenjena,
tj. nalazi se na potezu stringera 3S i 5S. Naravno, i ovde ¢emo, kao i u slucaju analize tezine
postavljenog ojacanja, navesti da je kod Modela 1 tezina waffle dablera gornje ljuske, bez dodataka
koji imitiraju boc¢ne panele, 1 sa izbuSenim rupama samo za poduzne spojeve, iznosila 19.724 kg.
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C: Parametrizacija + Fatigue (skracen panel sa 3+ 3 reda otvoral
Equivalent Stress Stringer (bez BC)

Type: Equivalent (von-kisesy Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottom
Unit: kPa
Tirne: 1
09-3ep-21 14:21

240.55 Max
213,83

1871

160,38

133.66

106,93

a0.207

53483

26,759
0.034383 Min

S1.209.: B737 Classic Submodel 1 bez waffle dablera i sa ukionjenim elementima mreze koji su u
neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima. Von Mises unutar stringera 240.55 MPa (Sa waffle
dablerom 349.75 MPa).
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C: Parametrizacija + Fatigue (skracen panel sa 3+3 reda otvora)
Equivalent Stress Frame (bez BC)
Type: Equivalent (von-Mises) Stress (Scoped to Elements) - Top/Bottom
Unit: MPa
Time: 1
09-Sep-21 13:57

216.93

216.93 Max
192.9

168.86
144.83
120.79
96.758
72.723
48,689

{ 24.654
0.61959 Min

S1.210.: B737 Classic Submodel 1 bez waffle dablera i sa uklonjenim elementima mreze koji su u
neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima. Von Mises unutar okvira 216.93 MPa (Sa waffle
dablerom 307.65 MPa).
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C: Parametrizacija + Fatigue (skracen panel sa 3+ 3 reda otvora)
Equivalent Stress Clip
Type: Equivalent (von-Mises) Stress - Top/Bottom

Unit: MPa
Time: 1
09-Sep-2113:50

218.31 Max

194,11

169.91 4 %

145,71 1

121,51 '

97.307 4

73.106
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SI.211.: B737 Classic Submodel 1 bez waffle dablera i sa uklonjenim elementima mreze koji su u

neposrednom kontaktu sa granicnim uslovima. Von Mises unutar clip-ova 218.31 MPa (Sa waffle
dablerom 359.81 MPa).

Dalji nastavak ove analize nece teci po $ablonu prethodno odradenih, obzirom da smo unutar
ove tacke, u okviru postupka utvrdivanja uzroka pojave nepravilne naponsko-deformacione slike
istovremeno nasli i nacin da smanjimo njihove vrednosti. Stoga je postupak uvodenja Submodela 2
ovde preskocen iz razloga $to vrednosti i napona i deformacija dobijenih nakon uklanjanja waffle
dablera nedvosmisleno ukazuju na to da uopste nije ni potrebno proracunski dokazivati da bi
kompletno sproveden zamorni racun registrovao drasticno poboljSane vrednosti zamornog veka
poduznog spoja.

Sto se ti¢e resavanja problema niskog zamornog veka koje su unutar analiza modela Classic
pokazali clip-ovi, mozemo reci da je i on obuhvacen upravo odradenim postupkom, obzirom da je
generisanje visokih naponskih vrednosti unutar istih posledica nepravilnog deformacionog polja
ostatka strukture, odn. da je to deo strukture kod koje je doslo do najveéeg pada vrednosti napona
nakon uklanjanja waffle dablera. Takode, po pitanju produzetka zamornog veka poduznog spoja ovde
mozemo navesti da je eliminacijom pomenutog dablera doslo i do izvesnog pada napona u otvorima,
aliida debljina koju ima oplata u tom slucaju sigurno nije dovoljna za postizanje potrebnog zamornog
veka. Stoga, ovde nece biti ponavljana analiza sa uvedenim oja¢anjem u smislu kako je to veé
predlagano na pocetku ove tacke, jer, da bi se za ovaj deo strukture naslo adekvatno resenje koje bi
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zamenilo eliminisan waffle, potrebno je izvrsiti analizu ljuske pod dejstvom kompletnog spektra
optere¢enja. U tom smislu, dalja preporuka bi se mogla odnositi na eventualno testiranje nekog
drugog resenja, npr. deblje oplate ili tear strap-ova postavljenih u obliku traka, sa proverom pojave
flapinga kod takvog resenja, odn. zamene clip-ova sa shear tie-ovima. Mada, sva je prilika da resenje
sa floating vezom treba u potpunosti odbaciti kao uo¢ljivo losije od shear tie opcije, $to upravo tvrdi
I ozbiljna i obimna studija koju su sproveli Boeing-ovi struénjaci [222], koji u istom radu tvrde da
flaping, odn. pojam kontrolisane dekompresije uopste ni ne funkcioniSe kod Sirokotrupnih modela,
dok su istu u u slu¢aju uskotrupnih, proglasili kao 50% uspesnu.
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9. ZAKLJUCAK

9.1. Tumacenje rezultata numeric¢ke analize modela trupova B737 i A320

Sveukupno gledajuéi, Citav proces modelovanja i analize, koji je izvrSen u prethodnoj tacki, je
zahtevao prili¢no visoku umesnost u radu sa sloZzenim ljuskastim strukturama, kao i izrazito mocne
kapacitete racunara. U tom smislu, sam rad se sastojao od velikog broja zamki koje bi ¢esto proracun
u ve¢ poodmaklim fazama vracale na sam pocetak, Sto je najverovatnije i bilo nemoguce izbeci.
Svakako, ozbiljnim projektantima ovakvih struktura je poznata problematika ¢itavog ovog procesa,
kao i ¢injenica da pomenuti postupak unutar ku¢a vodecih proizvodaca letelica ne sprovodi jedan
inzenjer, ve¢ da je isti po pravilu prili¢no ras¢lanjen, uz dodatnu olaksavajuéu okolnost raspolaganja
sopstveno Kreiranim i interno koriS¢enim softverskim paketima sa integrisanim algoritmima
optimizacije, koji ne odreduju samo idealne dimenzije pojedina¢nih elemenata nego i npr. njihov
optimalan broj, rastojanje... [227]. U svakom slucaju, ideja koja je usvojena na pocetku ovog
postupka, a koja je podrazumevala sprovodenje proracuna u okviru numericke analize koja bi
rasvetlila uzroke odredenih desSavanja u praksi (a koja su unutar teorijskog dela disertacije i
navedena), se moze smatrati u priliénoj meri ostvarenom.

Sto se ti¢e eksplicitnih zaklju¢aka do kojih se ovde doslo, kao prvo se sigurno nameée
zapazanje da letelice A320 i B737 ne samo da imaju projektna reSenja koja su u prilicnoj meri
suprotstavljena, ve¢ i da pokazuju bitno razli¢ito ponaSanje u operativnim uslovima, gde se osetljivost
struktura modela B737 pokazala kao znacajno vec¢a u odnosu na model A320. U tom smislu, ovde ¢e
prvo biti navedeni zakljucci doneseni posmatranjem dobijenih proracunskih vrednosti, nakon ¢ega ¢e
uslediti tumacenje koraka koje su oni u nastavku zahtevali, a sve u cilju dalje procene moguc¢nosti
produzenja zamornog veka ovde analiziranih struktura.

Dakle, Sto se tice eksplicitnih zapaZanja vezanih za numericku analizu izvrSenu u poslednjoj
tacki, procena naponsko-deformacionog stanja i zamornih odlika gornje ljuske tri modela trupa je
utvrdila sledeée Cinjenice:

A320:

» Analiza ovog modela je dala potpuno ocekivane raspodele 1 napona i deformacije, dok je
shear tie veza procenjena kao kvalitetna i adekvatna za slu¢aj presurizaciono opterecene strukture
gornjeg segmenta trupa;

* Vrednosti zamornog veka se nalaze u rasponu ocekivanih, sa najkra¢im zamornim vekom
unutar poduznog otvora (lap joint-a) za zakivke;

* Oplata, stringeri i okviri su pokazali visoku zavisnost u odnosu na grani¢ne uslove. Pored
toga, kod Modela 1, poviSeni naponi kod stringera i oplate su uoceni i u ¢itavoj zoni izmedu
grani¢nih uslova, koja se prvenstveno odnosi na oblast izmedu okvira koji je potpuno fiksiran i
prvog susednog, pretpostavljajuci time da bi se uocena osetljivost manifestovala i u slu¢aju
prisustva ¢eone veze (umesto ovde prisutnih grani¢nih slu¢ajeva potpunim fiksiranjem) ;

* Okvir je takode pokazao visoku zavisnost u odnosu na grani¢ne uslove ali u smislu u kom
iste nije bilo moguce eliminisati ni na nekom izvesnom rastojanju, sumnjajuci ovde da nacin na koji
su primenjeni granicni uslovi nije u potpunosti adekvatan za ovakvu vrstu procene;

* Tacnost procenjenog napona na shear tie-ovima je u velikoj meri zavisila od uskladenosti
njegove mreze sa mrezom postavljenom na oplati, zatim, vrednost pomenutog napona je u velikoj
meri bila u funkciji od deformacije oplate, dok samo prisustvo poduznog spoja na shear tie-u
generiSe njegove najvise vrednosti napona;

* Unutar zamorne analize izvrSene nad sastavnim elementima poduznog spoja, uo¢avamo
izuzetno ravnomernu raspodelu optere¢enja izmedu strukture oplate i stringera.
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B737 NG:

* Analiza ovog modela je dala potpuno neocekivane raspodele i napona i deformacije, dok je
floating veza procenjena kao loSija varijanta za slucaj presurizaciono opterecene strukture gornjeg
segmenta trupa;

« Potrebno je postaviti pitanje ispravnosti reSenja waffle dablera obzirom da prisustvo istog
generiSe nepravilnu deformaciju ¢itave ljuske, uz postavljanje njene maksimalne vrednosti u zonu
poduznog spoja;

* Zona gornjeg poduznog spoja na potezu 4S generise vise vrednosti i napona i deformacije u
poredenju sa poduznim spojem na potezu 10S;

* Stringeri koji se nalaze u zoni poduznog spoja trpe ekscesivne deformacije koje su dodatno
nepravilno rasporedene prisustvom clip elemenata kao veze;

* VVrednosti zamornog veka se nalaze u rasponu ocekivanih, sa najkra¢im vekom unutar clip-
ova i otvora za zakivke strukture oplata/waffle;

* Svi delovi strukture su pokazali visoku zavisnost u odnosu na grani¢ne uslove. U tom
smislu, kod Modela 1, najvisi naponi su uo¢eni ne samo u neposrednoj blizini grani¢nih uslova, veé
i u ¢itavoj zoni izmedu grani¢nih uslova i prvog susednog okvira;

* Okvir je takode pokazao visoku zavisnost u odnosu na grani¢ne uslove ali u smislu u kom
iste nije bilo moguce eliminisati ni na nekom izvesnom rastojanju od njih iz razloga koji su ve¢
navedeni u slucaju analize modela A320;

* Proracun koji je sproveden u slu¢aju debondovanja veze spoljnjih redova zakivaka, pokazao
je gotovo desetostruk pad zamornog veka.

B737 Classic:

* Uocljivo je generalno uklapanje u sve zakljucke koji su doneti za model NG;

* Prisustvo dodatnog tear strap-a u zoni izmedu okvira (koji je uklonjen kod modela NG),
generi$e novu zonu jo$ viSe deformacije (Sto je posebno bilo oc¢igledno pri analizi napona na waffle
dableru), potvrdujuci ovde zakljucak koji je donet u fazi projektovanja (ali koji nije eksplicitno kroz
analizu prezentovan) a koji se svodi na to da §to je u vecoj meri prisutan waffle dabler, bilo kroz vecu
Sirinu ,traka® koje je €ine ili pak kroz prisustvo dodatnog tear strap-a izmedu okvira, time je
celokupna generisana deformacija trupa veca, $to posredno deluje i na rast generisanih napona.

+ Od svih ovde analiziranih struktura koje pripadaju B737 modelima, clip-ovi imaju ubedljivo
najvecu debljinu, dok istovremeno imaju i najmanji zamorni vek. Ovom podatku svakako treba
pridruziti ponovo navedenu informaciju dobijenu iz remontnog centra Jat Tehnika, koja kaze da je
njihovo osoblje koje vrsi neposredno odrzavanje letelica samo u sluéaju clip-ova imalo iskustvo
pojave zamornih prslina, uzimajuéi u obzir odrZavanje sva tri modela koja su ovde testirana.

Sprovodeci dalje analizu upravo prezentovanih zakljucaka, prvo ¢emo paznju skrenuti na
sveopste gledano uspesniju strukturu A320, pozivanjem na naucni rad [222], koji je jo§ pre nekoliko
decenija uocio da veze gde su okviri vezani za oplatu preko shear tie-a generalno pokazuju bolje TO
karakteristike nego strukture kod kojih je prisutna floating veza, $to su i sami rezultati numericke
analize pokazali, kao i licno iskustvo tokom faze postupka izbora najoptimalnijin parametara
pojedinih delova strukture, a $to je posebno ta¢no u slu¢aju modela ljuske B737 Classic.

Druga stavka na koju treba da se fokusiramo, a koja je predstavljala najvece iznenadenje unutar
faze primene numeri¢ke analize, se sigurno odnosi na drasti¢nu razliku u pravilnosti raspodele i
napona i deformacije, koja kod modela A320 izgleda gotovo idealno, dok je kod oba modela B737,
doslo do generisanja na neki nacin vrlo neprirodne deformacije celokupne ljuske, kao i1 povisenih
napona, za $ta je vrlo brzo optuzen waffle dabler, obzirom da se isti pod uticajem presurizacionog
opterecenja ispod stringera deformiSe ka spolja, dok se ispod okvira izvija ka unutra, deformisuci
time Citavu oplatu u pravcu koji je suprotan od ocekivanog. Daljom analizom ovog zapazanja, koje
je podrazumevalo izuzimanje waffle dablera iz ovakvog reSenja, prvo uoavamo da cela ljuska dobija
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bitno pravilniju deformaciju, a nakon toga i da su generisani naponi unutar svih pojedinac¢nih struktura
sada daleko nizi. Stoga, ovde mozemo sasvim opravdano da sumnjamo da pomenuti dabler fakticki
ucestvuje u generisanju dodatnih napona od kojih bi, po prirodi stvari, trebalo da stiti strukturu, i time
skracuje njen celokupan zamorni vek. Takode, ovde bi trebalo i postaviti pitanje stvarnog pozitivnog
uticaja waffle dablera na pojavu flapinga, obzirom da smo u praksi imali veci broj slu¢ajeva gde do
njega nije doslo, §to je unutar ove disertacije navedeno i kao nauc¢no zapazanje od strane Boeing-ovih
stru¢njaka Koji spore pouzdanost ove mere.

Dalje, uzimajuéi u obzir da je model NG usledio kao vid gotovo samo kozmeticke prepravke
modela Classic, smanjenjem broja ,,traka“ (tear strap-ova) kod waffle-a, kao i njihove debljine, $to
je prvenstveno dovelo do izvesnog rastereéenja clip-ova (na racun porasta napona unutar stringera),
kao i do minimalnog pada deformacije i za nijansu bolje raspodele opterecenja, iz svega havedenog
mozemo zakljuciti da je Boeing-u sigurno bio poznat ovaj problem, ali da u tom trenutku nije bio
spreman da razvija sasvim novu strukturu.

Unutar zakljucaka koji su ovde navedeni, a koji su, kako to bez sumnje mozemo na osnovu
Boeing-ovih daljih poteza da utvrdimo, isti se odlucio da prihvati neki vid polu-resenja, u obliku
derivativa NG, a da zatim napravi krupan presek odbacivanjem i floating projektnog resenja i metalne
strukture kao neceg cemu je mesto u proslosti, izbacujuéi na trziste all-new model 787 sa vecinski
kompozitnim trupom, gde vidimo (SI.2.) da on u potpunosti prekida vezu sa svim svojim
tradicionalnim reSenjima (clip, inverted hat stringer, waffle..) i zauzima potpuno novi kurs, fakticki
se krec¢uéi iz jednog ekstrema u drugi. Naravno, u godinama koje su sledile, a ¢iji smo mi trenutno
svedoci, uocavamo trend povratka na ,,reciklirana® metalna resenja, i to upravo na ona kojih je Boeing
tako naglim presekom ocigledno Zeleo da se resi, u vidu njegovih najnovijih letelica Max i Triple-
seven-x. Dalja analiza trendova unutar vazduhoplovstva ¢e biti nastavljena unutar naredne dve tacke,
dok ¢e se sledeéi paragrafi pozabaviti prorac¢unima debondovanih spojeva i struktura sa prisutnim
viSestrukim prslinama, koje o€igledno imaju izvesnu uzajamnu vezu.

U tom smislu, ovde ¢emo pre tumacenja numericke analize pomenutih pojava, citirati nau¢ni
izvor [223], koji tvrdi upravo to, odn. da je nakon procene i eksperimentalnih i analiti¢kih rezultata
utvrdeno da se prsline iniciraju, rastu i povezuju mnogo brze na mestima gde je doSlo do
debondovanja (ovde se misli na zakovanu vezu). Naime, do pomenute pojave izvesno dolazi iz
razloga Sto se, kako je eksperimentom utvrdeno, u tom slucaju najvec¢i deo opterecenja unutar veze
prenosi preko zakivaka. U konkretnom eksperimentu (Foster-Miller) koji je razmatrao zakovanu vezu
bez primene adheziva, do prvih zamornih oSte¢enja je doslo nakon oko 37,000 presurizacionih ciklusa
u vidu dve zamorne prsline koje su bile nesto duze od jednog in¢a. U narednih 1,600 ciklusa, jedna
od ove dve prsline je narasla na duzinu od preko 50 in¢a, dovodec¢i do gubitka uslova presurizacije.
Zakljucak koji je donesen nakon ovog eksperimenta upucuje na to da je pomenutih 1,600 ciklusa
1zuzetno malo u odnosu na broj ciklusa izmedu dva (ekstenzivnija) inspekciona intervala, Sto stvara
dodatnu opasnost da se pomenuta prslina moZze prevideti. Takode, ovde je zaklju€eno i da je vrlo
moguce da postoji 1 bitnija korelacija izmedu pojave debondovanja i viSestrukih prslina, u smislu da
se pojava potonjih moze predvideti nakon uocenog debondovanja.

Nadovezujuéi se na pomenuti zakljucak, isto je moguce zakljuciti i na osnovu poredenja
vrednosti napona koji se generiSu U otvorima spojeva kod kojih jeste/nije prisutna bondovana veza, a
odnosi se na proracune izvrSene unutar ove disertacije za sluc¢aj oba B737 modela, gde je u slucaju
debondovanja doslo do pada zamornog veka koji je u tom slucaju bio manji viseod 8 puta!

Proracun koji se nadovezao na analizu debondovane veze je podrazumevao uvodenje dve
zamorne prsline duzine 1 mm unutar otvora koji je trpeo najveci napon. U slucaju pomenutog testa,
dve zamorne prsline nisu bile dovoljne da generisu zamorni otkaz intenzivnijeg obima ni kod jednog
od tri testirana modela, stoga bi ovaj eksperiment trebalo ponoviti sa prisustvom veceg broja zamornih
prslina.
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9.2. Nepoznanice i slabe tacke u okviru problematike predupredenja degradacionih procesa
ljuske trupa

Letelice su visokosloZene 1 sofisticirane masine koje funkcioniSu u uslovima okruzenja i
opterecenja kojima tesko da je bilo koja druga ljudska naprava izlozena. Uz to, u slu¢aju eventualnog
otkaza istih, ishod sa velikom verovatno¢om moze biti katastrofalan, i po ljudske zivote i po
materijalne gubitke, ali i po reputaciju i proizvodaca letelica i vazduhoplovnih kompanija koje u
takvim slu¢ajevima gotovo preko noéi potpuno nestaju ili njihov opstanak biva znacajno uzdrman. Iz
tog razloga ne ¢udi zasto je Citava vazduhoplovna industrija u tolikoj meri optere¢ena konzervativnim
pristupima, propisima, pravilima...i zasto insistira na tome da se sve tehnologije (odn. novine bilo
koje vrste), koje ve¢ pokazuju neospornu teorijsku prednost, ipak moraju obavezno dodatno potvrditi
kroz prakti¢nu primenu u dovoljno dugom vremenskom periodu.

Kada je u pitanju definisanje centralnih nepoznanica u okviru savremene avioindustrije,
sigurno je da na samom pocetku kao jednu od glavnih tac¢aka sporenja treba izdvojiti pitanje udela i
nacina primene kompozitnih materijala, obzirom da njihove mehanizme loma/otkaza jo$ uvek ne
razumemo u dovoljnoj meri, zatim, da je ovde upliv empirije i dalje veoma visok, kao i da je rasipanje
dobijenih parametara (iz velikog broja razloga) i dalje znacajno, a ne postoji ni dovoljna potvrda
validnosti iz uslova realnog operativnog okruzenja koja se moze dobiti samo njihovom
visedecenijskom upotrebom u praksi (§to je narocito tacno kada je trup u pitanju). Isto zapazanje vazi
i u slucaju procene mehanizama degradacije odn. starenja kompozita koji takode nisu u potpunosti
prepoznati. Po pitanju navedenih nepoznanica, u okviru primene metala, uocljiva je izvesna prednost,
Sto je posledica njihove duge istorije operativne upotrebe, a svakako i znatno nizeg stepena slozenosti.

Ipak, uopsteno gledano, odreden stepen neodredenosti se mora smatrati neizbezno imanentnim
bilo kojoj fazi projektovanja, izrade ili odrzavanja, bez obzira na primenjeni tip materijala. Stoga,
posmatrajuci Citav ovaj proces od svojih najranijih faza, neminovno ¢emo konstatovati prvo
odstupanja metalurSkih karakteristika primenjenih materijala, zatim razliku u serijama tokom
primene istih postupaka obrade, kao i kvalitetu finalne izrade, montaZze.... Naravno, i u ovom slucaju
pomenuta odstupanja su izrazenija kod kompozitnih materijala, obzirom na njithovu ve¢ pomenutu
sloZenost, $to Cesto zahteva 1 visi upliv ljudskog faktora. Takode jo$ jedan krupan problem u slucaju
kompozitnih struktura se odnosi i na nizak stepen automatizacije procesa, stvarajuci time i veéu
mogucnost greske, ali i skuplji i sporiji postupak, §to je upravo i jedan od glavnih problema pri izradi
veze oplate i stringera od kompozita (CFRP-a) kod trupa putnickih letelica.

Takode, ovde svakako treba naglasiti i da u fazi strukturalnog projektovanja potrebne procene
vr§imo primenom numeric¢kih alata, koji po svojoj sustini predstavljaju samo aproksimativne
postupke koji imaju za cilj da izvrSe procenu ponasanja struktura koje su izlozene dejstvu spektra
opterecenja, koje je opet neminovno stohasti¢kog tipa, $to je i u ovom sluéaju posebno naglaseno
kada je u pitanju primena kompozita. Stoga, tokom faza i strukturalnog dizajna i odrzavanja zasad
jo§ uvek postoji neophodnost za znacajnim uplivom dodatnih verifikacionih postupaka, kao i
empirijskih mera u obliku ekstenzivnih testova na svim nivoima. Ta¢nije reCeno, ovde jo$ uvek
imamo potrebu za istovremenim uklju¢ivanjem nekoliko razli¢itih metoda koje tek kad se primenjuju
tako objedinjene, mogu dati zadovoljavajucu preciznost procene.

Inace i sam proces odrzavanja letelica sadrzi odreden stepen manjkavosti koji se prvenstveno
odnosi na: Visok uticaj ljudskog faktora na kvalitet sprovodenja metode i kasniju interpretaciju tako
dobijenih rezultata, problemati¢nu kvantifikacija stepena ostec¢enja, kao 1 jo§ uvek neophodno dugo
vreme za pregled velikih povrSina, Sto se naroc¢ito odnosi na one kojima je prilaz otezan ili je on
moguc¢ samo sa jedne strane. Takode, 1 ovaj proces se jos§ uvek smatra nedovoljno automatizovanim.

U okviru procesa reparacije, neki od problema se mogu odnositi na: Potencijalno
nepridrZavanje uputstava iz prirucnika za odrzavanje, lo§ kvalitet rada, slucaj oStecenja kome nije
prethodio sli¢an u praksi ili ¢ije reSenje na bilo koji nacin nije uhodano (Sto je narocito slucaj sa
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reparacijom kompozitnih povrSina). Svakako, i ovde, kao $to je to generalno slucaj sa celokupnim
procesom odrzavanja, imamo relativno visok upliv ljudskog faktora, pogotovo u okviru reparacije
kompozitnim materijalima.

Takode, pored procesa zamora materijala za koji ipak postoji odredeni kalkulacioni kriterijum,
korozivna degradacija i dalje ostaje prilicna misterija po pitanju bilo kakvog pokusaja da se njegova
pojava kvantifikuje. Dakle, na trenutnom nivou, eliminisanje njene pojave ili inhibiranje njenog
Sirenja se moze sporovoditi iskljuCivo adekvatnim merama preventive (izborom materijala,
konstruktivnog reSenja, mera zastite....), kao i besprekorno sprovedenim postupcima odrzavanja.

Gorepomenuta pitanja dobijaju na jos vecoj sloZzenosti unutar grupe letelica koje su oznacene
kao stare, jer ovde ne samo da imamo problem nedovoljno precizno definisanog teorijskog
kriterijuma pojave MSD/MED-a, Kkoji je sam po sebi vrlo slozen fenomen, nego i problemati¢no
prakticno uocavanje i Kvantifikovanje njihove prisutnosti, $to sve zajedno predstavlja ozbiljan
problem obzirom da su isti skloni rapidnom Sirenju i medusobnoj interakciji. Dakle, egzaktan
kriterijum za procenu do kog trenutka neka povrsina ispunjava uslove pune funkcionalnosti, jos uvek
ne postoji, a analiza integriteta ovakvih struktura je bazirana na teorijama verovatnoce koje se
kombinuju sa praktiénim procenama realnog stanja struktura i stoga mozemo re¢i da ovde imamo, u
tom smislu, jednu prilicno Siroku ,,sivu zonu“ ¢ija je kontrola mogucéa iskljuivo primenom
kombinovanog pristupa iskustvenog, teorijskog i prakti¢nog tipa. Naravno, sve pomenuto se odnosi
isklju¢ivo na strukture koje su projektovane unutar TO filozofije.

U okviru veceg broja poglavlja ove disertacije je sprovodena analiza slucajeva iz prakse iz
kojih se moze videti kako, bez obzira na nase teorijske procene, tek iskustvo iz uslova realnog
okruzenja moze dati krajnji sud o validnosti nekog koncepta, tj. da to kolike su zaista prednosti
primene nekog reSenja moze biti spoznato tek nakon dugotrajne primene u uslovima stvarnih
parametara. Ovo pravilo se apsolutno moze odnositi na svaku fazu, bilo da je u pitanju dato
konstruktivno resenje ili lo§ raspored/tip odrzavanja ili pak primenjena tehnologija... Po pitanju ove
poslednje navedene stavke, mozemo kao jasan primer navesti proces hladnog bondovanja panela
B737 kod slucaja Aloha (koji generalno nije predstavljao dobar postupak) ili primenu hemijskog
glodanja kod istog modela letelice koje, iako je kao tehnologija bazi¢no predstavljalo odlican
koncept, u uslovima i na mestu na kom se primenjivalo, kao posledicu je dalo katastrofalan ishod.
Takode, praksa je u nekim sluc¢ajevima pokazala da se preterana vera u koncepte koji nisu uvodeni
postupno, moZe pokazati i kao izuzetno opasna, u Sta smo se mogli jasno uveriti kroz slucaj Comet,
kod kog je opterecenje usled primenjenih uslova cikli¢ne presurizacije trupa delovalo udruzeno sa
visokim optere¢enjima koja su posledica leta znatno ve¢im brzinama (obzirom da se zakorafenje u
mlaznu eru poklopilo sa pocetkom primene uslova presurizacije). Uz navedene faktore, takode smo
u ovom slu¢aju imali i losu konstruktorsku ideju, los kvalitet izrade i istu takvu procenu putanje i
intenziteta dejstvujuceg opterecenja, stoga rezultat teSko da je mogao dovesti do neceg drugog sem
do kompletne tragedije.

Dakle, ovde ostaje pitanje kako se unutar tako velikog broja nepoznanica snaci i kakav stav
zauzeti, a odgovor je da se sa istim svaki proizvoda¢ mora suociti na svoj nacin (naravno, unutar
definisanih zakonskih regulativa!). Jedan od najjasnijih primera kako su dva vodeca proizvodaca
putnickih letelica na svoj nacin naSla meru izmedu ponudenih moguénosti, pretpostavljenih teorijskih
prednosti 1 realnih rizika ¢ini primer izbora projektnog koncepta trupa. Ovde je naravno re€ o
letelicama A350XWB i B787 Dreamliner, gde je Airbus implementirao kompozitne materijale u nesto
konzervativnijoj formi, ne izradujuci ¢itavu ljusku od istih a drzeci se bazi¢no klasi¢nog projektnog
koncepta, dok se Boeing u vecoj meri oslonio na kvalitetne teorijske karakteristike ovih materijala,
smatrajuci da je rizik, u odnosu na benefite koji oni pruzaju, znacajno manji, pri tom takode usvojivsi
i revolucionarni pristup u okviru procesa projektovanja. Naravno, sud o tome koji od ova dva
koncepta predstavlja bolje reSenje moze dati samo viSedecenijska upotreba u realnim uslovima.

Pored uticaja koji su ovde navedeni a koji se mogu smatrati problemima iskljucivo tehnicke
prirode, treba pomenuti i razne spoljne uplive, obzirom da avio industrija ne moze biti odvojena od
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odredenih aspekata drustvenih i ekonomskih kretanja, kao i trendova, ekoloskih standarda, procedura
I propisa, promene cene goriva.... Zatim, stvari se dodatno komplikuju i time S§to, pored znacaja
adekvatne procene sa aspekta vazduhoplovne (tehnicke) struke, koja apsolutno mora biti primarna,
ovde moramo voditi racuna i o ekonomskom aspektu, obzirom da budu¢i kupci letelica kao znacajan
iznos (uz njenu pocetnu cenu), uracunavaju i potencijalnu potrosnju goriva i kapacitete nosivosti, kao
I cenu koja se odnosi na odrzavanje iste tokom njenog kompletnog radnog veka. 1z tog razloga
primenjena tehnoloska reSenja, kao i pravci razvitka novih tehnologija mogu uveliko biti uslovljeni i
time da se proizvod u tom smislu uéini $to atraktivnijim, §to je verovatno jedan od znacajnijih razloga
tako munjevitog rasta udela kompozita u izradi strukture (pogotovo trupa!) jer, teorijski gledano,
takvi materijali zaista obecavaju znacajno smanjenje troSkova goriva i odrzavanja, obzirom da se
moze re¢i da u tom slucaju imamo znacajno smanjenje tezine i gotovo da eliminiSemo dva
najnegativnija (i najskuplja) faktora devastacije-koroziju i zamor. Ipak, vazno je postaviti pitanje
koliko je uopste realno praviti ovako dugoro¢nu racunicu obzirom na generalno neobuhvatljiv spektar
negativnih uticaja koji se mogu javiti tokom radnog veka jedne letelice, a posebno u slucaju
kompozita gde je proces odrzavanja, zbog nedovoljnog iskustva sa njima, prilagoden znatno manjem
broju potencijalnih oste¢enja nego $to je to slucaj sa metalima, §to se jasno moglo videti i na ovde
navedenom primeru reparacije nagorelog barela Ethiopian Airlines-a.

9.3. Procena daljih pravaca razvoja

Obzirom da je u trenutku kada je ova disertacija zavrSavana, Boing-ov model B737 Max upravo
resertifikovan (nakon skoro dvogodis$nje zabrane letova), u okviru ove tacke ¢e prvo biti pomenute
implikacije koje bi ovaj slu¢aj, dugoro¢no gledano, mogao da ima. Sam neposredan uzrok pada ovih
letelica, kao i problemi koji su se nadovezali na isti, ne spadaju u domen teme ove disertacije, i stoga
ovde nece biti analizirani, nego (implicitni) trendovi koji su tada bili na snazi, 1 koji ovaj slucaj
kvalifikuju kao vid modela po pitanju toga kako se neke stvari nikako ne smeju raditi. Naime, ovde
smo imali jedan prili¢no oc€igledan primer gde je trzi$na situacija imala direktan uticaj na dalji razvoj
Cisto tehnickog aspekta avioindustrije, obzirom da je nakon informacija 0 novom avionu radnog
naziva NMA, koji je trebao da bude tzv. twin-aisle, sa kompozitnim trupom, prili¢éno avangardnog
popreéno-elipticnog (,,double-bubble®) preseka, isti u nekom trenutku bio istisnut uskotrupnim
modelom B737 Max, koji je kao glavnu izmenu imao daleko ekonomic¢niju turbo-fan pogonsku grupu,
bez nekih bitnijih strukturalnih izmena, (a za koju ovaj model strukturalno nije bio pripremljen,
obzirom na, prvenstveno, nizak stajni trap), odgovorivsi time direktno na Airbus-ovu seriju letelica
koje su isto klasi¢ne konstrukcije, ali takode sa novom pogonskom grupom. Prizemljavanje ovih
letelica je pocelo 13.marta 2019. godine, i bez obzira na izvrSenu resertifikaciju istih trenutno je
prilicno neizvesna situacija po pitanju zainteresovanosti trzi§ta za ove letelice. Takode, u
meduvremenu smo bili i svedoci jo§ nekoliko afera unutar Boeing-a, a reputacija i ovog proizvodaca
i zakonodavnih tela koja su izvrsila prvo sertifikovanje ove letelice, je bez sumnje, ozbiljno ugrozena.
Ovde se dalje postavlja pitanje da li je pomenuti proizvoda¢ dugoro¢no izgubio svoje trziSte, zatim,
na koji nacin ¢e do¢i do izmene propisa i organizacije sertifikacionih tela, kao 1, da li ¢e neki drugi
proizvodaci (pogotovo oni iz Rusije i Kine), uspeti da nametnu drugacije koncepte i modele trzistu
koje je donekle mozda ostalo upraznjeno ...

Svakako, pored pomenutih nejasnoca po pitanju daljeg opstanka i razvoja pomenutog Boeing-
a, kao i avioindustrije uopste, ipak je sigurno da je trka izmedu Boeing-a i Airbus-a, u ovom trenutku
uspostavila trend ,,preoblacenja‘“ starih 1 u praksi proverenih (metalnih) modela, koji sada imaju
daleko manju potroSnju goriva, Sto je takode i prekinulo trend naglog rasta procenta udela
kompozitnih struktura. Takode, ovaj trend je sa sobom povukao i potrebu za bitnijim produzenjem
radnog veka vazduhoplovnih struktura, znacajno izvan njihovih pocetno definisanih limita, Sto je sa
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sobom opet donelo neke druge probleme, koji su ovde dosta detaljno razradeni u okviru poglavlja o
starim (,,aging*) letelicama.

Naravno, analiziraju¢i sve pomenute dogadaje, postavlja se pitanje da li je na pomolu
dugorocnija stagnacija u razvoju, u smislu da ¢e se izmene u buduénosti viSe bazirati na re-engine-
ovanju i radu sa segmentom avionike, (uz zamenu metalnog krila kompozitnim i eventualno
prilagodavanje duzine trupa), nego na sustinskim strukturalnim izmenama, §to trenutno predstavlja
sve dominantniji scenario.

Inace, pored ,,slu¢aja max‘“, postoje i drugi izuzetno bitni faktori, medu kojima kao trenutno
najvazniju, treba navesti trenutnu pandemijsku pretnju, koja je kao posledicu 2020. godinu ostavila
kao godinu sa najveéim gubicima u celokupnoj istoriji vazduhoplovstva, kako navodi na tom polju
vrlo merodavna Medunarodna asocijacija avio-prevoznika (IATA) [180].

Takode, u okviru dalekoseznijih procena razvoja, bez potrebe da se on u ve¢oj obimnosti citira,
ovde treba pomenuti i vrlo detaljnu studiju koju je takode sprovela upravo pomenuta organizacija
(IATA) [212], a koja pokusava da proceni (i klasifikuje po vaznosti) faktore koji u periodu do 2035.
godine mogu imati veéi uticaj na razvoj avioindustrije, i vazduhoplovstva uopste. Ista potencijalne
pokretace klasifikuje u sledece grupe: Tehnologija, drustvo, okruzenje, ekonomija i politika. S tim da
su ovde kao uticajni faktori za koje se smatra da bi mogli imati najdominantniju ulogu navedeni:
alternativne vrste goriva i izvori energije, cyber sigurnost, eko aktivizam, ekstremni meteo uslovi,
geopoliticka (ne)stabilnost, infektivne bolesti i pandemije, propisi u vezi dozvoljene emisije i
zagadenja bukom, propisi u vezi medunarodne isporuke, novi potroSacki modeli, cena goriva,
kretanja globalne ekonomije, propisi u vezi privatnosti podataka i terorizam.

U okviru prethodnog pasusa je, pored tehnoloskog, naveden i veliki broj drugih uticajnih
faktora koji nisu vezani strogo za tehnicka pitanja, a obzirom da je pravac razvoja avioindustrije
nemoguce podeliti na ,,tehnicke i ostale®, oni su ovde takode morali biti navedeni. Ipak, ako se drzimo
samo tehnic¢ke analize, sveukupno komentari$uci postupke koji su pominjani u okviru ove disertacije,
iste moZzemo klasifikovati u nekoliko grupa. Kao prve, one koji generalno pruzaju neosporna
poboljsanja u odnosu na svoje prethodnike, jer daju krajnji proizvod daleko viseg kvaliteta, bilo da je
to usled toga $to je npr. neophodna dodatna obrada svedena na minimum ili je automatizacija procesa
dovela do smanjenja upliva ljudskog faktora. Kao drugu imamo grupu onih resenja koja pokazuju
svoje neosporne prednosti uz uslov da se primenjuju strateski tj. na mestima gde je odnos njihovih
prednosti i mana najoptimalniji, sto je slucaj sa ve¢inom materijala, zatim, tehni¢kim resenjima kao
Sto su integralna oplata i primena ciljanih ojacanja, kao i tehnologijama zavarivanja laserom i
frikcijom, odn. primenom bondovanja. Zatim, tu je i tre¢a grupa koja predstavlja reSenja koja pruzaju
apsolutnu revoluciju. U okviru ove grupe kao prve treba pomenuti odredene vidove
visokokompjuterizovanih postupaka (npr. u oblasti detektovanja oSteCenja strukture i nanoSenja
kompozitnih zakrpa), kao i primenu nano-tehnologija i SHM-a. Visokoautomatizovane procese i
nano-tehnologiju ovde mozemo pomenuti i kao dva koncepta koja potencijalno pruzaju moguénost
iznalaZenja reSenja za probleme u okviru nekih drugih koncepata, kao $to je npr. smanjenje rizika
prakticne primene kompozita i tehnologije bondovanja, za koje znamo, gledano respektivno, da
teorijski mogu dostic¢i karakteristike koje su nedostizne metalima, odn. dati F&DT karakteristike sa
kojima se ne moze porediti nijedna druga veza.

Cisto teorijski gledano, primena SHM-a verovatno pruza moguénost trenutno
najrevolucionarnijeg pomaka. Naravno, na prvom mestu bi se to odnosilo na proces odrzavanja, koji
bi u tom slucaju potpuno promenio svoj koncept 1 sa preventivnog bi preSao na odrzavanje po potrebi.
Svakako da ovde ne treba pominjati koliko bi to moglo uticati na smanjenje teZine celokupne letelice,
zatim na slozenost i1 taCnost procesa odrzavanja i1 posledicno celokupne troskove i1 visi stepen
pouzdanosti. Takode, ovo bi sigurno uticalo i na konstruktivne karakteristike, obzirom na, u tom
slu¢aju, smanjenu potrebu da se pri istom vodi ratuna o dostupnosti tokom pregleda odredenih
delova, a verovatno bi imalo uticaja i na danasnje shvatanje koncepta TO i Safe-Life, odn. celokupnog
koncepta F&DT-a.
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Ako pored pitanja tehnicko-tehnoloskog napretka citav koncept prosSirimo u stilu trenda koji
ve¢ neko vreme vlada u nauci a to je da se problemi ne mogu posmatrati zasebno ve¢ da se mora
usvojiti holisticki pristup, u slucaju vazduhoplovne problematike bi to znacilo da 500.000-1.200.000
delova jedne Airbus/Boeing uskotrupne letelice pa do ¢ak 7.000.000, koliko mogu da imaju jumbo
letelice istih proizvodaca [194], moraju da funkcioniSu ne kao posebni delovi nego kao jedan
organizam. Stoga je potrebno podrzati proces koji su medu prvim prepoznali Airbus-ovi stru¢njaci
kroz blizu medusobnu saradnju kroz objavljivanje strateskih planova [191] po pitanju ciljeva
kooperacije sa svojim spoljnim dobavljac¢ima po kojima npr. proizvodaci materijala moraju u boljoj
meri imati razumevanje zahteva unutar strukturalnog dizajna ili po kom Airbus (tj. proizvodac
letelica) mora u vecoj meri biti upuéen u karakteristike buduéih materijala.

Naravno, pored ve¢ donekle definisanih koncepata koji su pomenuti u prethodnim
poglavljima, prostora za nove ideje i dalje ima, i u tom smislu dalji pravci razvitka, kada su u pitanju
metode ublaZenja procesa devastacije, bi se prvenstveno trebali odnositi na rasvetljavanje mehanizma
korozije, mozda i u smislu da isti moze biti preveden u analiticko-empirijski oblik. Zatim, u pravcu
primene dronova u okviru snimanja velikih povrSina, ¢iji bi se pregled naknadno vrSio analizom
postojecih snimaka, $to bi moglo eliminisati veliki broj ometajuc¢ih faktora koji inace neizbezno
postoje u okviru klasi¢nih inspekcija. Takode, proboj je potreban i u okviru primene numerickih
metoda, za slucaj kompozitnih i (pogotovo) hibridnih materijala, radi teznje veéem stepenu
uniformisanosti dobijenih rezultata (u poredenju sa eksperimentalnim) pri strukturalnoj analizi.

Sto se odnosa snaga izmedu tehni¢kog i ekonomskog aspekta tice, iako je jasno da sigurno
imamo jo$§ mnogo prostora za napredak u svakom smislu, sa druge strane, kao vrhovnog sudiju, uvek
imamo trziste koje ima svoje (ponekad i vrlo ¢udne) zakonitosti i trenutne favorite, i koje, kako se to
trenutno ¢ini, ima sve manje razumevanja za visedecenijski razvoj novih letelica i prelazak dugog i
neizvesnog puta od potvrde njihove teorijske vrednosti do potpune validacije takvog resenja u praksi.
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