Predvidanje otkaza popravljenih kompozitnih struktura u vazduhoplovstvu
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Danas ne postoji jedinstvena metodologija koja se u praksi primenjuje na popravak ostecenih primarnih
kompozitnih struktura. Radi dobijanja pouzdane metodologije popravke ovih konstrukcija neophodno je
imati kompletnu istoriju naponskog stanja, Sto znaci nominalno stanje pre nastanka ostec¢enja, naponsko
stanje oStecene strukture i stanje nastalo koriS¢enjem takve strukture (letilica je koriséena posle
nastanka osStecenja do bezbednog sletanja) i na kraju analizu preraspodele lokalnih napona usled
dodatih elementa pri popravci koji menjaju nominalno stanje.

Preraspodela napona u popravijenoj kompozitnoj strukturi zavisi od samih elemenata koriséenih za
popravku oStecenja i elementa veze. Istrazivanjem je obuhvacen uticaj tipa elementa za popravku,
velicina elementa, geometrija elementa, velicina oStecenja kompozitne konstrukcije, lokacija oStecenja
na konstrukciji, materijal i konstrukcija elementa koriscenog za popravku, materijal elementa veze,
debljina elementa veze kao i konstrukcija samog kompozitnog materijala primarne konstrukcije na

preraspodelu napona.
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1. UvOD

Poslednjih ~ Cetrdesetpet ~ godina  upotreba
kompozitnih materijala pri gradnji delova strukture
letelica postajala je sve veca, radi ostvarenja boljih
performansi vazduhoplova. Kao i sve ostale strukture i
strukture na bazi kompozitnih materijala podlozne su
oste¢enjima koja mogu biti prouzrokovana uslovima u
kojima se vr$i eksploatacija letelice, kao i raznim
tipovima spoljnog mehanickog dejstva na strukturu. U
zavisnosti od lokacije, veli¢ine i1 vrste oStecenja
funkcionisanje i sigurnost letelice mogu biti ugrozeni
ukoliko se nastavi sa eksploatacijom letelice a da
ostecenje nije popravljeno.

Veoma je vazno da se tokom redovnih i vanrednih
pregleda strukture uoci prisustvo oStec¢enja, proceni
njihov moguéi uticaj na pravilno funkcionisanje
letelice i primene standardima propisane mere koje se
odnose na popravku odnosno zamenu oStecenog dela
strukture pre povrataka letelice u upotrebu. Popravak
odnosno zamenu je neophodno izvrsiti kako sigurnost

Adresa autora: Mirko Dinulovi¢, Univerzitet u
Beogradu, Masinski fakultet, Beograd, Kraljice Marije 16

e-mail: mdinulovic@mas.bg.ac.rs

Rad primljen: 17.05.2023.

Rad prihvacen: 23.05.2023

TEHNIKA — MASINSTVO 73 (2023) 3

letelice a samim tim i posade ne bi bila ugrozena, a
performanse letelice ostale u projektovanim grani-
cama.

Naucni pristup projektovanju i proceni efikasnosti
izvrSene popravke, pre implementacije na samoj lete-
lici poceo se primenjivati pocetkom Sezdesetih godina
proSlog veka u laboratorijama AMRL [1, 2, 3]. Re-
zultati ovih istrazivanja koris¢eni su u definisanju me-
todologije popravke oste¢enja koja se odnosila na me-
talne strukturalne elemente i zasnivala se uglavhom na
dodavanju elemenata za popravku na oSte¢enu stru-
kturu u zoni osteenja, pri ¢emu je spoj strukture i
elemenata za popravku ostvaren mehanickom vezom.

Sve veca primena kompozitnih materijala u vazdu-
hoplovstvu a i primena u drugim industrijama zahteva
da se definiSe metodologija popravke kompozitnih
struktura. Devedesetih godina proslog veka, oformlje-
no je telo pod nazivom Commercial Aircraft Compo-
site Repair Committee (CACRC), pod rukovodstvom
organizacija ATA, IATA i SAE sa ciljem pronalazenja
i definisanja standardnih procedura za popravku
kompozitnih struktura [4].

Kompletna zamena oSte¢enog dela strukture (iako
mozda najsigurniji nacin otklanjanja oStecenja) cesto
nije ekonomski opravdana narocito na kompozitnim
delovima strukture, pa se na oste¢enom delu strukture
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moraju primeniti standardima propisane metode po-
pravke kako bi se smanjio uticaj oSteéenja, i nosivost
strukture ostala u projektovanim granicama. Projekto-
vanje, analiza i sama metodologija popravke ostec¢ene
strukture predstavljaju veoma slozen inZenjerski pro-
blem, koji mora biti detaljno proucen, jer lose proje-
ktovan 1 izveden popravak moze smanjiti nosivost
celokupne strukture a samim tim ugroziti sigurnost i
funkcionisanje letelice.

Procenjuje se da je devedesetih godina proslog
veka bilo oko 10.000 aviona u aktivnoj upotrebi, na
¢ijoj je strukturi bio primenjen neki od postupaka
popravke strukture kao posledice oStecenja, a
nesumnjivo je da je danas ovaj broj daleko veci [5].

Jedna od najveéih prednosti ove vrste materijala je
svakako moguénost projektovanja, i prilagodavanja
osobina materijala uslovima eksploatacije konstru-
kcije.

Primene kompozitnih materijala danas su brojne.
Industrije u kojima su kompozitni materijali danas
najzastupljeniji su svakako avionska, automobilska,
kosmicka industrija i brodogradnja. U ovom radu
teziSte je na primeni kompozitnih materijala u vazdu-
hoplovstvu iako se neke metode mogu primeniti u
drugim oblastima, recimo automobilskoj industriji i
brodogradniji.

Interesantan je podatak da je primena kompozitnih
materijala na avionu tipa ,,F-14%, koji je prvi put
poleteo 1969. godine, doprinela da se na masi ustedi
oko 19%. Na avionu tipa ,,F/A-18* uSteda primenom
kompozitnih materijala iznosila je 35% a ovaj avion je
prvi put poleteo 1985. godine. Sli¢ne primere imamo i
u civilnom vazduhoplovstvu, tako na primer, primena
kompozita na putnickom avionu ,,MD-80“, osamde-
setih godina proslog veka iznosila je svega 2.5%, dok
se predvida da ¢e ovaj procenat 2010. godine na avionu
tipa ,,A-380% biti viSe nego deset puta veci.

Makromehanicke teorije otkaza kompozitnih ma-
terijala razvijene su na osnovu postojeéih teorija otka-
za izotropnih materijala uzimajuéi u obzir anizotro-
pnost kompozitnih materijala i pod pretpostavkom
lineranog ponasanja kompozitnog materijala do loma
[6]. Prema istrazivanjima Sandihu [7] kao i Owena i
Rice [8] preko 40 teorija otkaza anizotropnih mate-
rijala predlozeno je tokom poslednjih godina. Sve
teorije otkaza mogu biti izrazene u funkciji dozvo-
ljenih napona u pravcu glavnih osa, koji se odreduju
eksperimentalnim putem. Mnoge teorije uzimaju u
obzir i medusobnu interakciju napona. Da bi se
odredili koeficijenti interakcije, potrebno je u vecini
sluéajeva dodatno biaksijalno testiranje.

Analizira se primena ovih teorija na predvidanje
otkaza popravljenih kompozitnih struktura metodom
lepljenja elementa za popravku u zoni oStecenja.

308

2. KRITERJUM MAKSIMALNIH NAPONA

Na osnovu teorije maksimalnih napona, do loma
lamine dolazi kada je bar jedna komponenta napona
veca od dozvoljenog napona u tom pravcu. Za poznato
ravansko stanje napona (o1, 62, 16), Kriterijum maksi-
malnih napona moze biti predstavljen slede¢im rela-

cijama:
o = F, o,>0 O
- F. o0,<0
F, o0,>0
O, =
* |-Fx 0,<0 @
76| = F 3)

U prethodnim relacijama o1 je normalni napon u
pravcu vlakana lamine, o2 normalni napon normalan
na vlakna a 1 smic¢uci napon u ravni lamine. Naponi
Fit i Fic predstavljaju dozvoljene napone na zatezanje
odnosno pritisak u pravcu vlakana dok naponi  Fa i Fac
predstavljaju dozvoljene napone na zatezanje i pritisak
u pravcu normalnom na prostiranje vlakana. Smicuci
napon Fs je dozvoljeni napon na smicanje. Vrednosti
napona Fit , Fic, Far, Fac Kao i Fe moraju se odrediti
eksperimentalnim putem i zavise od vrste materijala
vlakana, materijala matrice kao i njihovih medusobnih
zapreminskih udela u lamini.

Za slucajeve ravanskog stanja napona, kada su
smicu¢i naponi jednaki nuli (t6=0), envelopa otkaza
moze biti predstavljena povrSinom oivicenom vredno-
stima dozvoljenih napona

Slika 1 - Envelopa otkaza teorija maksimalnih napona

2. KRITERIJUM MAKSIMALNIH DEFORMACIJA

Na osnovu teorije maksimalnih deformacija, do otkaza
dolazi kada je bar jedna komponenta deformacije veca od
dozvoljenih deformacija u tom pravcu. Za slucaj rava-
nskog stanja napona kriterijum maksimalnih deformacija
predstavljen je slede¢im relacijama:

u
&,

u
glc

g >0

g <0

(4)
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g, <0
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U prethodnim jednadinama &1, & predstavljaju
aksijalne deformacije, ys deformacije klizanja, a €1 ",
e2tY, e1c Y, €2¢ Y su dozvoljene aksijalne deformacije na
zatezanje i pritisak dok je ys“ dozvoljena deformacija
klizanja.

Izrazavajuci deformacije preko komponenti napo-
na sledi:

o o, 1

g =—t—Vy == _(O-l _Vlz'o'z)
El EZ El
o o 1
&y = E_z_vlz Ei = E_Z(O_z _V21'O_1)
T
Ve = G_G
12 (7 a,b,c)
Tako da su dozvoljene deformacije:
o
E,
u 1c
g = ——
1c E1
ggt = i
E,
=2
2
o Fg
Ve = G_
12 (8 a,b,c,d,e)

Na osnovu prethodnih relacija, kriterijum maksi-
malnih deformacija moZe biti predstavljen:

F, & >0
R = £ <0
1c 1
{ Fy g,>0
O, =Vy;'0, =
-F, g, <0
7ol = Fs ©abo)

Za sluCajeve ravanskog stanja napona, kada su
smicuéi naponi jednaki nuli (t=0), envelopa otkaza
prema kriterijumu maksimalnih deformacija moze biti
predstavljena graficki na sledeéi na¢in (Slika 2):
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Slika 2 - Envelopa otkaza prema Kkriterijumu
maksimalnih deformacija

3. KRITERIJUM TSAI-HILL

Kriterijum otkaza, za ravansko stanje napona
laminata, prema Kkriterijumu Tsai-Hilla predstavljen je
slede¢om relacijom:

!
R F K F (10)
Naponsko stanje odredeno je veli¢inama

normalnih napona u pravcu glavnih osa lamina (o1, 62)
i tangencijalnim naponima u ravni lamine (tg).
Veli¢ine F1, F2, F2 predstavljaju dozvoljene napone za
dati materijal, i odreduju se eksperimentalno. Slede¢im
relacijama odredene su veli¢ine F1, Fz, na osnovu
normalnih napona, odnosno da li je posmatrano mesto
lamine pritisnuto odnosno zategnuto.

F, o,>0
F =
Fi 0, <0
e _[F o, >0 (11ab,c)
2R, o, <0
Fe :‘Te‘

4. KRITERIJUM TSAI WU

Kriterijum Tsai-Wua, za poznato ravansko stanje
napona (o1, 02, Ts) lamina definisan je sledec¢om
relacijom:

2 2 2
flro+f, 0+ f g+ f,00 +fpp-00 + fsg 75 +

+2-f,-000,+2-fs-0,7,+2 f,5-0,75 =1

(12)

Koeficijenti fi, fij, (i,j=1,2,6) u prethodnoj relaciji
odreduju se na slede¢i nacin:

1.1
' R Fe
1
f11 =
Fn : Flc
(11
FZt F2c
f6: f16: f26:O
1

FoFe  (13ab,cde)
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Vrednosti napona Fit, Fic, Fat, Fac kao i Fe moraju
se odrediti eksperimentalnim putem i zavise od vrste
materijala vlakana, materijala matrice kao i njihovih
medusobnih zapreminskih udela u lamini.

Prema Tsai-Wu kriterijumu koeficijent f12 u jedna-
¢ini (12) definise interakciju izmedu normalnih napona
o1, 02, 1 odreduje se eksperimentalno putem bia-
ksijalnog zatezanja. Prema [9] koeficijent f1, moze biti
odreden i slede¢om relacijom:

1

fo =2y fzz)
2 (14)
Za konstantne vrednosti tangencijalnih napona
7, =K-F

(15)

Kriterijum Tsai-Wu definisan relacijom (12) moze
biti predstavljen:

2 2
firo+f,-0,+f, 75+, 00 +1,-0,+

2‘f12‘O'1‘O'2:1—k2 (16)

Envelopa otkaza prema kriterijumu Tsai-Wu za ra-
zli¢ite vrednosti parametra ,,K “ mozZe biti predstavljena
na slede¢i nacin (Slika 3):

Slika 3 - Envelopa otkaza prema kriterijumu Tsai Wu

5. PRIMENA TEORIJA MAKSIMALNOG
NAPONA, MAKSIMALNIH DEFORMACIJA,
TSAI-HILLA | TSAI-WUA NA OSTECENE
STRUKTURE KOMPOZITNIH MATERIJALA

Oblici otkaza popravljenih kompozitnih struktura,
metodom lepljenja elementa za popravak u zoni oSte-
¢enja zavise od koris¢enih materijala (materijala stru-
kture, elementa za vezu i elementa za popravak), na-
¢ina slaganja lamina, vrste spoja kao i pravaca i inten-
ziteta delovanja spoljasnjeg opterecenja. U opsStem
sluéaju nije moguce primeniti samo jedan od nave-
denih kriterijuma otkaza, ve¢ se najéeS¢e primenjuje
»konzervativni“ pristup, tj. za poznato naponsko
stanje, proverava se moguc¢nost otkaza prema nekoliko
usvojenih kriterijuma.

Na osnovu analize predstavljenih teorija kao i ek-
sperimentalnih rezultata [10], zakljucuje se da su
teorije  maksimalnih napona i maksimalnih defo-
rmacija tacnije za slucajeve ravanskog stanja napona u
kome nema pritiska (61>0, 62>0) i kod kompozitnih
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materijala sa velikim vrednostima efektivnog modula
elasti¢nosti. Teorija maksimalnih napona ne uzima u
obzir interakciju izmedu normalnih napona, dok je kod
teorije maksimalnih deformacija interakcija izmedu
normalnih napona ostvarena preko uticaja Poisso-
novog efekta. Neophodni parametri za primenu ovih
teorija (vrednosti dozvoljenih napona pri zatezanju,
pritisku i dozvoljeni napon na smicanje) odreduju se
eksperimentalno na osnovu jednostavnih standardnih
testova, na laminama, $to predstavlja veliku prednost.

Teorije Tsai-Wu i Tsai-Hill pokazale su ta¢nije
rezultate u slucajevima optereéenja gde su smicanje i
pritisak dominantni, i kod materijala sa manjim
vrednostima efektivnog modula elasti¢nosti. Ove teo-
rije otkaza uzimaju u obzir interakciju izmedu norma-
Inih napona preko eksperimentalno odredenih koefici-
jenata. Medutim da bi se ta¢no odredile vrednosti ovih
koeficijenata interakcije, potrebno je vrSiti testove
biaksijalnog naprezanja. Envelopa otkaza pri ,.kon-
zervativnom®  pristupu projektovanja kompozitnih
struktura prikazana je naslici (Slika ).

Odnosno, za poznato ravansko stanje napona na
odredenom mestu strukture, analizira se mogucnost
otkaza na osnovu svih navedenih Kkriterijuma. Za napo-
nsko stanje pri kojem ne dolazi do otkaza ni po jednom
kriterijum smatra se zadovoljavaju¢im dok se u svim
ostalim sluc¢ajevima smatra da ¢e do¢i do otkaza.

{/“" o —:_..-T—-\"\"JL ,
3 1/ . 5 ; // ]
T

‘

Slika 4 - Envelopa otkaza pri ,, konzervativnom '
nacinu projektovanja
U tabeli 1 dat je prikaz uporedni prikaz karakte-
ristika navedenih kriterijuma, koji se primenjuju pri
projektovanju elementa strukture od kompozitnih
materijala.

Tabela 1. Teorije otkaza

Teorija Otkaza vrsta materijala Koeficijent | testiranje
dominanto interakcije
opterecenje

Maksimalni krti materijali, nema aksijalno

naponi zatezanje

Maksimalne krti materijali Vi2,V21 aksijalno

deformacije ,zatezanje

Tsai — Hill elasti¢ni -1/Ft? biaksijalno
materijali, pritisak

Tsai — Wu elasti¢ni materijali | fi, biaksijalno
smicanje
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U okviru ovog rada razvijen je kompjuterski pro-
gram ,,otkaz 2D“, koji na osnovu poznatog ravanskog
stanja napona, dobijenog pomoc¢u metode konac¢nih
elemenata, kao i poznatih karakteristika materijala vr$i
procenu moguceg otkaza na osnovu navedenih
kriterijuma. Primeri izlaznih rezultata programa ,,otkaz
2D prikazani su na slikama 5-8.

Element 2947 Sloy 1

Naponsko Stanye: [MPa]

Sli= 946.65
Sh2= 185.27
S12= -188.28

Kntenyum Makssmalnsh Napona

2176072
Q421007 Otkaz
0833864 Otkaz

Knteryum Makssmalh Deformacya

2297473

0266312 Otkaz
0833864 Ortkaz
Krteryyum Tsa-Hall

7249860 Otkaz
Knteryum Tsa-Wu

4148210 Otkaz

Slika 5 - Primer rezultata kompjuterskog programa
,, Otkaz 2D "

Element: 2947 Sloj :3

Naponsko Stanje: [MPa]

Sl1= 801.40
S22= 10.96
S12= 50.94

Krterijum Maksimalnih Napona :
2.570502

7.116788

3.082057

Krterjjum Maksimalnih Deformacyja :
2.580028

45817001

3.082057

Krterijum Tsai-Hill:

0.274291

Knterjjum Tsai-Wu :

0.085765

Slika 7 - Primer rezultata kompjuterskog programa
,, Otkaz 2D (nastavak)

Element: 2947 Sloj : 4

Element: 2947 Sloy :2

Naponsko Stanje: [MPa]

S1l= 800.23
S22= 10.94
Si2= -50.61

Kriterijum Maksimalnih Napona :
2.574260

7.129799

3.102154

Krterijum Maksimalnih Deformacija -
2.583797

45.841080

3.102154

Krterijum Tsai-Hill:

0.272425

Krterijum Tsai-Wu :

0.084052

Slika 6 - Primer rezultata kompjuterskog programa
,, Otkaz 2D ** (nastavak)
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Naponsko Stanje: [MPa]

Sil= 948.57
S22= 185.88
S12= 189.02

Kriterijjum Maksimalnih Napona :

2.171690
0.419626 Otkaz
0.830600 Otkaz

Krterijum Maksimalnih Deformacija :

2293010

0.464718 Otkaz
0.830600 Otkaz
Krterijum Tsai-Hill:

7.299033 Otkaz
Knterijum Tsai-Wu :

4.174783 Otkaz

Slika 8 - Primer rezultata kompjuterskog programa
,, Otkaz 2D ** (nastavak)
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6. KRITERIJUM NORISA | MEKKINONA
(NORRIS, MCKINNON)

Kriterijum Norisa i MekKinona definisan je slede-
¢om relacijom:

C,-02+C,-02+C,-r2 =1 (17)

Konstante Ci (i=1, 2, 6) odreduju se eksperimen-
talnim putem a envelopa otkaza prikazana je na slici 9.

Slika 9 - Envelopa otkaza prema Kkriterijumu Norisa i
MekKinona

7. KRITERIJUM PAKA (PUCK)
Kriterijum Paka definisan je:

DICECE
X, X, X, 18)

Konstante Xi (i=1,2,6) zavise od vrste materijala i
odreduju se eksperimentalnim putem. Tacnost krite-
rijuma Paka veoma je bliska kriterijumu Norisa i kri-
terijumu MekKinona. Envelopa otkaza prikazana je na
slici 10.

Slika 10 - Envelopa otkaza prema kriterijumu Paka

8. KRITERIJUM NORISA (NORRIS)
Kriterijum Norisa definisan je:
F.-o7+G-07+H -(0'1—0'2)2+ N -(TG)Z =1 (19)

312

Koeficijenti F,G,H i N zavise od vrste materijala i
potrebno je ih je odrediti eksperimentalnim putem.
Koeficijent ,,H* u prethodnoj relacije predstavlja ko-
eficijent interakcije normalnih napona, i da bi se tacno
odredio potrebno izvrsiti biaksijalno testiranje. En-
velopa otkaza prikazana je na slici 11.

G,
.

Slika 11 - Envelopa otkaza prema kriterijumu Norisa

> 0

Slika 12 - Envelopa otkaza prema kriterijumu FiSera
9. KRITERIJUM FISERA (FISHER)

Kriterijum FiSera definisan je slede¢om relacijom:

2 2 2
R el -
Xl xz X1 ’ Xz Xe (20)
Koeficijenti Xi (i=1,2,6) predstavljaju koeficijente
otkaza Pakovog kriterijuma. FiSerov kriterijum uzima
u obzir interakciju normalnih napona preko
koeficijenta interakcije ,,K* i koeficijenata ,, X1, ,,X2".

Koeficijent ,,K* odreduje se putem biaksiajlnog zate-
zanja.

Ukoliko se zanemari interakcija normalnih napo-
na, kriterijum FiSera je identiCan kriterijumu Paka.
Envelopa otkaza, prema kriterijumu FiSera prikazana
je naslici 12.

TEHNIKA — MASINSTVO 73 (2023) 3
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10. KRITERIJUM HOFMANA (HOFFMAN)

Kriterijum Hofmana predstavlja proSirenu teoriju
Norisa i definisan je slede¢om relacijom:

2 2 2
C, o +C, 0, +C3-(0'1—O'2) +

2 B .
Cs(z5) +C,-0,+C, 0, =1 (21)
Koeficijenti Ci (i=1,2,3) kao i koeficijenti C’1, C’2
zavise od vrste materijala i odreduju se eksperime-
ntom. Interakcija izmedu normalnih napona uzima se
u obzir preko koeficijenta interakcije ,,C3“. U pore-
denju sa eksperimentalnim rezultatima , kriterijum Ho-
fmana daje dobre rezultate za slucajeve zatezanja, ali
veoma lose za slucajeve pritiska. Envelopa otkaza,
prema kriterijumu Hofmana prikazana je naslici 13.

Slika 13 - Envelopa otkaza prema kriterijumu Hof-
mana

11. DISKUSIJA | ZAKLJUCAK

U ovom radu razmatrani su problemi neophodnih
analiza napona i deformacija pri popravci nosecih
kompozitnih vazduhoplovnih struktura, kao i metode
projektovanja popravke, na osnovu kojih je definisana
metodologija popravke primarnih nose¢ih elemenata
od kompozitnih materijala primenljiva na oSte¢enim
vazduhoplovnim konstrukcijama.

Radi dobijanja pouzdane metodologije popravke
oste¢enih kompozitnih konstrukcija neophodno je
imati kompletnu istoriju naponskog stanja, §to znaci
nominalno stanje pre nastanka o$te¢enja, naponsko
stanje oSteCene strukture i stanje nastalo koris¢enjem
takve strukture i na kraju analizu preraspodele lokalnih
napona usled dodatih elementa pri popravci koji me-
njaju nominalno stanje.

Detaljno su razmatrane metode lepjenja elemenata
za popravku u zoni oStecenja, i njihov uticaj na
promenu nominalnog naponskog stanja.

Zbog veoma slozene preraspodele napona u oko-
lini o$tecenja, jednacine Koje su izvedene vaze samo za
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veoma jednostavne geometrije i vrlo ¢esto samo za
linearno ponasanje materijala. U cilju odredivanja na-
ponskog stanja za realne slucajeve neophodno je kori-
stiti numericke metode.

Da bi se sistematski razmotrio uticaj pojedinih pa-
rametara na preraspodelu napona u oste¢enim kom-
pozitnim strukturama, napravljeno je i analizirano 11
konac¢no-elementnih modela i veéi broj podmodela.
Analizirani su slede¢i parametri:

e uticaj oblika i dubine ostec¢enja

e uticaj krajeva elemenata veze i elemenata popra-

vke na raspodelu normalnih ,,peel napona“

uticaj unutra$njeg stepenastog elementa za vezu na

preraspodelu napona

e uticaj vrste materijala veze na raspodelu napona

e uticaj elementa za popravku tipa jednostrukog pre-
klopa na raspodelu napona u okolini oste¢enja (ne-
linearna materijalna i geometrijska analiza)

e uticaj elementa za popravku tipa dvostrukog pre-
klopa na raspodelu napona u okolini oSte¢enja
(nelinearna materijalna i geometrijska analiza)

e uticaj oblika elementa za popravku na raspodelu
napona u okolini oSte¢enja

e analiza uticaja dodatih elemenata u zonu o$te¢enja
na nivou mikromehanike

e zaostali naponi u okolini oSte¢enja

e naponi na slobodnim ivicama osStecenja
Da bi se dobila tac¢na raspodela napona u okolini

ostecenja, kao i da bi se procenio uticaj dodatih ele-
menata u zonu o$tec¢enja neophodno je izvrsiti trodi-
menzionalnu naponsko deformacionu analizu, jer se
naponsko stanje u ovoj zoni ne moZe smatrati rava-
nskim. Sam problem se mora smatrati nelinearnim, jer
je elati¢no ponasanje matetrijala za vezu (lepka) ne-
linearno — materijalna nelinearnost, a takode i u slu-
¢ajevima kada se primenjuju elementi na bazi jedno-
strukog preklopa, dolazi do pojave malih deformacija
ali velikih rotacija $to problem ¢ini i geometriijski
nelinerarnim.

Metoda konacnih elemenata moZze biti primenjena
za odredivanje naponskog stanja u okolini oSteéenja.
Medutim razlike u dimenzijama elemenata koji moraju
biti modelirani predstavljaju velik problem.

Debljina lepka od 0.125 mm, mora biti predsta-
vljena sa najmanje tri sloja, dok su ostale dimenzije
spoja znatno vec¢e. Medu dimenzijama elementa po-
stoji odredena granica koja mora biti zadovoljena kako
bi se postigla konvergencija rezultata, jer u protivhom
se mogu dobiti pogresni rezultati. Da bi prethodni
uslov bio zadovoljen potreban je veliki broj elementa,
a uzimajuéi i obzir i nelinearnost samog problema
potrebno vreme procesiranja je jako veliko.
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Koriste¢i se procedurama definisanim u ovom
radu, moguce je efikasno izvrsti analizu i projekto-
vanje popravke ostecenja kompozitnih struktrura. Pre-
dlozena metodogija popravke oStecenja prikazana je na
slici 14. Takode, razmatrane su elastine osobine
kompozitnih materijala, kod kojih su noseéi elementi
neprekidene niti (vlakna) sjedinjeni sa polimernim

elasti¢nih koeficijenata ovih materijala, neophodnih za
dalju naponsko-deformacionu analizu, kori§¢ene su
teorije Halpin-Tsai kao i teorija ,,zakona meSanja“.
Pokazano je da se ovako izraden materijal u daljim
analizama moZe smatrati ortotropnim. Pored ovoga,
razmatrani su mehanizmi prenosa opter¢enja sa
osteCene strukture na elemente za popravku kao i

matricama. Radi odredivanja svih neophodnih  mogudi oblici otkaza lepljenog spoja.
s INSPEKCIJA  Strukture
= Zamena ostecenog dela NDI tehinike [107).(109]
| uofeno odtecenje
| 4
' Procena odtecenja
|
|
——————————— ]
Karakteristike materijala &——— 2D MKE Analiza o E— (n sluﬁgfgsgeg;?trgfeéenja)
Konstrukcija:
- slaganje lamina
-grupisanje lamina I Ny Ny
I Wy Ity
h 4
Projektovanje elementa veze:
[ R

- Izbor materijala elementa za VeZU (jednatine 3.5.22 - 3.5.28)
- odredivaje debljine (ednagine 3.5.22 -35.28)
~ — ™- odredjivanje minimalne duzine spoja gednagine 4.1.3 - 4.1.4)

¥

Projektovanje elementa za popravak:

- izbor tipa elementa za popravak
- [zbor materijala elementa za popravak
- odredivanje nacina slaganja laminata elementa za popravak

3D MKE Analiza zone ostecenja

- Nominalno stanje
- Popravijena struktura
- Procena efikasnosti popravke

20 MKE Analiza
-5a elementom za popravku

Novi slutaj opterecenja

Implementacija i Kontrola kvaliteta

A

Slika 14 - Algoritam postupka opravke ostecene strukture
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FAILURE PREDICTION OF REPAIRED COMPOSITE STRUCTURES IN AVIATION

There is no standardized methodology, applicable to primary composite structure repair. In order to
define reliable repair methodology applicable to damaged composite structure complete initial stress-
strain state, stress-strain state of the damaged structure and stress-strain state of the repaired structure

has to be known.

Stress distribution in the repaired composite structure depends on the repair elements used. In the
present study the effects of the repair element type, element size, element geometry, damage size, damage
location, repair element material type and thickness of the adhesive, on the stress distribution in the
repaired composite structure were investigated.

Key Words: Composite, damage, deformation, stress, repair, methodology
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