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Abstract
Several material models developed for-BNA were 1.0PI's MODELU MAMARZ2AL U

used to investigate possible outcomes of thel54Mm .

aircraft wing impact with the birch tree. The wing structurel.1. Wprowadzenie

was modeled according to the shape and internal structure zykle opisy zachowania materialow izotropowych,
information availab¢ in the literature. Results of the birch. - 7. t dur-alumini

density investigation conducted by Cieszewski wel@kim jest dur-aluminium, sa wyznaczane przy pomocy
incorporated into othotropic material model of the birchtestow probek pod wplywem jednokierunkowego naprezenia
Newly developed elastoscoplastic model for traxial state  rozciggajacego, $ciskajacego lub  $cinajacego. W
of stressdriven failure that incorporate large body of : : : -
experiments characterizing airplane Aluminum 20%51 P raktyC.ZHYCh sytuacjach uder.zen.la S“f“kmr C.lenkoscwmyCh
failure envelope is presented as tabulated Johnson Coiskinokierunkowy stan naprezenia nigdy nie wystgpuje w
Mat224. Application of this material is validated usingrejonie pekania [1, 2].

Aluminum_sabot impacting the rigid steel plate with the Rjce i jego grupa naukowa [3] rozwineli model do

locity 17 R | h irpl i ith th . - .
gﬁgﬁ'%ee 5&{%3 _P?OS(liJut(S:eg lgsi%galrlpc))gzgley 'r\'/]gr";‘,Ctﬁ\r']Vg Sai%eymulacp pojedynczego defektu w postaci sferycznego

elements mesh. The numerical results confirmed conclusigiworu. Autorzy pokazali, & wspoétczynnik wzmocnienia
formulated by coarser shell mesh and simpler materiglylatacyjnego wzrasta eksponencjalnie ze wzrostem

models that for any airplane configuration thengact . . : .
should produce damage of the wing eadingl_edge and t gdnlego naprezenia mierzonego w oddali od defektu.

tree should always be cut by the front spar. The upper pax@prezenie srednie mozna zdefiniowac jako negatywne
of the tree has to fall parallel to the airplane flight direction.cisnienie

Keywords - Triaxial state of stress, failure envelope, l, o, +0,+0,
crash, explo®n, simulation. o, =p=—-=:=--2L1t -2 -3 (1)
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Carney [7] zaproponowat modyfikacjt modelu pgkania
Wierzbickiego. Parametry jakie zaproponowal uzywaja
pelnego tensora naprezenia, a w szczegdlnosSci normalne

naprezenia dominujgce 0, 0, i 05.Jego zmodyfikowany
parametr Lodeprzyjmuje nastgpujaca postaé
|

Lode=—3-, )
O-mv
gdzie
|, =0,0,0;. (8)

DuBois [8] razem z grupa wspotpracownikow z LSTC,
FAA, NASA oraz kilku uniwersytetow opracowal nowy
tabelkowy model materiatlowy, ktory uzywa do symulacji
petlnych 1 rzeczywistych rezultatdéw eksperymentalnych,
uzyskanych za pomocg wielu typow probek, ktore pekaja
pod wptywem ztozonego stanu naprgzen.

l2.Zat ozeni a MAT224

MAT 224 jest réwniez znany jako
*MAT_TABULATED_JOHNSON_COOK [8]. Jego opis
matematyczny zostal rozwinigty na podstawie oryginalnego
opisu typu Johnson-Cook (Mat015). Rozni si¢ on jednak
tym, ze ma mozliwos$¢ uzycia pomiaré6w eksperymentalnych
W postaci naprezenia i odksztatcenia oraz powierzchni stanu
pekania lub krytycznego odksztatcenia plastycznego jako
funkcji trojosiowosci  (triaxility), szybkosci obcigzenia
(strain rate dependenye temperatury oraz kompensacji
rezultatdw w zaleznos$ci od wielkosci elementow (nonlocal
analysig. Kryterium zniszczenia analizuje ewolucje
odksztalcenia plastycznego w poréwnaniu do krytycznego
odksztalcenia plastycznego w momencie pekania. Rys. 1
pokazuje  zaleznosci  naprgzenia od  odksztalcenia
plastycznego dla pieciu predkosci odksztatcenia materiatu
AL2024-T351.
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Rys. 1. Naprezenia dl a r o&tngyecmhi
lotniczego  duraluminium jako funkcja odkszt at

plastycznego.

Aby uzyska¢ zlozone stany napr¢zenia dla statycznego
czy dynamicznego obcigzenia, Gilat [9] rozwinat
dynamiczny test wykorzystujacy aparat Hopkinsona do
przecinania probki za pomoca sztywnego stempla, jak to jest
pokazane na Rys. 2. Aparat ten moze by¢ rowniez uzyty z
maszyna $ciskajaca jak MTS, aby uzyskac¢ siO tlo przecigcia
probki przy wolniejszej predkosci odksztatcenia.
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Rys. 2. Aparat do testu dynamicznego dla duraluminium
20247351 [9).

Dwu-osiowy stan napr¢zen mozna réwniez o0siggnac za
pomoca plaskich probek z rowkami. Odksztatcenia moga tu
by¢ obserwowane za pomoca kamer szybkoSciowych i
rezultaty odksztatcen mogg by¢ porownywane z rezultatami
symulacji komputerowych, jak to jest widoczne na Rys. 3.
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Uzyte rézne geometrie probek poddanych $ciskaniu,
rozcigganiu, skrecaniu, i przecinaniu za pomocg stempla
pokazane sa na obrzezu Rys. 4 kolorami czerwonym,
niebieskim i zielonym. Wyznaczona powierzchnia pekania
jest pokazana w $rodku Rys. 4 z poszczegdlnymi punktami
mierzonymi  eksperymentalnie odnoszacymi si¢ do
poszczegodlnych testow i geometrii probek. Pow1erzchnla ta
pokazuje efektywne odksztatcenie pekania g w funkcji
trojosiowosci naprezen i Klasycznego parametru Lode Jak w
rownaniu (5). Efektywne odksztalcenie liczone jest za
pomocg odksztatcenia typu von Misesa

5 12
Em = (5 gi'j gin J , 9)

icg = 38kk i jc'esztttensorem odksztatcenia
dewiatorycznego.

Punkty stanu naprezenia w momencie pekania dla
poszczegoblnych eksperymentow mozna rowniez
przedstawi¢ uzywajac klasycznego parametru trojosiowosci
oraz uproszczonego parametru Lode jak w rownaniu (7).
Przyktady  poszczegdlnych  testow 1  punkty im
odpowiadajace dla uproszczonego Lodepokazane sg na Rys.
5.
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Rys. 4. Powierzchnia zniszczenia wyznaczona dla lotniczego datuminium [11].
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Jednym z istotnych rejondéw trdjosiowosci i Lode jest
rejon, gdzie oba te parametry sa ujemne. Przy pegkaniu od
uderzenia obiektu cienko$ciennego tensor naprezen uktada
si¢ w taki sposob, ze oba te parametry sa wtasnie ujemne.

momencie pgkania dla ujemnych parametrow Lode i
trjosiowosci jest probka pokazana w postaci przekroju na
Rys. 6. Probka ta jest obciazana przez stalowy stozkowy
probki i

Przyktadem geometrii probki, ktéra moze by¢ uzywana w
laboratorium do znalezienia krytycznego odksztatcenia w

stempel, ktory jednocze$nie rozcigga S$cianki
naciska na jej dno, tak jak to jest pokazane na Rys. 7.
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przypadku naprezenia §cinajace nie istnieja, czyli naprezenia
normalne, jednocze$nie s3 napr¢zeniami dominujacymi O,

O, | O, przy czym pierwsze dwa sa sobie rowne i

dodatnie czyli rozciagajace, a trzecie jest ujemne czyli
Sciskajace.

do

BLCa

Rys. 6. O0bki d
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Rys. 10. Ewol ucja sktadni kéw naprezei

stempel tuz przed peknieciem dna pokazany jest na Rys. 8.

Wrtasnie dzigki takiemu rozktadowi naprezen, ujemne
parametry trojosiowo$ci i Lode sg osiggniete w momencie
pekania. Przyktad ewolucji obu parametréw w srodku dna
probki jest pokazany na Rys. 11, gdzie czerwona krzywa
(A) reprezentuje parametr tréjosiowosci, a zielona krzywa
(B) parametr Lode

=
® ;
Rys. 8. Ot warte szczeliny w écg‘
peknieci eaumdma odvej pr obki £ R ..
Obserwacje pekania materiatu probki sg prowadzone od n \| e -
spodniej strony probki. Rozktad najwigkszego odksztatcenia S W E =
von Misesanormalizowanego w stosunku do odksztalcenia I T T . T A e L
pekania dur-aluminium na dnie probki koncentruje si¢
rownomiernie w $Srodkowej czesci, jak to jest pokazane na A5 j i i ;
Rys. 9. o 1 z 3 4
Ewolucja wszystkich skladnikow tensora naprt é w Time: (E-03)
pkladzw wspolrzednych ta’k dpbranym, ie. wsgolr.z¢dna Z Rys.1. Ewol ucja parametréw tro
Jest prostopadta do dna probki, a osie ,,x” i,)y” leza na dnie  A)j Lode (krzywa zielona B) dladural umi ni um na

probki, jest pokazana na Rys. 10. Wida¢, G w tym
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13.Weryfi kacja MAT224 dl a

Doktadno$¢ obliczeniowa MAT224  z parametrami
wyznaczonymi przez FAA, NASA, i grup naukowcow pod
kierunkami Gilata i Kana, zostaly zweryfikowane przy
uzyciu struktury cienko$ciennej zwanej ,,sabot” uderzajacej
w grubg plyte stalowa z predkosSciami poréwnywalnymi i
wigkszymi od predkosci uderzenia w drzewo samolotu Tu-
154M. Sabot sklada si¢ z cylindra o $rednicy zewnetrznej
152,4 mm i grubosci $ciany 1,5 mm, czyli podobnej jak
grubo$¢ poszycia skrzydta samolotu. Strona kontaktowa
pomiedzy sabotem i ptyta stalowa jest otwarta, a do drugiej
strony jest przyspawane dno o grubosci 6,35 mm lub 12,7
mm. Rys. 12 pokazuje sabot, ktéry jest rozpedzany do
predkosci lotu samolotu Iub wickszej przez dzialo
prozniowo-gazowe pokazane na Rys. 13.

Rys. 12. Struktura cienkoscienna sabotu z duraluminium
202471351 (lewa strona) i model (prawastrona).
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Model sabot posiada 102864 o$mio-wezlowych

trojwymiarowych  elementdw  skonczonych, Parametr
*Hourglass jest typu 6 oraz kontakt jest typu

*Automatic_ Surface_to_Surface Aby poroéwnaé krzywa
plastycznego odksztatcenia i napr¢zenia, wycigto ze $cianek
sabot prostokatne prébki 1 poddano je zwyklemu
rozcigganiu, aby potwierdzi¢, G MAT224 reprezentuje
dobrze materiat AL2024-T351. Rezultaty testow i symulacji
weryfikujacych MAT224 pokazane sa na Rys. 14.
Symulacja uderzenia sabot w plyte stalowa przy
predkosci 175 m/s, a wit'c ponad dwukrotnie wigkszej niz

s predkod tsamolotu, ¢ jalann Kuol§481i ndah nderfy¢ w

drzewo lub w ziemie, doktadnie odzwierciedla zniszczenie
widoczne w eksperymencie. Sekwencja zniszczenia jest
pokazana na Rys. 15.
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rezultat zniszczenia sabot.
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Rys.14 Wer yfi kacj a mat er ialarimuma
2024 T351.
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Na podstawie eksperymentéw 1 symulacji uderzenia
sabotu z materialu AL2024-T351 w sztywng stalowg plyte
widaé, O nawet przy predkos$ci dwukrotnie wigkszej od
predkosci Tu-154M aluminium nie rozpada si¢ na drobne
fragmenty o wielko$ciach, jakie zostaly znalezione w
okolicach brzozy i na obszarze rozciggajacym si¢ az do
miejsca ostatecznego uderzenia samolotu w ziemie. Mozna
wit'c wnioskowaé, Ge skrzydto i kadtub Tu-154M poddany
byt duzo wigkszej energii i wigkszej predkosci obcigzenia
materiatu, niz to bylo uzyte w eksperymencie z
rozpedzonym sabotem uderzajacym w sztywna plyte
stalowa. Wymagane do fragmentaryzacji dur-aluminium
energie nie s3 mozliwe do osiagnigcia nawet przy

predko$ciach bliskich predkosci dzwigku, gdyO nawet przy
prt Kosci uderzenia 300 m/s nie nastt'puje kruszenie dur-
aluminium, co jest widoczne na Rys. 16.

najdoktadniejszy troéjosiowy opis uzyskany i potwierdzony
eksperymentalnie.

Zblizenie siatki pierwszego dzwigara, gdzie elementy
plaskie  zostaly  zastapione  ggsta  siatkg (5400
trojwymiarowych elementéw) w obszarze kontaktu z brzoza
jest pokazane na Rys. 17.

Drzewo zostalo zamodelowane jako pien stozkowy o
$rednicy 44 cm w miejscu uderzenia, przy uzyciu réznych
siatek MES. Najgestsza siatka posiada 228800
prostopadtosciennych elementéw. Dla symulacji kontaktu
skrzydta z brzoza zostala wykorzystana opcja kontaktowa

»*Automatic Surface to Surface’. Opcja ,SOFT=2"

zostata uzyta zgodnie z instrukcja dla programu LsDyna dla
struktur o ksztatcie smuklym takim, jaki majg pien drzewa i
krawegdz przednia skrzydia. Dzigki tej opcji otrzymaliSmy
zadowalajacg stabilnos¢ obliczen komputerowych. Gestosé
drzewa zostala zmodyfikowana tak, aby byl zgodny z
konkluzjami grupy naukowej Cieszewskiego [14], ale uzyty
zostal najmocniejszy model ortotropowy, aby rezultaty
miaty duzy margines pewnosci.

Rys. 17. Siatka mal ych el ement ow
modelujacych fragment pierwszego dzwigara w obszarze
kontaktu z brzoza.

Rys. 16. Eksperymentalny rezultat zniszczenia sabotu dla

prtdko$ci 300 m/ s. 2.2.Rezultaty symulacji uderzeniaTul 54 M w br zoze

Fakt znalezienia wielu od@mkoéw przed brzoza i na
obszarze ad do pierwszego zetkniecia samolotu z ziemis,
moze $wiadezy¢, Ce taka fragmentacja byla spowodowana
energig powsta@ w wyniku wybuchu w skrzydle.

2. SYMULACJE ZNISZCZENIA SKRZYDTuw
154Mz uUzYCIl EN2MAT

2.1.Model samolou Tu-154

Model samolotu Tu-154M zostat zbudowany przy uzyciu
komercyjnego modelu tego samolotu w formacie Solid
Works, ktory nastepnie zostal rozbudowany o strukture
wewnetrzng skrzydla. Wszystkie powierzchnie zostaty
nastepnie zastgpione siatkg elementow powlokowych przy
pomocy programu Hypermesh. Szczegdly tego modelu
zostaly przedyskutowany w publikacjach [12] i [13]. W tej
pracy dzwigar przedni skrzydla w obszarze kontaktu z
drzewem zostal lokalnie zbudowany za pomocg bardzo
matych trojwymiarowych o$miowt'z@wych elementow
skonczonych. Elementy trojwymiarowe zostaty potgczone z
elementami dwuwymiarowymi w dzwigarze przy uzyciu
metody *Tied_Nodes to Surface, a poQczenie z
poszyciem zostato uzyskane za pomoca:
*Tied_Surface_to_Surface Obliczenia zostaly zrobione
dla r6znych grubosci $cian dzwigara jak w [13].

Zweryfikowany opis zachowania materiatu AL2024-
T351 w postaci MAT224 z parametrami zmierzonymi
eksperymentalnie zostat przypisany czgsci dzwigara
przedniego. Reszta modelu pozostata niezmieniona. W ten
sposéb w miejscu potencjalnego pekania konstrukcji, w
modelu mamy materiat, ktéorego zachowanie posiada
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Uzyskane rezultaty symulacji uderzania samolotu Tu-
154M w brzoze nie zmieniaja ostatecznych wnioskow
zawartych w [12] i [13]. Symulacje pokazuja, ze brzoza
zostaje przecieta, poszycie krawedzi przedniej skrzydta jest
zniszczone, dzwigar lekko wygiety, ale skrzydto nie traci
integralnosci i samolot powinien odlecie¢ jak to jest
pokazane na ogélnym Rys. 18 i zblizeniu miejsca
zniszczenia na Rys. 19.

Rys. 18. Symulacje przeciecia brzozy przez Tul54M.

Warto tutaj zauwazy¢, Oc dzwigary w samolotach
zrobione sg zwykle z najbardziej wytrzymatych stopow
aluminium zblizonych do AL7075-T6 lub AL7075-T651, a
wit'c o wytrzymatosci od 10 % do 20 % wickszych od
udytych w tych obliczeniach. Przyjmujac w symulacji
AL2024-T351 zatoOylismy, G dzwigary sg zbudowane z
materia@l stabszego od tego, ktory w rzeczywistosci jest
uzywany do budowy Tu-154M. Ewolucja naprgzen w
elemencie dzwigara najbardziej zblizonym do catkowitego
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zniszczenia jest pokazana na Rys. 20. Wida¢, Ge w czasie
uderzenia material jest obcigzony wielokierunkowo, czyli
Mat224 najlepiej odzwierciedla rzeczywiste napr¢zenia w
materiale skrzyd@.

Rys. 19. Zbl i
Tu-154M po
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Rys. 20. Komponenty naprt’ énia w czasie kontaktu z brzog .

Ewolucje parametréw ,,trojosiowosci” (parametr 9), Lode
(parametr 10), oraz ilorazu efektywnego odksztatcenia do
odksztatcenia pgkania (parametr 12), pokazane sa na Rys.
21 dla jednego z elementdow zniszczonego w wyniku
kontaktu z brzoza.

1.00E+00
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= 6.00E-01 4 Variable 12
<
‘S 4.00E-01
}Cc
" 2.00E-01 4
B
2 0.00E+00 -—"'J\/\ -
T -2.00E-01 1
-4.00E-01 A
-6.00E-01 r r r r r
0 0.005 001 0015 002 0025 003
Time (second)
Rys.2l.. Ewolucje paramet rLode(10) r 6
ptkania (12) dla zniszczonego
kontaktu z brzozgag.

Szybko§¢ odksztalcenia dla uderzenia samolotu w
wielokrotnie stabszy i bardziej migkki od dur-aluminium
materiat brzozy jest duzo mniejsza w poroéwnaniu z
szybkosciami odksztalcen osiagnigtymi przy uderzeniu
sabotu w grubg ptyte stalowg z predkoscig 175 m/s, czyli w
poréwnaniu do dwukrotnie wigkszej predkosci od realnej
prt' dko$ci samolotu Tu-154M, z jakg miat uderzy¢ w brzozg
lub ziemit. Jest to szczegdlnie istotne dla dzwigara,

poniewaz odksztalcenie brzozy rozpoczyna si¢ juz w
momencie kontaktu drzewa z krawedzia przednig skrzydta.
Modna wit'c oczekiwaé, O zniszczenie czg$ci skrzydia
powinno by¢ duzo mniejsze, niz zniszczenie sabotu po
uderzeniu w grubg plyte stalowa.

3.WNI OSKI KONCOWE

Wszystkie wnioski sg efektem przeprowadzonych w tej
pracy analiz 1 odzwierciedlaja konkretne rezultaty
otrzymane na podstawie przeprowadzonych symulacji i
eksperymentow.

Mat224 umozliwia otrzymanie wynikéw symulacji
popartych ogromng baza badan eksperymentalnych,
czyli rezultaty sa najbardziej doktadne z mozliwych.
Kryterium pekania w funkcji parametrow trojosiowosci
i Lode umozliwia dostosowanie si¢ wytrzymatosci
Inftcriatul w Wrastk OdbdaheRisl Ao KaZd¥gb Gehsord
naprezen.

Ggsta siatka elementow oraz Mat 224 daja mniejsze
zniszczenia dzwigara przedniego niz symulacje, w
ktorych zastosowano liniowe i Johnson-Cook opisy
zachowania si¢ dur-aluminium oraz wigksze elementy
plaskie, przez co potwierdzaja ostateczne rezultaty
otrzymane i referowane w artykutach [12] i [13].

Lewe skrzydlo nie moglo urwaé¢ si¢ w wyniku
uderzenia w brzoze, gdyz w zadnym badanym
przypadku brzoza nie tamie skrzydta.

Struktura cienkoscienna z materiatu AL2024-T351
uderzajgc nawet z dwukrotnie, czy czterokrotnie
wigksza predkoscia od prt'dkosci samolotu Tu-154M w
calkowicie sztywna przeszkode¢ nie wykazuje kruszenia
si¢ 1 fragmentaryzacji materiatu.

Fragmentaryzacja skrzydta i innych czesci samolotu
Tu-154M w Smolensku nie mogta byé spowodowana
uderzeniem samolotu w drzewo lub galgzie, ale musiata
by¢ spowodowana duzo wigkszg energia o ogromne;j
predkosci odksztalcenia materiatu, jaka moze by¢
uzyskana w wyniku wybuchu.
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