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Abstract

Several material models developed for LS-DYNA were
used to investigate possible outcomes of the Tu-154M
aircraft wmg impact with the birch tree. The wing structure
was modeled according to the shape and internal structure
information available in the literature. Results of the birch
density investigation conducted by Cieszewski were
incorporated into othotropic material model of the birch.
Newly developed elasto-viscoplastic model for tri-axial state
of stress-driven failure that incorporates large body of
experiments characterizing airplane Aluminum 2024-T351
failure envelope is presented as tabulated Johnson Cook
Mat224. Application of this material is validated using
Aluminum_sabot impacting the rigid steel plate with the
velocity 175m/s. Results of the airplane impact with the
birch tree are produced using locally very fine solid
elements mesh. The numerical results confirmed conclusions
formulated by coarser shell mesh and simpler material
models that for any airplane configuration the impact
should produce damage of the wing leading edge and the
tree should always be cut by the front spar. The upper part
of the tree has to fall parallel to the airplane flight direction.

Keywords - Triaxial state of stress, failure envelope,
crash, explosion, simulation.

Streszczenie

Kilka roznych modeli materialowych rozwinigtych dla
programu LS-DYNA uzyto do symulacji komputerowych
uderzenia samolotu Tu-/54M lewym skrzydiem w brzoze.
Ksztalt i struktura wewnetrzna tego samolotu by
modelowane na podstawie informacji dostepnych w
literaturze. Gestos¢ brzozy obliczona przez Cieszewskiego
zostata uzyta do parametrow opisu ortotrpowego materiatu
brzozy Mat143. Najnowszy elasto-wiskoplastyczny model
materiatowy z kryterium pekania wyznaczonym dla peinego
tensora naprezen uzyskanym za pomocq obszernych
rezultatow testow ekspe mentalnychp dla samolotowego
dur-aluminium  typu 2}324—T351 jest opisany jako
eksperymentalny model Mat224 o wlasnosciach Johnson-
Cook. Doktadnos¢ rezultatow numerycznych symulacji
otrzymanych przy uzyciu tego modelu jest sprawdzona za
pomocq testu uderzenia cienkosSciennej struktury dur-
aluminiowej w gruba plyte stalowa z predkosciami od 175
m/s do 300 m/s. Wyniki wirtualnych eksperymentow
uderzenia skrzydla samolotu w brzoze zostaly otrzymane z
zastosowaniem lokalnie  bardzo malyclf elementow
trojwymiarowych.  Wyniki ~ numeryczne  potwierdzily
konkluzje otrzymane przy uzyciu modeli z elementami
wiekszymi  dwuwymiarowymi i  prostszymi  opisami
zachowania si¢ materiatu, ze niezaleznie od przyjetej
konfiguracji samolotu, krawedz przednia skrzydla musi ulec
zniszczeniu, zas drzewo zawsze bedzie przecigte przez
przedni dzwigar skrzydla. Po przecieciu drzewo zawsze
upada wzdtuz toru lotu samolotu.

Stowa  kluczowe — Trojosiowy stan  naprezen,
powierzchnia stanu pekania, zderzenie, wybuch, symulacja.
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1. OPIS MODELU MATERIALU MAT224

1.1. Wprowadzenie

Zwykle opisy zachowania materiatow izotropowych,
jakim jest dur-aluminium, sg wyznaczane przy pomocy
testow probek pod wplywem jednokierunkowego naprezenia
rozciagajacego, Sciskajacego lub  $cinajacego. w
praktycznych sytuacjach uderzenia struktur cienkosciennych
jednokierunkowy stan naprezenia nigdy nie wystgpuje w
rejonie pekania [1, 2].

Rice i jego grupa naukowa [3] rozwineli model do
symulacji pojedynczego defektu w postaci sferycznego
otworu. Autorzy pokazali, ze wspotczynnik wzmocnienia
dylatacyjnego wzrasta eksponencjalnie ze wzrostem
$redniego napr¢zenia mierzonego w oddali od defektu.
Naprezenie $rednie mozna zdefiniowaé jako negatywne
ci$nienie

_0,+t0,+0;

I,
" 3 3
gdzie ©,, O, |1 Oys3 mnormalnymi naprezeniami
dominujacymi.

Hanckock i Mackenzie [4] zalozyli, ze rOwnowazne
odksztatcenie plastyczne pgkania musi zmniejszaé sie, gdy
»trojosiowo$¢” naprezenia si¢ zwicksza. Wierzbicki wraz ze
swoja grupa naukowsg [5] przeanalizowali siedem modeli
pekania dla materiatow takich jak dur-aluminium i doszli do
wniosku, ze zastosowanie ,.trojosiowosci” stanu naprezenia
poprawia doktadnos¢ rezultatéw symulacji komputerowych.
,»Trojosiowos¢” jest zdefiniowana jako

o =o,lc,, 2

gdzie efektywne naprezenie von Misesa moze by¢ obliczane
z uzyciem dewiatorycznego tensora naprezenia
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Oun = (gsijsijj ) 3)

gdzie:
Sij =0 — 005 . 4)

Wierzbicki [5] oraz Barsoum [6] wprowadzili do modelu
pekania dodatkowy parametr zwany Lode
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gdzie
1 2
o=, ==, +—=12. (6)
3T s g2 T o
Carney [7] zaproponowal modyfikacje modelu pekania
Wierzbickiego. Parametry jakie zaproponowal uzywaja
pelnego tensora naprezenia, a w szczegdlnosSci normalne
naprezenia dominujgce 0, O, i 05.Jego zmodyfikowany
parametr Lode przyjmuje nastgpujaca postaé
I
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.

1.2. Zalozenia 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$¢ uzycia pomiaré6w eksperymentalnych
W postaci naprezenia i odksztatcenia oraz powierzchni stanu
pekania lub krytycznego odksztatcenia plastycznego jako
funkcji trojosiowosci  (triaxility), szybkosci obcigzenia
(strain rate dependence), temperatury oraz kompensacji
rezultatow w zaleznosci od wielko$ci elementow (non-local
analysis). 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 dla réznych predkosci odksztalcenia dla
lotniczego  dur-aluminium  jako funkcja odksztalcenie
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
maszyng $ciskajaca jak MTS, aby uzyskac¢ site do przecigcia
probki przy wolniejszej predkosci odksztatcenia.
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Rys. 2. Aparat do testu dynamicznego dla dur-aluminium
2024-T351 [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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Rys. 3. Korelacja pomiedzy eksperymentem (DIC po lewej) i
symulacja (po prawej) uzywana do wyznaczenia krzywych
materialowych dla lotniczego dur-aluminium [10].

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 1 geometrii probek. Powierzchnia 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:

9 12
Eym =(§gi'jgiljJ , )

gdzie 8;]- =& —éekké}- jest tensorem 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 Lode pokazane sg na Rys.
5.
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Rys. 4. Powierzchnia zniszczenia wyznaczona dla lotniczego dur-aluminium [11].
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Rys. 5. Okreslenie stanu naprezen w momencie pekania dla AL2024-T351 przy uzyciu testow pokazanych po lewej stronie.

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

momencie pgkania dla ujemnych parametrow Lode i
trjosiowosci jest probka pokazana w postaci przekroju na
Rys. 6. Probka ta jest obciazana przez stalowy stozkowy
stempel, ktory jednocze$nie rozcigga Scianki probki i
naciska na jej dno, tak jak to jest pokazane na Rys. 7.
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Rys. 6. Przekroj probki do badania pekania przy ujemnych
parametrach Lode i trojosiowos$ci - r6wnania (2) i (5).

Rys. 7. Przekrdj probki i stempla uzytych do badania pekania
przy ujemnych parametrach Lode i tréjosiowosci - réwnania
@) i)

W zaleznosci od kata stozka, ilosci nacie¢ Sciany probki,
promienia przejscia od $cian do dna probki, otrzymuje si¢
roznej wielko$ci naprezenia normalne rozciagajace oraz
$ciskajace w dnie probki. Ksztatt odksztatconej probki przez
stempel tuz przed peknieciem dna pokazany jest na Rys. 8.

Rys. 8. Otwarte szczeliny w S$ciankach proébki tuz przed
peknieciem dna dur-aluminiowej prébki.

Obserwacje pekania materiatu probki sg prowadzone od
spodniej strony probki. Rozktad najwigkszego odksztatcenia
von Misesa normalizowanego w stosunku do odksztatcenia
pekania dur-aluminium na dnie probki koncentruje si¢
rownomiernie w $Srodkowej czesci, jak to jest pokazane na
Rys. 9.

Ewolucja wszystkich sktadnikow tensora naprezen w
uktadzie wspotrzgdnych tak dobranym, ze wspotrzedna ,,z”
jest prostopadta do dna probki, a osie ,x” i,y leza na dnie
probki, jest pokazana na Rys. 10. Wida¢, ze w tym
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przypadku naprezenia §cinajace nie istnieja, czyli naprezenia
normalne, jednocze$nie s3 napr¢zeniami dominujacymi Oy,
0, i Oy, przy czym pierwsze dwa sa sobie rowne i

dodatnie czyli rozciagajace, a trzecie jest ujemne czyli
Sciskajace.

Rys. 9. Rozklad odksztalcen von Misesa -réwnanie (9) w
stosunku do odksztalcenia pekania & D
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Rys. 10. Ewolucja skladnikéw naprezen w srodku dna prébki.

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.

ginent Data

Ei

Timee: [E-D3)
Rys. 11. Ewolucja parametrow tréjosiowosci (krzywa czerwona

A) i Lode (krzywa zielona B) dla dur-aluminium na dnie prébki
z Rys. 6.
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1.3. Weryfikacja MAT224 dla struktury cienko$ciennej

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 dur-aluminium
2024-T351 (lewa strona) i model (prawa strona).
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Rys. 13. Dzialo prozniowo-gazowe oraz plyta stalowa uderzana
przez sabot.

Model sabot posiada 102864 o$mio-wezlowych
trojwymiarowych  elementdw  skonczonych, Parametr
*Hourglass jest typu 6 oraz kontakt jest typu

*Automatic_Surface_to_Surface. Aby poréwnaé krzywa
plastycznego odksztatcenia i napr¢zenia, wycigto ze $cianek
sabot prostokatne prébki 1 poddano je zwyklemu
rozcigganiu, aby potwierdzi¢, ze 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 wiec ponad dwukrotnie wickszej niz

predkos¢ samolotu, z jakim Tu-154M mial uderzy¢ w
drzewo lub w ziemie, doktadnie odzwierciedla zniszczenie
widoczne w eksperymencie. Sekwencja zniszczenia jest
pokazana na Rys. 15.
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Rys. 14. Weryfikacja materialowa MAT224 dla dur-aluminium
2024-T351.
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Rys. 15. Symulacje zniszczenia sabotu przy predkosci 175 m/s
dla réznych czasow po uderzeniu (a-d) oraz eksperymentalny
rezultat zniszczenia sabot.

213




Wiestaw K. Binienda

Na podstawie eksperymentéw 1 symulacji uderzenia
sabotu z materialu AL2024-T351 w sztywng stalowg plyte
widaé, ze nawet przy predkosci dwukrotnie wigkszej od
predkosci Tu-154M aluminium nie rozpada si¢ na drobne
fragmenty o wielko$ciach, jakie zostaly znalezione w
okolicach brzozy i na obszarze rozciggajacym si¢ az do
miejsca ostatecznego uderzenia samolotu w ziemie. Mozna
wiec wnioskowaé, ze skrzydto i kadtub Tu-154M poddany
byt duzo wigkszej energii i wigkszej predkosci obcigzenia
materiatu, niz to bylo uzyte w eksperymencie z
rozpedzonym sabotem uderzajacym w sztywna plyte
stalowa. Wymagane do fragmentaryzacji dur-aluminium
energie nie s3 mozliwe do osiagnigcia nawet przy
predkosciach bliskich predkosci dzwigku, gdyz nawet przy
predko$ci uderzenia 300 m/s nie nastepuje kruszenie dur-
aluminium, co jest widoczne na Rys. 16.

Rys. 16. Eksperymentalny rezultat zniszczenia sabotu dla
predkosci 300 m/s.

Fakt znalezienia wielu odtamkéw przed brzoza i na
obszarze az do pierwszego zetknigcia samolotu z ziemia,
moze §wiadczy¢, ze taka fragmentacja byla spowodowana
energig powstata w wyniku wybuchu w skrzydle.

2. SYMULACJE ZNISZCZENIA SKRZYDLA TU-
154M 7 UZYCIEM MATZ224

2.1. Model samolotu 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
malych trojwymiarowych o$mioweztowych elementow
skonczonych. Elementy trojwymiarowe zostaty potgczone z
elementami dwuwymiarowymi w dzwigarze przy uzyciu
metody *Tied_Nodes to Surface, a potaczenie 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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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 malych elementow tréjwymiarowych
modelujacych fragment pierwszego dzwigara w obszarze
kontaktu z brzoza.

2.2. Rezultaty symulacji uderzenia Tu-154M w brzoze

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¢, ze dzwigary w samolotach
zrobione sg zwykle z najbardziej wytrzymatych stopow
aluminium zblizonych do AL7075-T6 lub AL7075-T651, a
wiec o wytrzymatosci od 10 % do 20 % wiekszych od
uzytych w tych obliczeniach. Przyjmujac w symulacji
AL2024-T351 zatozylismy, ze dzwigary sg zbudowane z
materiatu stabszego od tego, ktéry 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. Widaé, ze w czasie
uderzenia material jest obcigzony wielokierunkowo, czyli
Mat224 najlepiej odzwierciedla rzeczywiste napr¢zenia w
materiale skrzydta.

Rys. 19. Zblizenie krawedzi przedniej i widocznego dzwigara
Tu-154M po przecieciu brzozy.
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Rys. 20. Komponenty naprezenia w czasie kontaktu z brzoza.

Ewolucje parametréw ,,trojosiowos$ci” (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.
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Rys. 21. Ewolucje parametrow trojosiowosci (9), Lode (10) i
pekania (12) dla zniszczonego elementu dzwigara w czasie
kontaktu z brzoza.

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
predkosci samolotu Tu-154M, z jaka miat uderzy¢ w brzoze
lub ziemie. Jest to szczegélnie istotne dla dzwigara,

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

3. WNIOSKI KONCOWE

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

1. Mat224 umozliwia otrzymanie wynikow symulacji
popartych ogromng baza badan eksperymentalnych,
czyli rezultaty sa najbardziej doktadne z mozliwych.

2. Kryterium pekania w funkcji parametrow trdjosiowosci
i Lode umozliwia dostosowanie si¢ wytrzymatosci
materialu w czasie obcigzenia do kazdego tensora
naprezen.

3. Gesta siatka elementéw 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].

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

5. Struktura cienkoscienna z materialu AL2024-T351
uderzajgc nawet z dwukrotnie, czy czterokrotnie
wickszg predkoscia od predkosci samolotu Tu-154M w
calkowicie sztywna przeszkode¢ nie wykazuje kruszenia
si¢ 1 fragmentaryzacji materiatu.

6. Fragmentaryzacja skrzydla 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.

Literatura cytowana

[1] Atkins, A.G. (1997), ,Fracture mechanics and metal
forming: Damage mechanics and local approach of
yesterday and today”. Fracture research in retrospect.

[2] McClinton, F.A. (2002), “Slip line fracture mechanics: A
new regime of fracture mechanics”. Fatigue and
Fracture mechanics, Vol. 33, ASTM-STP-1417.

[3] Rice, J.R., Tracey, D.M., “On the Ductile Enlargement
of Voids in Triaxial Stress Fields”, Journal of the
Mechanics of Physical Solids, Vol. 17, 1969, pp 201-
217.

[4] Hancock, J.W., Mackenzie, A.C., “On the Mechanisms
of Ductile Failure in High-Strength Steels Subjected to
Multi-Axial Stress-States”, Journal of the Mechanics of
Physical Solids, Vol. 24, 1976, pp 147-169.

[5] Wierzbicki, T., Bao, Y., Lee, Y., and Bai, Y. (2005),
,,Calibration and evaluation of seven fracture models”.
Int. J. Mech. Sci, 47, 719-743.

[6] Carney, K. S., DuBois, P.A., Buyuk, M., Kan, S. (2009),
“Generalized, three-dimensional definition, description
and derived limits of the triaxial failure of metals”, JAE,
22, 280-286.

215



Wiestaw K. Binienda

[71 DuBois, P.A., Buyuk, M., Kan, S. (2011),
“Implementation of MAT224 in LS-DYNA”, LS DYNA
Aerospace Working Group meeting, Livermore CA.

[8] LS_DYNA Manual, (201), LSTC, Vol. 2, R7.0,

[9] Gilat A., and Seidt, J.D. (2013), “Recent Developments
in Material Testing for Characterization of Materials
(Deformation and Failure) for LS-DYNA material
Models”, 9" European LS-DYNA Conference.

[10] DuBois, P., Buyuk, M., and Kan, S., (2011)
“Implementation of MAT224 in LS-DYNA”, LS-DYNA
Aerospace Working Group meetong.

[11] DuBois, P., Buyuk, M., He, J. and Kan, S., (2010),
“Development, implementation and validation of 3-D
failure model for Aluminum 2024 for high speed impact
application”, 11-th International LS-DYNA
Conference.

[12] Binienda W.K, (2012), ,Analiza Dynamiczna
Zniszczenia Struktury Samolotu Tu-154M w Smolensku
10 Kwietnia 2010 Roku”, T Konferencja Smoleniska,
Warszawa, Polska.

[13] zZhang, C., Binienda, W.K., Horvat F.E., and Wang, W.
(2013), “Application of Numerical Methods for
Crashworthiness Investigation of a Large Aircraft Wing
Impact with a Tree”, MCFNS, 5, 71-85.

[14]Cieszewski, C.J., Strub, M., Antony, F., Bettinger, P.,
Dahlen, J., and Lowe, R. C., (2013) “Wood Quality
Assessment of Tree Trunk from the Tree Branch Sample
and Auxiliary Data based on NIR Spectroscopy and
Silviscan”, MCFNS, 5, 86-111.

216



