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Streszczenie

Uszkodzenia produkcyjne wystepujace w strukturach lotniczych wykonanych z kompozytow
wloknistych, stanowig istotny problem z punktu widzenia bezpieczenstwa eksploatacji tych struktur.
W projekcie TEBUK ,,Opracowanie technologii badan odpornosci na uszkodzenia lotniczych
i kosmicznych kompozytowych struktur no$nych” prowadzonym w Instytucie Lotnictwa,
opracowana zostata metodyka, ktéra pozwala na przewidywanie rozwoju wad produkcyjnych.
Metodyka ta zostala zwalidowana dla struktury lotniczej. W celu walidacji metody zaproponowanej
w ramach projektu zostat zaprojektowany demonstrator struktury lotniczej, ktorego struktura byta
wzorowana na stateczniku poziomym samolotu I-23 ‘Manager’. W czasie wytwarzania
demonstratora, w jego pokrycie zostala wprowadzona sztuczna wada produkcyjna — delaminacja.
W czasie prob wytrzymatosciowych rejestrowano zachowanie si¢ delaminacji i catej struktury za
pomoca tensometrow. Rownolegle do prob demonstratora zostaty przeprowadzone obliczenia
z zastosowaniem Metody Elementéw Skonczonych (MES) dla catej struktury i pozwalajace na
przewidzenie zachowania si¢ delaminacji. Wyniki otrzymane z symulacji numerycznych zostaly
poréwnane z wynikami prob wytrzymatosciowych demonstratora. Zgodno$¢ migdzy wynikami
numerycznymi i wynikami prob demonstratora potwierdzita poprawno$¢ obu metod obliczeniowych.
Stowa kluczowe: materialy kompozytowe, delaminacja, proby wytrzymatosciowe, Metoda
Elementéw Skonczonych, MES.

1. WPROWADZENIE

Wyroby wykonane z laminatow sa podatne na powstawanie uszkodzen, takich jak przerwanie
wlokien, pekanie spoiwa oraz delaminacje na ptaszczyznach styku poszczegoélnych warstw [1].
Delaminacja jest jednym z najcze$ciej spotykanych uszkodzen w wyrobach wykonanych
z kompozytow wioknistych, co jest spowodowane niewielka wytrzymaloscia potaczen miedzy
warstwami [2]. Powstanie delaminacji jest skutkiem btedéw w czasie produkcji lub uszkodzen, ktdre
wystapity w czasie uzytkowania, takich jak uderzenia przez obce obiekty [1]. Powstanie delamincji
powoduje drastyczny spadek sztywno$ci na zginanie struktury kompozytowej, a w przypadku jej
Sciskania moze spowodowac lokalne wyboczenie [2, 3].
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Celem projektu POIG TEBUK ,,Opracowanie technologii badan odpornosci na uszkodzenia
lotniczych i kosmicznych kompozytowych struktur no$nych”, realizowanego w Instytucie Lotnictwa,
bylo opracowanie wzorcowej metodyki oceny wplywu uszkodzen na trwato$¢ i wytrzymatosé
konstrukeji wykonanych z nowoczesnych materialow kompozytowych. W ramach projektu zostata
zbadana miedzy innymi wytrzymatos¢ resztkowa probek po uderzeniach niskoenergetycznych i ze
sztucznie wprowadzonymi wadami produkcyjnymi (delaminacjami). Nastgpnie opracowana zostata
metoda symulacji numerycznej, ktéra pozwolila na przewidzenie wzrostu delaminacji. Dzigki
opracowanemu modelowi numerycznemu, ktéry pozwala poprawnie przewidzie¢ moment
poczatkowy propagacji delaminacji, mozliwe jest uniknigcie koniecznosci wykonywania badan
eksperymentalnych i oparcie si¢ na wynikach obliczen. W celu dowiedzenia, ze metodyka badan
i obliczen przeprowadzonych dla probek jest odpowiednia réwniez dla struktur lotniczych,
w projekcie zostal wykonany demonstrator takiej struktury. Geometria demonstratora zostata oparta
na geometrii kesonu no$nego usterzenia poziomego samolotu [-23 "Manager" [4, 5], jednak jego
struktura wewngtrzna zostala zaprojektowana od nowa w celu zapewnienia warunkow, w ktorych
mozliwa jest propagacja uszkodzenia przed zniszczeniem catej struktury. Demonstrator zostat
poddany probom wytrzymatosciowym, ktore doprowadzity do wzrostu delaminacji i ktérych wyniki
potwierdzity poprawno$¢ metody modelowania zachowania si¢ wzmiankowanych wad
produkcyjnych. Dodatkowo poréwnanie wynikéw badan wytrzymatosciowych z wynikami
numerycznej analizy wytrzymato$ciowej struktury demonstratora potwierdzito poprawnos¢ tej
analizy i wykazalo, Ze moze by¢ ona stosowana do obliczen wytrzymatosciowych struktur lotniczych.

2. DEMONSTRATOR

2.1. Geometria
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Rys. 1. Geometria i struktura wewngtrzna demonstratora [Osmeda, 2015]

Jako demonstrator wykorzystana zostata cze$¢ nosna statecznika samolotu 1-23 znajdujaca si¢
miedzy dwoma dzwigarami. Cze$é noskowa i ster wysoko$ci nie zostaty wykonywane. Zebra
wewngetrzne umieszczono w odleglosci odpowiednio 120 mm, 729 mm i 1495 mm od ptaszczyzny
symetrii demonstratora. Pozostawiono dzwigary w 22,89% i 59,25% cigciwy od noska profilu
i dodano cztery $cianki pomigdzy nimi w 30,16%, 37,43%, 44,70%, 51,97% cigciwy. Wywinigte
poiki scianek demonstratora szerokosci 20 mm zostaly przyklejone bezposrednio do pokrycia.
W miejscach potozenia zeber wewnetrznych 1, 2 1 3 zostaly dodane Zebra zewnetrzne (obejmy),
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ktore postuzyly do wprowadzenia obcigzen w struktur¢ w czasie prob wytrzymalosciowych.
W plaszczyznie symetrii demonstratora zostala wprowadzona sztuczna delaminacja w postaci dwoch
krazkow teflonowych o $rednicy 40 mm umiejscowionych miedzy warstwami pokrycia statecznika.
Geometri¢ i strukture wewnetrzng demonstratora przedstawiono na rysunku 1.

2.2. Materialy i uklad warstw

Pokrycia gorne i dolne demonstratora zostaly wykonane z preimpregnatu weglowo-
epoksydowego  jednokierunkowego.  Uktad  warstw  pokrycia  jest  nastgpujacy:
[0°/90°/0°/90°/0°/0°/45°/-45°/-45°/45°]s. Kierunek 0° oznacza ukierunkowanie wtokien zgodnie
z rozpigtoscia demonstratora. Sztuczna delaminacja zostata umieszczona migdzy trzecig i czwartg
warstwa preimpregnatu liczac od gory pokrycia. Scianki, zostaly wykonane z preimpregnatu
weglowego symetrycznego tkaninowego. Uktad warstw $cianek jest nastgpujacy: [0°/45°/45°/45°]s.
Wiasciwo$ci materiatowe obu preimpregnatow wykorzystane w obliczeniach zostaty zestawione
w tabeli 1. Zebra wewnetrzne wykonano ze sklejki wodoodpornej, a Zebra zewnetrzne (obejmy) —
ze stali.

Tab. 1. Dane materiatowe wykorzystane w obliczeniach. Warto$ci podkreslone
sg zaczerpnicte z danych dostarczonych przez producenta — firm¢ Advanced
Composites Group

Material pokrycia Material Scianek
E,[MPa] 128290 59860
E, [MPa] 8760 59860
E,[MPa] 8760 8760
vy [ 0.288 0.200
Vi [-] 0,288 0,320
Vy, [-] 0,300 0,320
Gy [MPa] 4270 4170
Gy, [MPa] 4270 3000
Gy, [MPa] 3000 3000

3. WARUNKI PODPARCIA I OBCIAZENIE

Demonstrator w czasie proby byt podparty na dwoch zebrach srodkowych (zebra 1). Obcigzenie
zostato przytozone w postaci osmiu sit skupionych, po dwie sity na kazdym 2 i 3 zebrze zewngtrznym.
Miejsca podparcia demonstratora i przylozenia sit przedstawiono na rysunku 2. Wartos$ci
przytozonych sit F,, Fy,, F3; i F3, zostaly wyliczone dla jednego z przypadkéw obciazenia
statecznika poziomego I-23 w locie [6].

Obciazenie rzeczywiste statecznika poziomego [-23 zostato przeksztalcone tak, aby dato si¢ je
przylozy¢ w 8 punktach do zeber zewngtrznych. Dla badan demonstratora najistotniejsze znaczenie
mialy naprezenia Sciskajace w pokryciu, za ktore odpowiedzialny jest moment gnacy. W celu jak
najlepszego odwzorowania momentu gnacego zostaty wyznaczone sity przyktadane do zeber 213 —
F, i F5 tak, aby odwzorowany byt w nich moment gnacy usterzenia. Sita F, jest sumg sit F»; i Fyy,
a sita F5 —suma sit F5; i F3,. Na ponizszym wykresie przedstawione sg rzeczywisty moment gnacy
usterzenia [-23 1 wyliczony moment zastgpczy dla demonstratora (Rys. 3).
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Rys. 2. Geometria demonstratora i miejsca przylozenia sit oraz podparcia [Osmeda, 2014]
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Rys. 3. Rozktad momentu gnacego wzdhuz rozpigtosci demonstratora (y) [Osmeda, 2012]

Wartosci sit F, i F5 zostaly wyznaczone z rownan rownowagi w kierunku rozpigto$ci. Wynosza one:

F,= -914,7 [N]
F; =-555,7 [N]

W kierunku osi x (cigciwy) sity F, 1 F3 zostaty podzielone na pary sit F,; i F,, oraz F5; i F3,
przytozone w miejscach przeciecia zeber ptaszczyzng sit wypadkowych (Rys. 2) tak, aby jak najlepiej
odwzorowywaé¢ moment skrecajacy statecznika 1-23 (Rys. 4).
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Rys. 4. Rozktad momentu skregcajacego wzdhuz rozpigto$ci demonstratora [Osmeda, 2012]

Wartosci sit F,; 1 Fy, zostaly wyznaczone z réwnan rownowagi w kierunku osi x dla zebra 2,
a wartoéci sit F5| 1 F3, z rownan rownowagi w kierunki osi x dla zebra 3. Warto$ci tych sit wynosza:

F,; = - 866,1 [N]
F,, =- 48,6 [N]
F3; =-529,2 [N]
F3, =- 26,5 [N]

4. PROGRAM BADAN

Badania demonstratora obejmowaty zaréwno badania statyczne, jak i zmgczeniowe. Celem proby
statycznej demonstratora bylo potwierdzenie jego wytrzymato$ci statycznej oraz walidacja obliczen
numerycznych: zaro6wno analizy liniowej stuzacej do wyznaczenia odksztalcen w pokryciu
demonstratora, jak i nieliniowej stuzacej do modelowania zachowania si¢ delaminacji. Celem prob
zmeczeniowych byto sprawdzenie odpornosci struktury na propagacje delaminacji pod wptywem
obcigzen zmegczeniowych. Program prob demonstratora zostat przedstawiony szczegdlowo
w dokumencie: Program badan zmeczeniowych i odpornosci na uszkodzenia demonstratora
kompozytowego [7]. W czasie prob przyktadane byto obcigzenie wyrazone jako wielokrotno$¢
n obcigzenia jednostkowego odpowiadajacego obcigzeniu samolotu, ktore zostalo wyliczone
w poprzednim rozdziale. W ramach prob zostaly przeprowadzone:

* obcigzenie probne do wspdtczynnika sity n = 6,

* proba statyczna do obcigzenia dopuszczalnego n = 12,

* badania zmgczeniowe,

* proba statyczna do obcigzenia niszczacego n = 20,76 (173% obciagzenia dopuszczalnego [9]).

5. STANOWISKO POMIAROWE

Zaprojektowane zostato stanowisko przeznaczone specjalnie do badan demonstratora. Stanowisko
to sktadato si¢ ze sztywnej ramy, na ktdrej zamontowany byl demonstrator w sposob
w przyblizeniu symulujacy zamocowanie statecznika [-23 na samolocie. Dwie obejmy znajdujace si¢
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najblizej srodka demonstratora stuzyly do zamocowania demonstratora na stanowisku. Obcigzenia
byly realizowane za pomocg 4 sitownikow przymocowanych do ramy, ktére wprowadzaty wyliczone
w poprzednim rozdziale sity F,;, Fyy, F3; 1 F35 w obejmy demonstratora. W czasie prob byly
mierzone i rejestrowane sily przyktadane do demonstratora, przemieszczenia i odksztatcenia. Sity
i przemieszczenia rejestrowane byly za pomoca rejestratora LMS SCADAS Mobile SCR 09
z uzyciem wkladek V8E. Odksztalcenia pokrycia demonstratora mierzone byly za pomoca
tensometrow w uktadzie ¢wier¢ mostkow za pomoca rejestratora LMS SCADAS Mobile SCR 09
z uzyciem wktadek VBSE. Rozmieszczenie tensometrow na demonstratorze i ich oznaczenia sg
przedstawione ponizej (Rys. 5). Tensometry 1-7 zostaly umieszczone w poblizu delaminacji, aby
rejestrowa¢ odksztalcenia w jej obszarze. Pozostate tensometry zostaty umieszczone w tak, aby
mozna bylo rejestrowaé odksztatcenia struktury poza obszarem delaminacji.

—

|

b 1

Rys. 5. Rozmieszczenie tensometrow w obszarze badawczym [Osmeda, 2014]
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6. ANALIZA MES
6.1. Analiza wytrzymalos$ciowa struktury

Obliczenia wytrzymatosci struktury demonstratora zostaly przeprowadzone za pomoca
oprogramowania Ansys 14.0, a szczegolowa analiza obliczen zostata zawarta w sprawozdaniu
Porownanie wynikow proby statycznej demonstratora z wynikami obliczen MES [8]. Do
modelowania wszystkich powierzchni wykonanych z kompozytu uzyto elementow powltokowych
z nadanym uktadem warstw ortotropowych. Do modelowania zeber i obejm réwniez uzyto
elementow powlokowych, ale o wlasciwosciach izotropowych. Model zostat obcigzony w sposdb
odpowiadajacy obciazeniom demonstratora w czasie proby wytrzymatosciowej. Obcigzenie
w zebrach zewnetrznych zostato przytozone jako sity skupione. Obejmy wewnetrzne zostaly podparte
W sposob przedstawiony ponizej (Rys. 6). W czasie pierwszej proby wytrzymatosciowej zrealizowane
zostato obcigzenie do wspotczynnika sity n = 6, zatem analiza zostata przeprowadzona dla takiego
samego obciazenia.

Rys. 6. Model MES demonstratora wraz z obcigzeniami [Osmeda, 2014]

6.2. Analiza zachowania delaminacji

Metodyka pozwalajaca na modelowanie zachowania si¢ struktury kompozytowej z delaminacja
poddanej obcigzeniu $ciskajagcemu zostata przedstawiona szczegétowo w innych pracach [9-11].
Wyniki dotyczace demonstratora uzyskane za pomoca tej metodologii mozna znalezé
w sprawozdaniu Liniowa analiza wyboczeniowa demonstratora [9].

7. POROWNANIE WYNIKOW

Wynikami proby demonstratora jest pole odksztalcen uzyskane na podstawie wskazan
tensometrow. Réznice miedzy wyliczonymi za pomoca analizy opisanej w podrozdziale 6.1
i zmierzonymi odksztalceniami w kierunku rozpigtosci sg przedstawione ponizej (Rys. 10). Roéznica
miedzy nimi nie przekracza kilku procent. Ze wzgledu na to, ze to odksztatcenia w kierunku
rozpigtosci sg istotne dla propagowania delaminacji, mozna stwierdzi¢, ze przeprowadzona analiza
numeryczna pozwala prawidlowo modelowa¢ zachowanie si¢ demonstratora w czasie prob
wytrzymatosciowych.
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Rys. 7. Odksztalcenia w kierunku rozpigtosci: zmierzone i obliczone
oraz roznica procentowa miedzy nimi [Osmeda, 2014]

8. WYNIKI PROB

Delaminacja zostata wprowadzona w pokrycie demonstratora za pomoca dwdch kawatkow folii
teflonowej umieszczonej mi¢dzy warstwami preimpregnatu. W czasie proby do wspotczynnika
obcigzenia n = 6 pokrycie w obszarze delaminacji nie uleglo wyboczeniu, chociaz wg obliczen
powinno to nastagpi¢ przy wspotczynniku ok. 4. Prawdopodobng przyczyna braku wyboczenia si¢
pokrycia bylo sklejenie si¢ folii w czasie procesu utwardzania. Migdzy warstwy teflonu zostato wigc
w sposob kontrolowany wprowadzone powietrze, co spowodowato rozklejenie si¢ folii, dzigki czemu
pokrycie w obszarze delaminacji moglo si¢ wybacza¢ w dalszych probach. Nastgpnie
przeprowadzono probe statyczng do wspotczynnika sity n = 12.

8.1. Proba statyczna do obcigzenia dopuszczalnego

O zachowaniu si¢ delaminacji w czasie wzrostu obcigzenia w trakcie proby $§wiadcza odczyty
z tensometréw 1-7 znajdujacych si¢ w jej poblizu (Rys. 8 19). W czasie obcigzania demonstratora,
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dopdki pokrycie w obszarze delaminacji nie wybacza si¢ ani delaminacja nie propaguje, tensometry
1-3 powinny wskazywa¢ na rosngce odksztatcenia $ciskajace, natomiast 4-7 odksztatcenia
rozciggajace. Po wyboczeniu si¢ pokrycia w obszarze delaminacji, odksztalcenia $ciskajace
odczytywane przez tensometr 1 znajdujacy si¢ na srodku delaminacji, powinny zacza¢ si¢ zmniejszac
ze wzgledu na zwigkszenie si¢ krzywizny pokrycia w obszarze delaminacji wywotane wyboczeniem.
Odczyty z tensometrow 2 i 3, znajdujacych sie na granicy delaminacji, powinny wraz z momentem
wyboczenia si¢ pokrycia w obszarze delaminacji wykazaé przyspieszenie przyrostu odksztalcen
Sciskajacych. W przypadku odczytow z tensometrow 4 i 6, ktore rowniez znajduja si¢ na granicy
delaminacji, ale w kierunku rozciaganym, wyboczenie si¢ pokrycia w obszarze delaminacji powinno
spowodowac¢ zahamowanie wzrostu odksztatcen rozciggajacych. O propagacji delaminacji powinien
informowa¢ natomiast spadek odksztalcen rozciagajacych odczytanych z tensometrow 5 i 7.
Dodatkowa metoda pozwalajaca na stwierdzenie propagacji delaminacji sa badania ultradzwickowe.
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Rys. 8. Odksztalcenia zarejestrowane przez tensometry 1-3
w probie do wspotczynnika sity n = 12[Osmeda, 2014]
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Rys. 9. Odksztalcenia zarejestrowane przez tensometry 4-7
w probie do wspotczynnika sity n = 12 [Osmeda, 2014]

Powyzej przedstawiono odczyty z tensometrow 1-7 w czasie proby do obciazenian =12 (Rys. 8
1 9). Odczyty te wskazaly tym razem na wyboczenie si¢ pokrycia w obszarze delaminacji.
Wyboczenie wystapito zgodnie z przewidywaniami przy wspotczynniku sity n = 4 [9]. Przy tym
wspotczynniku wskazania tensometru 1 zaczely rosna¢, a wskazania tensometrow 3 i 4 zaczely
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spada¢. Zachowanie tensometru 2 nie zmienito si¢ w czasie trwania proby, a wskazania tensometru
6 zaczely spada¢, ale przy wyzszym wspodtczynniku obcigzen niz tensometréw 3 i 4. Wskazania
tensometrow 2 i 6 $wiadcza o braku symetrii delaminacji wzgledem rozmieszczenia tensometrow.
Wskazania tensometrow 5 i 7 rosty liniowo w czasie trwania calej proby, co §wiadczy o tym, ze
delaminacja nie propagowala. Brak propagacji delaminacji zostat rowniez potwierdzony badaniami
ultradzwickowymi [12].

8.2. Badania zmeczeniowe

Po obcigzeniu demonstratora statycznie do obcigzenia dopuszczalnego przeprowadzono proby
zmeczeniowe. Wskazania tensometrow nie zmienity swojego charakteru w czasie trwania badan, co
wskazuje na brak propagacji delaminacji. Badania ultradzwigkowe przeprowadzone po zakonczeniu
badan zmeczeniowych wykazaty jednak, ze wystapita nieznaczna propagacja delaminacji (wzrost
srednicy o 3 mm) [13].

8.3. Préba statyczna do obciazenia niszczacego

Po zakonczeniu prob zmgczeniowych demonstrator zostal obcigzony statycznie do obcigzenia
niszczacego odpowiadajacego wspdtczynnikowi sity n = 20,76. Ponizej przedstawione sg odczyty
z tensometréw 1-7 (Rys. 101 11). Wynika z nich, ze wyboczenie si¢ pokrycia w obszarze delaminacji
nastgpito przy tym samym wspolczynniku obcigzenia, co w poprzedniej probie statycznej (do
wspolczynnika sity n = 12). Odksztatcenia zmierzone przez tensometry 4 i 6 po poczatkowym spadku
zaczely rosng¢ wraz z dalszym obcigzeniem przyjmujac na koncu proby wartosci dodatnie. Moze to
swiadczy¢ o tym, ze delaminacja zaczela propagowac, przez co $ciskany tensometr znajdujacy si¢
poczatkowo na granicy wyboczonej delaminacji znalazt si¢ w koncu w obszarze rozcigganym
w obrebie delaminacji. Rowniez tensometr 5, ktory byl poczatkowo rozciggany, wykazuje zmiang
tendencji wzrostu odksztalcenia z dodatniej na ujemng, co moze wskazywaé na przejscie czota
delaminacji w obszar tensometru. Tensometr 7 w czasie catej proby wykazywat liniowy wzrost
odksztalcen rozciggajacych. Ze wzgledu na symetri¢ rozmieszczenia, tensometry 213,416,517
powinny wskazywac parami te same wartos$ci. Roznice ich wskazan sg skutkiem nierdwnomiernego
rozmieszczenia tensometrow wzgledem delaminacji lub nierdwnomiernej propagacji delaminacji.
Wyniki wskazuja, ze poczatek propagacji delaminacji wystapil okoto wspdtczynnika sity n = 13.
Wzrost obszaru delaminacji zostal potwierdzony po zakonczeniu proby statycznej dzieki badaniom
ultradzwickowym [12]. Sztywnos¢ catego demonstratora nie ulegta w czasie prob zmianie na skutek
propagacji delaminacji.
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Rys. 10. Odksztalcenia zarejestrowane przez tensometry 1-3
w probie do wspodtezynnika sity n=20,76 [Osmeda, 2014]
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Rys. 11. Odksztalcenia zarejestrowane przez tensometry 4-7
w probie do wspodtczynnika sity n = 20,76 [Osmeda, 2014]

9. WNIOSKI

» Zastosowany w pracy liniowy model MES pozwala na modelowanie odksztalcen demonstratora
w czasie prob wytrzymatosciowych.

* Delaminacja na demonstratorze ulegta wyboczeniu, po wprowadzeniu odpowiedniej ilosci
powietrza w celu jej rozklejenia, przy wspolczynniku sity n = 4, co byto zgodne z obliczeniami
MES dotyczacymi zachowania si¢ delamiancji. Wyniki te potwierdzaja poprawno$¢ metody
obliczeniowe;j.

Przedstawione w publikacji badania zostaty zrealizowane w ramach projektu TEBUK
»Opracowanie technologii badan odporno$ci na uszkodzenia lotniczych i kosmicznych
kompozytowych struktur nosnych” POIG.01.01.02-14-017. Projekt zostat sfinansowany
z Europejskiego Funduszu Rozwoju Regionalnego w ramach program Innowacyjna Gospodarka —
Narodowa Strategia Spojnosci.
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RESULT COMPARISON OF NUMERICAL
ANALYSISAND STRUCTURALTESTS OFAEROSPACE
TEST STRUCTURE

Abstract

The flaws resulting from the production process of fiber composite aerospace parts constitute
a substantial problem for the exploitation safety of the structures. In the project TEBUK
‘Development of the technology for testing the resistance to damage of aviation and space composite
load bearing structures’, which is carried out in the Institute of Aviation, the methodology which
allows to predict the growth of the production flaws has been developed. The methodology was
validated for the case of aerospace structure. A test structure referring to I-23 ‘Manager’ horizontal
stabilizer was designed in order to validate the method. An artifitial production flaw — delamination,
was placed in the test structure skin. During the structural tests the behaviour of the delamination and
entire structure was recorded with the use of the strain gauges. In addition to the structural tests the
FEM analyses aiming to model the behaviour of the structure and delamination were carried out.
The FEM analysis results were compared to the results of the structural tests. The good cosistency
between the results of the analyses and tests allowed to confirm the validyty of the analysis methods.
Keywords: composite materials, delamination, strength tests, Finite Element Method, FEM.



