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Wplyw rodzajéw usztywnien pokry¢ cienkosciennych struktur nosnych statkéw
powietrznych na ich wlasciwosci eksploatacyjne. Badania eksperymentalne i analiza
numeryczna.

Stowa kluczowe: ustroje cienkoS$cienne, utrata statecznosci, lotnicze struktury no$ne,
metoda elementéw skoriczonych, nieliniowe analizy numeryczne, trwato$¢ eksploatacyjna

Streszczenie: Praca prezentuje wyniki badan ustrojéw cienkosciennych, stanowigcych
modele reprezentatywnych fragmentow struktur lotniczych, poddawanych zginaniu oraz
skrecaniu. Rodzaj obcigzenia oraz deformacji odpowiada stanowi struktury w warunkach
eksploatacji. Przedmiotem rozwazan byly ustroje wykonane z kompozytéw. Przyjeto
zatozenie o dopuszczalnosci deformacji zakrytycznych dla obcigzen eksploatacyjnych.
Przedstawiono wyniki badan eksperymentalnych i nieliniowych analiz numerycznych w ujeciu
metody elementéw skonczonych szeregu wariantdw ustrojow, zawierajgcych rézne rodzaje
usztywnien pokry¢. Dokonano poréwnania wtasciwosci eksploatacyjnych badanych ustrojéw,
w oparciu o przyjete kryteria.

1. Wprowadzenie

Badania naukowe, poswigecone zagadnieniu utraty stateczno$ci ustrojow stanowigcych
elementy struktur no$nych stosowanych w technice, na ogot koncentruja si¢ na problemach
zwigzanych z okre§laniem wartosci obcigzen krytycznych. Znacznie rzadziej przedmiotami
analiz stajg si¢ stany zakrytyczne konstrukcji. Wynika to z faktu, iz w zdecydowane;j
wiekszosci dziedzin techniki moment utraty statecznosci przez konstrukcjg¢ utozsamiany jest z
jej zniszczeniem [1][10][13].

W technice lotniczej, z uwagi na bardzo specyficzny charakter rozwazanych obiektow,
ukonstytuowaty si¢ réwniez specyficzne normy wplywajace na procesy projektowania oraz
zatozenia eksploatacyjne. Jedna z zasad, odnoszaca si¢ do najpowszechniej stosowanych w
lotnictwie konstrukcji metalowych, pozwala na dopuszczanie deformacji zakrytycznych
wybranych rodzajow ustrojow, w zakresach obcigzen eksploatacyjnych [2][11][12].

Nalezy podkresli¢, ze podobnie jak w przypadku innych dziedzin techniki, stosowana jest
zelazna reguta, w mys$l ktorej doznajacy wyboczenia ustrdj pretowy uwazany jest za
zniszczony. Niezawodno$¢  konstrukcji  jest zatem uwarunkowana odpowiednio
rygorystycznym  doborem parametrow  geometrycznych — wszystkich  komponentow
konstrukcji, ktore w procesach projektowania modelowane sg ustrojami pretowymi. Naleza
do nich np. podtuznice, elementy ram 1 kratownic, pasy dZzwigarow itp.

Zupelie odmienna reguta odnosi si¢ do ustrojow powlokowych, stanowigcych komponenty
struktur polskorupowych, jakkolwiek réwniez tutaj istnieje caty szereg ograniczen. W
ogolnym przypadku, ze wzgledu na konieczno$¢ minimalizacji masy obiektu, dopuszczalna
jest utrata statecznosci powtok w warunkach eksploatacji, o ile zjawisko to posiada charakter
sprezysty oraz zachodzi lokalnie, tj. w obrgbie segmentu powloki ograniczonego elementami



szkieletu. Wyjatek stanowig pokrycia np. kesonow skrzydet oraz innych fragmentéw
konstrukcji odpowiedzialnych za zapewnienie jej odpowiedniej sztywnosci skretnej, jak
réwniez fragmenty powlok, ktorych duze deformacje nie sa pozadane z uwagi na konieczno$¢
zachowania odpowiednich wlasciwosci aerodynamicznych obiektu [8][14][18][19].
Jakkolwiek ustroje wykonywane z metali lekkich wcigz stanowig podstawowe komponenty
wiekszosci pozostajacych w eksploatacji lotniczych struktur no$nych, w ostatnich latach
zarysowala si¢ wyrazna tendencja do zwigkszania zastosowania réznych rodzajow
kompozytow. Najczes$ciej stosowanymi w lotnictwie sg kompozyty warstwowe, na bazie
tkanin szklanych, weglowych i aramidowych oraz zywic polimerowych.

Z uwagi na niedostateczng wiedz¢ odno$nie caloksztattu zmian wiasciwosci mechanicznych
kompozytow spowodowanych ich dhugotrwalg eksploatacja, oparte na nich struktury nos$ne
przez wiele lat projektowano i realizowano jako skorupowe, przy wykorzystaniu przektadek,
zapobiegajacych utracie stateczno$ci przez powloki pracujace.

Obecnie, w dazeniu do spelnienia coraz bardziej rygorystycznych kryteriow eksploatacyjnych
i ekonomicznych, w szeregu konstrukcji lotniczych przyjeto doktryne projektowania
dopuszczajaca lokalng utrate stateczno$ci niektorych fragmentow powtok kompozytowych,
podobnie jak w przypadku metalowych [6][7][16].

Pozwolito to na zastosowanie struktur polskorupowych, charakteryzujacych si¢ bardziej
korzystnymi wtasciwosciami mechanicznymi w odniesieniu do masy niz struktury
skorupowe.

Dopuszczenie do eksploatacji tego rodzaju konstrukcji wymaga przeprowadzenia
kompleksowych badan wptywu dtugotrwatych, cyklicznych obcigzen na stan struktur
kompozytowych oraz ich niezawodno$¢.

Dopuszczalno$¢ utraty statecznosci powlok kompozytowych powoduje pojawianie si¢
podobnych probleméw konstrukcyjnych jak w przypadku powtok metalowych. Jednym z nich
jest konieczno$¢ jak najbardziej efektywnego ograniczenia tego zjawiska, przy mozliwie jak
najmniejszym przyroscie masy konstrukcji. Celowe wydaje si¢ osigganie tego celu poprzez
zastosowanie usztywnien o charakterze integralnym. Niewatpliwa zaleta kompozytow jest
tatwos$¢ nadawania im dowolnych ksztattow. W efekcie, usztywnienia integralne powtok
kompozytowych posiadaja na ogét odmienny geometryczny charakter niz w przypadku
powtok metalowych, a ich realizacja podlega innym ograniczeniom technologicznym.

W procesach projektowania tego rodzaju struktur powszechnie wykorzystywane sa narzedzia
numeryczne, mi¢dzy innymi rézne rodzaje oprogramowania opartego na metodzie elementow
skonczonych. Okreslenie rozktadow przemieszczen w przypadku wystgpowania deformacji
zakrytycznych, wigze si¢ z koniecznos$cig realizacji nieliniowych analiz numerycznych, przy
uwzglednieniu nieliniowosci geometrycznych. Z uwagi na ograniczong doskonato$¢ narzedzi
numerycznych, uzyskiwane na tej drodze wyniki bardzo czesto obarczone sa znaczacymi
btedami [5][9]. Jedynym sposobem ich wyeliminowania jest u$ci$lanie modeli numerycznych
poprzez stosowne weryfikacje eksperymentalne. Weryfikacja taka moze by¢ w wigkszosci
przypadkéw oparta na uproszczonych badaniach modelowych, podczas ktorych dokonuje si¢
pomiardw przemieszczen okreslonych punktow referencyjnych. Uzyskanie zgodno$ci
pomiedzy postaciami i wielkosciami deformacji wyznaczonymi w wyniku analiz
numerycznych oraz badan eksperymentalnych, pozwala uzyska¢ wiarygodne rozktady
napr¢zen zredukowanych, wedlug wybranej hipotezy wytrzymatosciowej. Podstawe owe;j
wiarygodno$ci stanowi zasada jednoznacznosci rozwigzan, w mys$l ktorej okre§lonemu
stanowi deformacji odpowiada¢ moze jeden i tylko jeden rozktad naprezen [3].

2. Cel i zakres badan



Celem badan przedstawionych w niniejszym opracowaniu bylo dokonanie analizy
poréwnawczej kilku rodzajow rozwigzan konstrukcyjnych fragmentu skrzydta samolotu, o
kompozytowej powloce, ulegajacej deformacjom zakrytycznym w warunkach obcigzen
eksploatacyjnych. Przedmiot badan stanowity ustroje o jednakowych wymiarach (rys.1),
réznigce si¢ rozwigzaniami konstrukcyjnymi szkieletu. We wszystkich przypadkach przedniej
czesci powtoki, odpowiadajacej kesonowi, nadano wigksza grubos$¢, zabezpieczajac ja przed
utratg stateczno$ci. Podczas analiz skoncentrowano si¢ na obszarach pomiedzy dzwigarem
oraz krawedzig sptywu.

We wszystkich przypadkach zastosowano taka samg technologi¢ wykonania i jednakowa
grubos$¢ powtok. W wyniku badan eksperymentalnych uzyskano rozklady deformacji oraz
okreslono reprezentatywne S$ciezki rownowagi. Pozyskane rezultaty stanowily podstawe
uscislania 1 weryfikacji modeli numerycznych, poddawanych analizom nieliniowym przy
uzyciu oprogramowania opartego na metodzie elementow skonczonych.

W efekcie uzyskano potwierdzenie adekwatnosci modeli numerycznych, ktore mogg stanowic
podstawe okreslenia przydatnosci kolejnych modyfikacji analizowanych rozwigzan
konstrukcyjnych.

Rys.1 Schemat i wymiary badanych struktur
3. Badania eksperymentalne

Modele do badan eksperymentalnych w czg$ci szkieletowej wykonano ze sklejki oraz listew
drewnianych, o znanych wlasciwosciach mechanicznych. Pokrycie stanowil kompozyt
epoksydowy zbrojony wtoknem szklanym (GFRP).

Zbrojenie kompozytu tworzyly tkaniny szklane Interglass 02037 i 92110 o gramaturach 50
oraz 163 g/m?. Matryce stanowita mieszanka sycaca na bazie zywicy epoksydowej MGS
L285/H286 o znanych wtasciwosciach mechanicznych, ktorym odpowiadaly zmierzone state
dla kompozytu: E11=22000 MPa, E2=22000 MPa, v12=0.11, G12=4600 . Powloka modelu
wykonana zostala w strefie kesonu jako struktura zawierajaca cztery warstwy tkaniny
symetrycznej, o wspoOlczynniku zbrojenia 50/50. Kierunki gléwne ortotropii kompozytu
zorientowano pod katem 45 stopni do kierunku paséw dzwigara.



W pozostatej cze$ci konstrukcji powloka zawierata trzy warstwy tkaniny (rys.2).
Zrdznicowanie liczby warstw miato na celu zabezpieczenie powtoki kesonu przed utratg
stateczno$ci oraz stworzenie warunkow sprzyjajacych powstaniu deformacji zakrytycznych w
czegsci pokrycia pomiedzy dzwigarem a krawedzig sptywu.

1 x 02037 );é( 1 x 02037 >§<
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Rys.2 Schemat laminowania struktury

Badania eksperymentalne przeprowadzono przy uzyciu specjalnie zaprojektowanego
stanowiska badawczego (rys.3a). Badane modele poddawane byty skrgcaniu oraz zginaniu, co
odpowiadato rzeczywistemu charakterowi obcigzen dziatajacych na skrzydto w warunkach
eksploatacji (rys.3b). Obcigzenia realizowano metodg grawitacyjna.
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Rys.3 a): stanowisko do badan eksperymentalnych, b): schemat mocowania i obcigzenia
struktury



Badaniom poddano trzy warianty modelu (rys.4). W pierwszym z nich, badany fragment
powtoki pozbawiony byt usztywnien. W drugim zastosowano pelny szkielet, zawierajacy
srodkowe zebra. Trzeci wariant zawieral usztywnienia wykonane jako obwody zamknigte,
wypelnione piankg polimerows. (rys.5). Tego rodzaju ustréj nie stanowi usztywnienia
integralnego z punktu widzenia powszechnie przyjetego znaczenia tego okreslenia, jednakze
pelni doktadnie takg samg funkcje jak obwod zamknigty, utworzony poprzez odpowiednie
uformowanie zewngtrznej warstwy powloki. Rozwigzanie to jest przy tym znacznie prostsze
W realizacji. W dalszej czeéci opracowania ten rodzaj usztywnienia okreslany jest zatem
mianem integralnego.

Stiffening elements
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Rys.4 Schematy badanych wersji modelu: a) bez usztywnien, b) z Zzebrami, c¢) z

usztywnieniami
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Rys.5 Schemat usztywnien powtoki.

W  trakcie eksperymentu dokonywano pomiaréw przemieszczen wybranych punktow
referencyjnych, dla kolejnych ustalonych stanéw deformacji struktury. Do pomiaru
przemieszczen wykorzystano uklad czujnikow mikrometrycznych oraz skaner optyczny
Pontos GOM Measuring Techniques (rys.6). W wyniku uzyskano reprezentatywne $ciezki
roOwnowagi, stanowigce zalezno$¢ pomig¢dzy catkowitym katem skrecenia struktury oraz
wartos$cig obcigzenia (rys.7).
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Rys.6 Technika pomiaru przemieszczen punktow referencyjnych
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Rys. 7 Zestawienie reprezentatywnych $ciezek rownowagi

Dla docelowej warto$ci obcigzenia przeprowadzono ponadto skanowanie badanego obszaru
zdeformowanego modelu przy uzyciu skanera Atos. W rezultacie otrzymano pola deformacji
(rys.8-10) stanowiace podstawe jakosciowej weryfikacji wynikow obliczeh numerycznych.
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b)
Rys.8 Rozktad przemieszczen wypadkowych [mm] — model bez usztywnien: a) powloka
gorna, b) powtoka dolna (mocowane zebra po prawej stronie).

Rys.9 Rozktad przemieszczen wypadkowych [mm] — model z zebrami: a) powtoka goérna,
b) powtoka dolna (mocowane Zebra po prawej stronie).

Rys.10 Rozktad przemieszczen wypadkowych [mm] — model z usztywnieniami a) powtoka
gorna, b) powtoka dolna (mocowane zebra po prawej stronie).

4) Analizy numeryczne

Niezbednym uzupetnieniem fazy eksperymentalnej pozwalajagcym na uzyskanie informacji o
rozktadach naprezen w badanych powtlokach jest opracowanie efektywnych, adekwatnych
modeli obliczeniowych w ujeciu metody elementow skonczonych.

Modelowanie numeryczne badanych struktur zrealizowano przy uzyciu komercyjnego
oprogramowania MSC PATRAN/MARC, ktore dowiodto swojej efektywnosci w przypadku
analiz deformacji zakrytycznych powlok z materiatow izotropowych [11][12]. W przypadku



kompozytow warstwowych, decydujaca faza tworzenia modelu jest uzycie algorytmu, ktérego
zadaniem jest wyznaczenie wlasciwo$ci laminatu, w oparciu o =zestawy statych,
odpowiadajacych poszczegdlnym warstwom. Algorytm ten stanowi integralny podprogram
preprocesora i nie pozwala uzytkownikowi na jakakolwiek ingerencje.

Cecha struktur kompozytowych, bardzo utrudniajaca tworzenie numerycznych odwzorowan,
jest ich niejednorodno$¢, wynikajaca nie tylko z warunkéw laminowania poszczegdlnych
warstw, ale rowniez begdacych skutkiem czynnos$ci montazowych, tj. obecnosci lokalnych
naddatkow zywicy oraz zrdznicowanej grubosci sklein. Czynniki te mogg skutkowaé
lokalnymi zmianami sztywnosci powtoki i wptywaja na posta¢ deformacji zakrytycznych.
Nawet niewielkie btedy w doborze parametrow geometrycznych modelu numerycznego,
wprowadzajace odstgpstwo od rzeczywistych warunkéw brzegowych segmentu powtoki,
generuje znaczace btedy podczas analizy nieliniowe;.

Podstawowg relacja w problemie nieliniowym, okreslajaca zwigzek pomigdzy stanem
struktury oraz obcigzeniem jest tzw. Sciezka réwnowagi ukitadu, w ogdlnym przypadku
stanowigca hiperpowierzchni¢ w hiperprzestrzeni stanu [4][9]. Jest to zalezno$¢ spelniajaca
macierzowe rownanie sit rezydualnych:

r(u,A) =0, 1)

w ktérym U jest wektorem stanu, zawierajacym sktadowe przemieszczen weztow struktury
odpowiadajacych jej aktualnej konfiguracji geometrycznej, A jest macierza zawierajaca
parametry kontrolne odpowiadajace aktualnemu poziomowi obcigzenia, natomiast r jest
wektorem rezydualnym, zawierajagcym niezrownowazone sktadowe sit, zwigzane z aktualnym
stanem deformacji uktadu. Zbiér parametréw kontrolnych moze by¢ wyrazony poprzez
pojedynczy parametr, bedacy funkcja obcigzenia. Rownanie (1) przyjmuje wowczas postac:

r(u,1) =0, (2)

nazywang monoparametrycznym réwnaniem sit rezydualnych.

Stosowane w nowoczesnych programach prognostyczno-korekcyjne metody okreslania
kolejnych punktow $ciezki rownowagi zawieraja rowniez faze korekcyjng, oparta na
spelnieniu przez uktad dodatkowego réwnania, nazywanego réwnaniem kontroli przyrostu
lub réwnaniem wigzow []:

c(Au,, AN,) = 0, 3
gdzie przyrosty:
Au, =u,,,—Uu, oraz Ay, = A1 — Ay 4)

odpowiadajg przejsciu ze stanu n do stanu n+1.

Z uwagi na brak mozliwo$ci interpretacji $ciezki rownowagi dla uktadéw o liczbie stopni
swobody wigkszej niz 2, w czytelnej formie wykresu, w praktyce, do celow porownawczych,
stosuje si¢ tzw. reprezentatywne $ciezki roOwnowagi, stanowigce zaleznos$ci pomiedzy
wybranym parametrem, charakteryzujacym deformacje uktadu oraz pojedynczym parametrem
kontrolnym, zwigzanym z obcigzeniem. Jako potwierdzenie wiarygodnosci wynikow
nieliniowych analiz numerycznych w ujeciu MES uwaza si¢ stwierdzenie zadowalajacej
zbiezno$ci pomigdzy reprezentatywnymi $ciezkami réwnowagi: rzeczywista — okreslong
podczas eksperymentu oraz uzyskang na drodze numerycznej. Niezbedna jest rowniez
zbiezno$¢ postaci deformacji stanowigcych efekt obliczen [4][9][17] z wynikiem



eksperymentu. Opierajac si¢ na wspomnianej zasadzie jednoznaczno$ci rozwigzan, za
wiarygodne mozna woéwczas uzna¢ rowniez rozktady naprezenia zredukowanego w
zdeformowanej powtoce [3].

Poniewaz nieliniowa analiza numeryczna jest procesem iteracyjnym, zmierzajagcym do
wyznaczania kolejnych stanow rownowagi, o jej poprawnosci w znaczacej mierze decyduje
wilasciwy dobdr metody prognostycznej, strategii korekcyjnej oraz catego szeregu
parametrow sterujacych. W opisywanym przypadku postuzono si¢ metoda Newtona-
Raphsona powigzang z hipersferyczng korekcja Crisfielda [4][15].

W przeciwienstwie do analiz liniowych, gdzie dazy si¢ do uzyskania mozliwie duzej liczby
elementéw skonczonych, zastosowanie zbyt gestej siatki elementow podczas analiz
nieliniowych prowadzi czesto do blednych wynikow, przy jednoczesnym, znacznym
wydluzeniu czasu obliczen. Po wykonaniu serii testéw numerycznych w zakresie doboru
topologii modelu, zdecydowano si¢ na modele zlozone z okoto 5000 bilinearnych,
czteroweztowych elementow powtokowych. Konieczno$¢ zastosowania takiego elementu
wynikta z faktu, iz pozostate ich typy, zawarte w bibliotece oprogramowania MSC MARC,
ktérym mozna przyporzadkowaé wilasciwosci kompozytow warstwowych, nie posiadaja
mozliwo$ci odwzorowania ztozonych geometrycznie obiektdw, z uwagi na rodzaj i liczbe
stopni swobody.

Modele materiatow sporzadzono uwzgledniajac wilasciwosci mechaniczne kompozytow
tworzonych w oparciu 0 komponenty zastosowane podczas fazy eksperymentalnej, o statych
przytoczonych powyzej.

W efekcie przeprowadzonych nieliniowych analiz  numerycznych, wyznaczono
reprezentatywne S$ciezki réwnowagi oraz dokonano ich poréownania z odpowiednimi
charakterystykami uzyskanymi na drodze eksperymentu (rys.11)
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Rys.11 Zestawienie reprezentatywnych §ciezek rownowagi.

We wszystkich analizowanych przypadkach stwierdzono bardzo niewielkie rozbiezno$ci
pomiedzy odpowiednimi krzywymi reprezentatywnymi, co potwierdzito prawidlowosé
doboru metod numerycznych oraz parametréw sterujacych procedurami nieliniowymi.

W wyniku analiz otrzymano roéwniez rozklady wypadkowych przemieszczen weztow siatek
elementow skonczonych tworzacych modele powlok (rys.12-14).



a) b)
Rys. 12 Rozktady przemieszczen wypadkowych analizowanych fragmentéw powtok (mm) —
model bez usztywnien: a) powtoka gorna, b) powloka dolna

b)
Rys. 13 Rozklady przemieszczen wypadkowych analizowanych fragmentow powlok (mm) —
model z zebrami: a) powtoka gorna, b) powloka dolna
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Rys. 14 Rozktady przemieszczen wypadkowych analizowanych fragmentéw powlok (mm) —
model z usztywnieniami integralnymi: a) powtoka gorna, b) powtoka dolna

Biorac pod uwage zadowalajace podobienstwo pomigdzy wynikami analiz i eksperymentu,
zarowno w zakresie reprezentatywnych S$ciezek réwnowagi, jak réwniez przemieszczen
wypadkowych, mozna stwierdzi¢, ze wlasciwosci kompozytow przyporzadkowywane
elementom skonczonym przez oprogramowanie PATRAN, wyznaczane przez program na
podstawie danych dla poszczegdlnych warstw kompozytu, mozna uzna¢ za poprawne,
odpowiadajace charakterystykom rzeczywistym. Nalezy jednak podkresli¢, iz w przypadku
wystgpienia wszelkiego rodzaju defektow struktury rzeczywistej, powstatych w procesie
laminowania, konieczne jest wprowadzenie stosownych poprawek w modelu numerycznym,
uwzgledniajacych wptyw tych wad na lokalng sztywno$¢ powtoki.



Przebiegi reprezentatywnych $ciezek réwnowagi pozwalaja stwierdzi¢, ze usztywnienia
powtoki skrzydia stanowig element konieczny struktury. W pozbawionym ich modelu utrata
stateczno$ci pokrycia nastegpowala przy bardzo niskiej warto$ci obcigzenia, w nastepstwie
pojawienia si¢ pola ciggnien w obrgbie obserwowanego segmentu.

Z kolei porownanie rozwigzan zawierajacych zebra oraz usztywnienia integralne, wykazato
korzystniejsze wlasciwos$ci tych ostatnich, przy jednoczesnym spadku masy.

Przyrost sztywnosci calego ustroju daje si¢ uzasadnic¢ faktem, iz w przypadku zastosowania
zeber, w miejscach ich polaczen z powloka ograniczane sg wielko$ci przemieszczen na
kierunkach wyznaczanych przez styczne do powtoki. Skutkuje to powstawaniem odmiennych,
bardziej niekorzystnych z punktu widzenia efektywnos$ci rozwigzania rozktadow naprezen w
segmentach powloki (rys.15).

b)
Rys. 15 Rozktady naprezenia zredukowanego wg hipotezy omax (MPa): a) model z zebrami,
b) model z usztywnieniami integralnymi

5) Podsumowanie i wnioski

Eksperymentalno-numeryczna analiza szeregu wariantdow rozwigzan konstrukcyjnych
typowego fragmentu cienko$ciennej struktury lotniczej miata dwa zasadnicze cele.
Pierwszym z nich bylo mozliwie precyzyjne okreslenie oraz porownanie wilasciwosci
eksploatacyjnych badanych ustrojow. Badania dowiodty, ze integralne usztywnienia powtoki,
zastosowane w jednym z rozpatrywanych modeli, jakkolwiek oparte na bardzo prostym
rozwigzaniu technologicznym, okazaly si¢ bardziej efektywne od wariantu tradycyjnego,
zawierajgcego podziat pokrycia za pomoca zeber. Pozwala to wytyczy¢ kierunek dalszych
badan, zmierzajacych do okreslenia wariantu usztywnien integralnych o wlasciwosciach
mozliwie najbardziej pozadanych w warunkach eksploatacji ustroju. Kryterium wyboru
rozwigzania docelowego moze by¢ najwicksza warto$¢ obcigzenia krytycznego badz
najmniejsza warto$§¢ deformacji uznanej za reprezentatywna, przy jednoczesnym
uwzglednieniu zmian masy struktury.

Przedstawione wyniki badan eksperymentalnych oraz nieliniowych analiz numerycznych, jak
rowniez sformulowane na ich podstawie spostrzezenia, nalezy zatem rozpatrywaé w
kontekscie szerszego programu badan, zmierzajacego do okreslenia wtasciwosci Szeregu
rodzajow usztywnien lotniczych powlok kompozytowych, doznajacych deformacji
zakrytycznych w warunkach obcigzen eksploatacyjnych.

Kolejnym celem badan, stanowigcym niezbgdne uzupelnienie fazy eksperymentalnej,
pozwalajace na uzyskanie informacji o rozktadach napr¢zen w badanych powtokach, byto
opracowanie efektywnych, adekwatnych modeli obliczeniowych w ujeciu MES.
Zweryfikowane modele numeryczne stanowi¢ moga bardzo efektywne narzedzie,
pozwalajace poszukiwac kolejnych rozwigzan konstrukcyjnych, zwigzanych z zastosowaniem



réznych wariantow usztywnien. Nalezy jednak podkresli¢, iz ostatnim krokiem musi by¢
wykonanie eksperymentu z wykorzystaniem modelu odpowiadajgcemu wybranemu
wariantowi. Wynika to z bezwzglednej konieczno$ci weryfikacji modelu numerycznego.
Tego rodzaju postepowanie pozwala jednak wyeliminowa¢ faze eksperymentalng w
odniesieniu do rozwigzan posrednich, uznanych za niespetniajace wybrane kryteria.

W Swietle powyzszych wnioskow, mozna stwierdzi¢, iz zaprezentowana metodyka badan
moze w efekcie koncowym pozwoli¢ na opracowanie mozliwie najbardziej korzystnych, z
punktu widzenia kryteriow masowych i sztywnos$ciowych, wariantow usztywnien powtok.
Spetnienie tych kryteriow stanowi podstawe uzyskania pozadanych wlasciwosci
eksploatacyjnych badanych ustrojow.
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