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Streszczenie. W artykule przedstawiono modele obliczeniowe skrzydfa samolotu EM-11 ORKA
wykonanego z kompozytu warstwowego wzmacnianego tkaning z wlékien weglowych. Modele zbu-
dowano z wykorzystaniem metody elementéw skonczonych, uwzgledniono strukture wewnetrzna
kompozytu na poziomie jego komponentéw: wzmocnienia — tkaniny i osnowy — zywicy. W modelach
MES zastosowano elementy powlokowe i superelementy. Wyniki obliczen ugig¢¢ skrzydta poréwnano
z wynikami pomiaréw stanowiskowych.
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1. Wstep

Jak wykazuja badania kompozytéw warstwowych wielu autoréw, na wlasnosci
mechaniczne kompozytéw wplywaja nie tylko wlasnosci komponentéw (wzmocnie-
nia i osnowy), lecz takze, czesto w réwnym stopniu, struktura wzmocnienia i proces
technologiczny wytwarzania. Niniejsza praca jest kontynuacja wcze$niejszych
[8, 9, 10], w ktdrych szczegélowo opisano zaproponowany model MES kompozytu
warstwowego, zastosowany dotychczas w analizie probek kompozytu [8, 9] i ele-
mentu konstrukcyjnego maszyny o prostym ksztalcie (rura) [10]. Dobra zgodnos¢
wynikéw obliczen numerycznych i przeprowadzonych badan eksperymentalnych
zachecily autoréw do podjecia proby zastosowania opracowanego modelu MES
kompozytu do obliczen ugigcia ztozonej konstrukgji, jaka jest skrzydlo samolotu.
Do analizy wybrano skrzydto samolotu EM-11 ORKA, ktdre byto przedmiotem
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badan i opisane w pracach [5, 6], dotyczacych zaréwno analizy skrzydla, jak i catego
kadluba samolotu. Celem tej pracy jest wykorzystanie mozliwosci zastosowania
innego sposobu modelowania kompozytu warstwowego z uwagi na adekwatnos¢
modelu i numeryczng efektywno$¢ modelu. Z tego punktu widzenia skrzydlo sa-
molotu byto traktowane jako przykladowa konstrukeja, ktorej ugiecia zmierzone
eksperymentalnie sg znane. Samolot EM-11 ORKA skonstruowany w Bielsku-Bialej
jest to czteromiejscowy, dwusilnikowy samolot, ktérego kadtub i skrzydta s3 w calosci
wykonane z kompozytu warstwowego wzmacnianego tkaning z wiokien weglowych.
Tworzenie nowej konstrukcji lotniczej wymaga przeprowadzenia procesu certyfi-
kacji, na ktdry skladaja si¢ miedzy innymi proby statyczne zginania skrzydta [7].
Skrzydto samolotu ORKA jest zbudowane z kilku komponentéw: gérnego i dolnego
poszycia, dzwigaréw, zeber i innych mniejszych elementéw (rys. 1), potaczonych
przez klejenie — laminowanie. Jako péifabrykatéw do ich wykonania uzyto tkaniny
z widkien weglowych i tasiemek rownolegle ulozonych widkien weglowych, tzw.
rovingu, petnigcych role wzmocnienia oraz zywicy epoksydowej bedacej osnowa
i spoiwem (rys. 2). W procesie laminowania skrzydta zastosowano réwniez tzw.
wypelniacz, ktdry ma posta¢ ,,plastra miodu” i przez to zwieksza sztywnos¢ lami-
natu, nie powodujac istotnej zmiany jego masy.
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Rys. 1. Komponenty skrzydla samolotu EM11 ORKA

W rezultacie otrzymano material typu sandwich o ukladzie warstw laminat-
-wypelniacz-laminat (rys. 2).
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Rys. 2. Struktura poszycia skrzydfa samolotu EM11 ORKA

2. Proba statyczna skrzydla

Schemat statycznej proby zginania skrzydla przedstawiono na rysunku 3.
Skrzydto podwieszono do sztywnej klatki za pomocg uktadu sztywnych belek
i nierozciagliwych ciggien przyklejonych do dolnego poszycia.

Obciazenie przylozono w miejscach wystepowania tzw. oku¢, ktorymi skrzydlo
jest polaczone z kadlubem. Cykl obcigzania podzielono na 12 krokdéw, charak-
teryzujacych sie warto$ciami od 5% do 175% obcigzenia nominalnego skrzydta
okreslonego przez odpowiednie przepisy lotnicze. Mierzono przemieszczenia

pomiarowe

Rys. 3. Schemat zamocowania skrzydta — widok z przodu [7]



48 J. Stadnicki, Z. Tokarz

punktéw pomiarowych rozmieszczonych wzdiuz skrzydfa — po cztery punkty na
powierzchni kazdej polowy skrzydtfa. Celem préby bylo symulowanie rzeczywistych
warunkoéw pracy skrzydta podczas lotu.

3. Modele obliczeniowe skrzydia

Komponenty skrzydla (rys. 4) sa powierzchniowymi cienkosciennymi ustrojami
no$nymi — powlokami. Biorgc pod uwagg ich zlozone ksztalty, do budowy modelu
obliczeniowego skrzydla wykorzystano §rodowisko MSC Patran/Nastran i metode
elementéw skonczonych — MES. Elementami skoniczonymi odpowiednimi do mo-
delowania powlok sa w tym srodowisku elementy typu CQUAD4 [4] (rys. 4b). Jest
to element powlokowy czterowezlowy, ktory ma sztywnos¢ w plaszczyznie elementu
i sztywno$¢ w kierunku normalnym do elementu. Umozliwia on ponadto mode-
lowanie materiatéw warstwowych — laminatéw z uwzglednieniem liczby warstw,
ich wzajemnej orientacji oraz wlasnoéci materiatowych poszczegdlnych warstw
(PCOMP — wiasciwosci elementu). Modele materialowe kompozytow warstwowych,
z ktérych zbudowane sa komponenty skrzydta, opracowano na podstawie danych
uzyskanych od producenta samolotu, danych katalogowych poétfabrykatéw [3],
wlasnych badan laboratoryjnych [8], wykorzystujac tzw. prawo mieszanin i teorie
laminowania [11], ktére traktuja kompozyt jak materiat ortotropowy zbudowany

—
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Rys. 4. Model MES: a) komponenty skrzydla; b) elementy skonczone CQUAD4 i SUP-EL
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ze wzmocnienia (tkaniny) i osnowy (zywicy). Przyktadowo modut Younga dla
kompozytu wzmacnianego tkaning E, = E, = 14,0 GPa, dla kompozytu wzmac-
nianego pasami rovingowymi E; = 96,0 GPa. Biorac pod uwage ksztalt i wymiary
komponentéw skrzydla, zdefiniowano nastepujace rozmiary i rodzaje elementow
skonczonych CQUADA4,; (gdzie: x=A,B,CD;i=1,2,...,7):

A. CQUAD4, ; — o powierzchni do 100 mm?,
B. CQUAD4y; — o powierzchni od 100 mm? do 400 mm?,
C. CQUAD4; — o powierzchni od 400 mm® do 900 mm?,
D. CQUAD4p; — o powierzchni od 900 mm? do 1000 mm?,
rézne liczby warstw wzmocnienia — tkaniny zastosowane w komponentach skrzydla
spowodowaly konieczno$¢ wyodrebnienia siedmiu rodzajéow elementéw skonczo-
nych:
CQUADA4,; — 1 warstwa, grubos¢ 0,25 mm,
CQUAD4, , — 2 warstwy, grubo$¢ 0,50 mm,
CQUAD4, ; — 3 warstwy, grubo$¢ 0,75 mm,
CQUAD4, , — 4 warstwy, grubos¢ 1,00 mm,
CQUAD4, 5 — 6 warstw, grubosé¢ 1,50 mm,
CQUAD4,  — 8 warstw, grubo$¢ 2,00 mm,
CQUAD4, , — 12 warstw, grubos¢ 3,00 mm.

N » =

W rezultacie powstala macierz elementéw skonczonych [CQUAD4],,,. Ele-
menty macierzy wykorzystano do zamodelowania gérnego i dolnego poszycia,
dzwigaréw i zeber (rys. 1).

W poszyciu skrzydla wystepuja dodatkowe wzmocnienia zbudowane z tzw.
pasow rovingowych utozonych wzdtuz gtéwnego dzwigara (rys. 5). W modelu MES
zastgpiono je elementami skonczonymi typu belkowego CBAR. Ponadto, w modelu

pasy rovingowe
3 warstwy tkaniny

5 warstw tkaniny

4 warstwy tkaniny

yj,; 6 warstw tkaniny

Rys. 5. Model MES — podklasy gérnego poszycia
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wystepuja takze sztywne elementy belkowe RBAR, ktérych uzyto do zamodelowa-
nia polaczen komponentéw oraz zasymulowania przylozenia obcigzenia zgodnie
z warunkami przeprowadzenia statycznej proby zginania skrzydfa.

Model MES zawieral 25 520 elementéw CQUAD4, 8 863 elementéw CBAR
oraz 486 elementéw RBAR i mial 134 518 stopni swobody.

Analiza modelu MES pozwolita obliczy¢ przemieszczenia wezléw potozo-
nych w tych samych miejscach, w ktérych zmierzono przemieszczenia podczas
statycznej proby zginania skrzydla. Poréwnanie wynikéw obliczen i pomiarow
przedstawiono na wykresie na rysunku 6. Duze réznice wartosci uprawniajg do
wniosku, ze model MES wykorzystujacy elementy CQUAD4 nie jest wystarczajaco
adekwatny do analizowanego skrzydla. Przyczyn rozbieznosci nalezy upatrywaé
przede wszystkim w tym, ze nie uwzglednia on dostatecznie struktury wewnetrz-
nej wzmocnienia — tkaniny w kompozycie. Powyzszy fakt stwierdzono réwniez
podczas badan eksperymentalnych probek kompozytu, co zostalo szczegdtowo
opisane w pracach [8, 9, 10].
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Rys. 6. Ugiecia skrzydla otrzymane jako wynik eksperymentu i analizy numerycznej modeli MES

Aby poprawi¢ adekwatnos¢ modelu MES konstrukeji kompozytowej, nalezaloby
zatem w modelu uwzgledni¢ strukture wewnetrzna na poziomie przeplecionych
tasiemek tworzacych tkanine. Taki sposéb modelowania podany miedzy innymi
w pracach [1, 2, 13], prowadzi jednak do tak znacznego wzrostu zfozono$ci modelu
MES (liczby elementéw i stopni swobody), ze czyni to ten sposob modelowania
kompozytu nieprzydatnym w analizie rzeczywistych konstrukcji. Tej wady nie ma
zaproponowany przez autorow sposéb modelowania kompozytéw, w ktérym po-
jedyncza komodrke kompozytu odwzorowuje si¢ za pomoca elementéw belkowych
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CBAR tworzacych jedna calos¢, tzw. superelement (rys. 4b) [9]. Superelement
w naturalny sposdb uwzglednia przeplot tasiemek tkaniny wzmocnienia, ktdre sa
zastgpione elementami belkowymi przenoszacymi tylko rozciaganie, a elementy
belkowe odpowiadajace osnowie (zywicy) moga by¢ rozciagane, $ciskane i zginane,
przez co komédrka kompozytu zachowuje sie podobnie, aczkolwiek niedokladnie
tak samo, jak element CQUAD4. Superelement moze miec¢ rozmiary odpowiadajace
rozmiarom oczka tkaniny wzmocnienia, moze by¢ takze skalowany do wigkszych
rozmiaréw po to, aby zmniejszy¢ liczbe elementéw (stopni swobody) modelu
MES. Superelement wymaga podania statych elementéw belkowych (przekrojow
F, momentow bezwladno$ci przekrojow I oraz statych materialowych E i v). Stale
materiatowe E, v elementéw CBAR modelujacych tkaning wzmocnienia (rys. 4b)
wyznaczono dos$wiadczalnie, w sposéb opisany w pracy [8], a elementéw CBAR
modelujacych zywice przyjeto wedtug karty technologicznej producenta [3].
Momenty bezwladnosci przekrojow elementdéw belkowych modelujacych zywice
wymagaja przeprowadzenia odpowiedniej procedury kalibracyjnej [9]. Na wstepie
przeprowadza si¢ eksperyment pomocniczy, w ktérym probke kompozytu obcigza
sie w podobny sposdb, w jaki obcigzona jest rzeczywista konstrukcja (skrzydlo).
Zmierzono ugiecia plaskiej probki kompozytu w 10 punktach pomiarowych. Na-
stepnie sformulowano zadanie optymalizacji parametrycznej MES, w ktérym szu-
kane byly momenty bezwladnosci przekrojow elementéw belkowych modelujacych
zywice (I, i L,, rys. 4b) z uwagi na kryterium zgodnosci obliczonych i zmierzonych
ugie¢ probki. Sposéb prowadzenia kalibracji zostal szczegdtowo opisany w pracy
[9]. Warto tutaj doda¢, ze wyniki raz przeprowadzonej kalibracji dla kompozytow
wytwarzanych w danych warunkach produkcyjnych moga by¢ wykorzystywane
wielokrotnie w analizie MES konstrukcji wykonanych z tych kompozytow.

Do budowy modelu bazujacego na superelemencie wykorzystano opisany
wezeéniej model zbudowany z elementéw powlokowych CQUAD4. Opracowano
specjalng procedure numeryczng do zamiany elementéw CQUAD4 na superelementy.
W miejsce kazdego elementu CQUAD4 zostal wprowadzony superelement. Uwzgled-
niono przy tym zréznicowanie elementéw pod wzgledem rozmiaru i grubosci (liczby
warstw). Wykorzystano wczesniej podany podzial elementéw na cztery rozmiary
i siedem rodzajow. W efekcie elementy CQUA D4 modelu MES skrzydla zastagpiono
superelementami z macierzy superelementéw [SUP-EL] ;. Dla kazdego z elementow
SUP-EL, ; przeprowadzono opisang poprzednio procedure kalibracji. Dla poszcze-
golnych rozmiaréw ,.x” superelementow, skalowano probke plaska, przyjmujac
odpowiedni do rozmiaréw wspoélczynnik skalujacy a (x): a« (A) =1, a (B) =2, a (C)
=3, a (D) = 4. Siedem rodzajow elementéw rdéznigcych sie grubosciag uwzgledniono,
przyjmujac w modelu obliczeniowym odpowiednig liczbe warstw superelementdw
sktadajacych si¢ na probke plaskg o grubosci 4 mm; np. dla SUP-EL, ; grubosci
0,25 mm przyjeto 16 warstw x 0,25 mm = 4 mm, a dla SUP-EL, 5 o grubosci 1,5 mm
przyjeto (2 warstwy x 0,25 mm) + (1 warstwa x 1,00 mm) = 4 mm. Otrzymany
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w ten sposob model skrzydfa zawieral wytacznie elementy belkowe, w tym: 556 649
elementow CBAR, 486 elementow RBAR i mial 1 021 258 stopni swobody.

Ugiecie skrzydla otrzymane jako wynik analizy modelu wykorzystujacego
superelementy przedstawia rysunek 6.

4. Wyniki analizy

Na rysunku 6 przedstawiono wyniki pomiaru ugiecia skrzydta podczas statycznej
proby zginania, zmierzone w czterech punktach pomiarowych pod obcigzeniem
P = 46 kN [7]. Na tym samym wykresie przedstawiono wyniki analiz numerycznych
dwoch modeli MES: pierwszego wykorzystujacego elementy powlokowe CQUAD4
oraz drugiego wykorzystujacego superelementy SUP-EL i procedure kalibracji mo-
delu. Jak juz wspomniano, rozbiezno$¢ wynikéw pomiaru i obliczent modelu MES
z elementami CQUAD4 jest znaczna. Bledy wzgledne ugiec obliczonych w punktach
pomiarowych podano w tabeli 1.

TABELA 1
Poréwnanie wynikéw eksperymentu i analizy MES
eksperyment MES — superelement SUP-EL MES — element CQUAD4
nr pkt. | ugiecie [mm] | ugiecie [mm] |blad wzgledny [%]| ugiecie [mm] blad v{v{;%l@dny
()
1 0 0 0 0 0
2 72 76 7,6 44 39,0
3 238 266 10,6 130 45,2
4 283 309 8,4 152 46,4
$redni blad $redni blad
wzgledny [%] 8,9 wzgledny [%] 43,5

Sredni blad wzgledny dla modelu z elementéw CQUAD4 wynosi 43,5%. War-
tosci ugiec obliczone z wykorzystaniem modelu obliczeniowego z superelementami
SUP-EL s duzo blizsze wartos$ciom zmierzonym, a $redni bltad wzgledny jest rowny
8,9%, co dla tak zlozonej konstrukcji jak analizowane skrzydto mozna uzna¢ za
akceptowalng wartos¢.

Warto podkresli¢, ze w tym przypadku ugigcia obliczone sg wigksze od zmie-
rzonych — oszacowanie z gory, co powigksza bezpieczenstwo analizowanej kon-
strukcji.
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5. Wnioski

Poréwnanie wynikéw obliczen i pomiaréw stanowiskowych ugie¢ kompo-
zytowego skrzydia samolotu wykazato koniecznos¢ stosowania w praktyce inzy-
nierskiej modeli obliczeniowych kompozytéw warstwowych uwzgledniajacych
strukture wewnetrzng kompozytu na poziomie wzmocnienia — tkaniny i osnowy
— zywicy. Zaproponowany w artykule model MES wykorzystujacy superelement,
ktéry odwzorowuje budowe wewnetrzna kompozytu, okazal si¢ adekwatny do
inzynierskich analiz konstrukeji kompozytowych. Przy tak zlozonej konstrukeji,
jaka jest analizowane kompozytowe skrzydlo samolotu EM-11 ORKA, czas analizy
modelu, ktéry dla komputera z procesorem AMD Athlon(tm) 64 X2 Dual Core
Processor 3800 i 2 GB pamigciag RAM wynosil okolo 180 minut, mozna uznac za
akceptowalny w praktyce inzynierskiej.

Warto doda¢, ze kompozyty warstwowe wzmocnione tkaning nie ulegaja
catkowitemu zniszczeniu po przekroczeniu naprezen dopuszczalnych o niewielka
wartos$¢. Nastepuje wtedy rozwarstwienie kompozytu na skutek pekania wigzan
z zywicy, ktdra jest wielokrotnie mniej wytrzymatym komponentem od tkaniny
— wzmocnienia. Cze$ciowo uszkodzony kompozyt moze w dalszym ciagu przenosi¢
obcigzenia, cho¢ oczywiscie jego no$nos¢ sie zmniejsza. Opisany w artykule model
kompozytu wykorzystujacy superelement (rys. 4b) pozwala w naturalny sposéb
modelowac¢ takie zjawisko. Réwniez w przypadku, gdy obcigzenie powodujace
zniszczenie kompozytu jest funkcja czasu, zaproponowany model MES umozliwia
tatwe symulowanie propagacji pekniecia.

Artykut wplyngt do redakcji 21.02.2008 r. Zweryfikowang wersje po recenzji otrzymano w kwietniu
2008 r.
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Analysis of deflection of composite aircraft wing

Abstract. Calculation models of wing of ORKA aircraft, which is made of composite material reinforced
by fabric of carbon fibers, are presented in the paper. The models are constructed using finite elements
method, the inner structure of the composite material in the level of its components: reinforcement
— fabric and resin matrix has been taken into account. Shell elements and superelements are used
in the FEM models. The calculation results of wing deflection of have been compared to the results
of experimental measurements.
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