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Abstract: The paper concerns an application of lightness factors in comparative
analysis of strength properties of basic materials being applied in aeronautical
structures — in a historical perspective. The use of lightness factors enables effective
estimation how lighter will be the structural elements (of the same strength or stiffness
) made from different kind of materials : traditional as well as advanced composites.
It is quite easy to find the solution to the inverse problem, i.e. to estimate how differ
will be stiffness or strength for the same mass of the structural elements. Very
particular application of the lightness factors are noted in engineers calculations of
composite gliders wing spars, where they appears as the materials constants and as
structure loading factors as well. The paper presents some examples of application of
the lightness factors in strength analysis of the composite shells applied in the shear
webs of the wing spars, and refers to the design recommendations issued by German
aviation authority (LBA).

Keywords: aircraft, composites

Streszczenie: W pracy opisano wykorzystanie wskaznikéw lekkosci w  analizie
porownawczej  wlasciwosci  wytrzymatosciowych — podstawowych — materiatow
konstrukcyjnych stosowanych w  budowie platowcow w  ujeciu  historycznym.
Zastosowanie wskaznikow lekkosci umozliwia szybkie oszacowanie o ile [Zejsze bedg
przy tej samej wytrzymatosci lub sztywnosci elementy strukturalne wykonane z roznego
rodzaju materiatow — zarowno tradycyjnych, jak tez rozimych kompozytow
polimerowych. Latwo jest rowniez znalez¢ rozwigzanie dla zagadnienia odwrotnego,
tzn. oszacowac ile bedq roznic¢ sie sztywnosci lub wytrzymatosci przy tej samej masie
elementow strukturalnych. Wskazniki lekkosci znalazly szczegdlne zastosowanie
W inzynierskich obliczeniach kompozytowych dzwigarow skrzydet szybowcow,
wystepujgc w nich zarowno jako state materiatowe, oraz jako wskazniki wytezenia
struktury. W pracy podano przykiady zastosowania tych wskaznikow do analizy
powlok kompozytowych stosowanych w Sciankach dzwigarow skrzydet oraz odniesiono
sie do zalecen projektowych stosowanych przez niemiecki nadzor lotniczy (LBA).

Stowa kluczowe: statki powietrzne, kompozyty
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LIGHTNESS FACTORS AND EXERTION FACTORS RELATED
TO ITS OWN MASS OF FIBER REINFORCED PLASTICS (FRP)
APPLIED IN COMPOSITE AERONAUTICAL STRUCTURES
(Part 2)

1. Lightness factors as composite material constants

There is described another benefit of usage the forces distribution instead of
stresses. That is the possibility of reduction the number of strength-data regarding
laminates, which are reinforced by similar fabrics having different aerial density.
Table 1 presents the strength data of some glass fabrics made by the Interglas
company. The thing in common for all mentioned fabrics is that they are braided
from rovings having the same glass fibers (but different TEX, i.e. mass of 1000m)
and have the twill weave 2x2; the fibers are distributed in almost 1:1 proportion
between warp and weft.

Tab. 1 Thickness and strength properties of the laminates reinforced by

some most popular glass fabrics (produced by Interglas company) —
absolute values

Strenath parameters of the GFRP-composites made from Interglas fabrics
Resuts of own
Interglas Catalog data investigations
Fabric symbol Rm R, E. E,
o, [mm] & [MFa Fiber direction relative to

4 the load direction
90070 0,07 0,10 350 350 23000 13000 4500 9500
91110 0,10 0,17 320 300 23000 12500 4400 9100
92110 0,15 0,20 350 | 350 | 23000 || 12500 4300 9000
92125 0,26 0,35 350 280 23000 12500 4300 8900
92140 0,36 0,50 350 350 23000 12500 4400 9100

The grey zone of the table concerns the data which one can find in the catalog. The
orange zone concerns data obtained from own experiments performed by the
author. All strength data are in MPa. Each fabrics has own data, which make those
table quite large. In order to reduce the number of this data — the first step is to re-
calculate the data from MPa to N/m — and to present them as, so called: unitary-
strengths and unitary-stiffness. The result of this operation is presented in Table 2.
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Tab. 2 Strength properties of the laminates reinforced by some most popular glass

fabrics (produced by Interglas) — unitary values (related to 1 cm wide strip

of fabrlc?

Fabric symbol | R, [N/em]' | R., [Niem] | E, [N/em]| m [kg/m?]
90070 235 226 15696 0.080
91110 314 284 22563 0.110
92110 510 510 33845 0.161
92125 893 893 58860 0.280
92140 1275 1275 81423 0.395

If one compare the unitary-strengths or unitary-stiffness with the aerial density of
fabrics, then he discovers that they are a linear relations. This fact is illustrated in
Fig. 10 using E, modulus as an example. Those linear functions enables the
reduction of the strength data to the directional coefficients of the lines
representing the relation between and unitary-strengths or unitary-stiffness and the
aerial density. In order to obtain the same units like in K, case, the aerial density is
multiplied by g=9,81 m/s®. As the result — we obtain [m] or [km].

r

E.

Data of particular fabrics

Ke.=tgp

-

g m,
Fig. 1 Typical relation between unitary strength or stiffness and aerial density

So if we take into accounts the set of fabrics made from the same kind of fibers,
and having the same weave, then the number of strength data can be reduced to the
values of directional coefficients Kgn, Kre, Which represents the FRP endurance
constants in the direction of warp fibers, and to the values of Kg., Kgy, Ko+, Kex,
which represent the FRP stiffness constants on 0°/90° or -45°/+45° fiber lay-out.
All of them comprise of specific kind of lightness factors which gives the
information how many strength or stiffness can we obtain from the unit of areal
density of all fabrics reinforcing the laminate. They values are collected in the
Table 3.

Tab. 3 Material constants of GFRP composites reinforced by Interglas fabrics
fibers EC 9 , twill weave 2x 2, like in: 90070, 91110, 92110, 92125, 92140

Mateial Kame | Kace Ke. Kex K- Kex
constans [km] [km] [km] [km] [km] [km]
k=05 k=05 k=05 k=10 k=10 k=1.0
Datafrom |42 41 3850 | 1130 | 390 820
own
investigations
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In the same way was prepared the Table 4, which concerns carbon fabrics.

Tab. 4 Material constants of CFRP composites reinforced by Interglas fabrics
fibers CF 200, twillweave 2 x 2, likein:. 98131,98141 98151

Material Kp_m.,. Kp_,:.,. KE+ KEX KG+ KG:(
constants [km] [km] [km] [km] [km] [km]
k=05 k=05 k=05 k=10 k=10| k=10
Data from 124 114 10740 | - 480 1810
own
investigations

Note: Index x and . refers to the orientation of the fibers.

Calculation of exertion factor of FRP-shell in respect to mass of fabric used as
the reinforcement

The exertion factor of the FRP composites is sometimes used in the procedure of
strength calculations of the composite gliders wing-spars. Especially it concerns
the shear web of the wing spar. Let’s assume for simplicity, that the role of the
shear web is to carry only transversal load T, while the role of the spar flanges is to
carry the bending momentum Mg . Such an assumption is common in the aircraft
structure design and gives safe results (i.e. a little bit over- reinforced structure of
the wing spar). As the direction of the main stresses in the shear web is diagonally
oriented in regard to x-axis — the fibers orientation of the reinforcement should be
layout in the same way. Thus depending on the direction of load T - on one
diagonal of the square the fibers are stretched, while on the other diagonal the
fibers are compressed. The exertion factor of the compressed fibers is defined by
the formula:

Index D comes
from German

Fig. 4 Shear load and fiber orientation in the shear web of the wing spar
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Assuming that the shear web is subjected only to pure shear load - the value of g.p
can be calculated from the following formula:

O =9 =L
o0 = HT T

Note: This formula concerns the equality of numeric values of the shear force and
normal force distributions along the edge or respectively along the diagonal of
elementary square of the shear web (marked in Fig. 11). In next chapter (Fig. 14)
one can find the justification of this equality.

2. Applications of the lightness factor in glider structure design process

Consistently to the fact that German engineers were the pioneers of polymer
composite application in gliders technology — the first standards of composite
structure design were elaborated in Germany. In 1981 German aviation authorities
issued an advisory document regarding composite wing spar design. This
document contains several charts, which are constructed in the way shown in the
Figure 15.

Minimal strength in 54°C !

g
Stress in spar flange [M Pa]

500
4315 1.15- 375
400 | }7{= 15-250 / Basic safety margin
300 | 1
250
200 |
%01 i Structure stress rate in shear-web
Y K, [km]
0 T B T ]
0 10 15 2{)22'5@ 30 40 50 60

Fig. 5 Example of the advisory chart regarding composite wing spar
with GFRP spar flanges and GFRP shear-web (of laminar structure) [4]

The vertical axis of the chart concerns the values of stress in the wing spar flanges,
while the horizontal axis concerns the values of the structural stress rate (SSR) in
a shear-web. As one can see the SSR is expressed in kilometers. On this graph
there is displayed the straight line with marked 3 points.

The first (nearest to ZERO) point concerns maximal allowable values of the
stresses in the wing spar flange and the SSR in the shear web of the wing-spar
inside operational limit for the glider loads. The second point is shifted father by
the safety factor equal to 1,5 (which is a standard value in aeronautics).
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The most dismissed pair of points is shifted up by additional safety factor equal to
1,15 which is applied in case if there is not possible the inspection of aging
processes in the structure.

The values of 431 MPa for the wing spar flanges and 25,8 km for the shear web
should be considered as the minimal acceptable results of ultimate strength static
tests of the wing spar structure coupons. In the same way are drown up the graphs
for other types of wing spars (made from GFRP or CFRP composites and having
different kind of shear web structure).

3. Example of application of the lightness factors into interpretation
of experimental test results of the composite shell subjected to the
shear loads

In order to present another application of the lightness factors - there is described
the experiment concerning different structures of composite shell (i.e. laminar or
sandwich) subjected to the shear loads. It is commonly known that the strength-
lightness factors of typical sandwich structure are very high in comparison with
a laminar structure, however the loading abilities of laminate are not fully
consumed in both of them. It is caused by buckling phenomenon, which in case of
a laminar structure of the shell appears much earlier (depending on the thickness)
than in case of sandwich structure. Significant influences on that phenomenon have
physical properties of the foam core material and the relation between elastic
modules of the foam core and the laminate skins.

The example of specimen, which were used in experiment is presented in Fig. 6.
This is a flat composite shell in form of a square plate 200mm x 200mm. The shear
load was introduced at the edges of the specimen by special 4-joints steel frame. It
is assumed that all layers of fabrics used in the shells have the fibers oriented in the
same direction (see Fig. 13) and thus placed optimal for carrying the applied load.

' i 4-joints steel
i,‘ frame
2 ;:" l.

: f Locks on the
. edge

Materials used:
carbon fabric 245 g/m?
(made from the HT type

fibers),
epoxy resin Epidian 53/Z1.
synthetic foam Divinycell,
density 60 kg/m?

Direction of
fibers

CFRP sandwich
shell

Fig. 6 View of specimen for shear loading abilities testing

28



Mirostaw Rodzewicz, Jerzy Lewitowicz

Materials used for the specimens were: carbon fabric 245 g/m? made from the
HT-type of carbon fibers, epoxy resin Epidian 53/Z1. As the core was used
synthetic foam Divinycell, density of 60 kg/m®. The following symbols of
specimens was applied: L4, L6 — specimens with laminar structure, consisting from
4- and 6-layers of fabric; S4/6, S4/8, S4/12 — specimens with sandwich structure
with the core foam thickness of 6, 8 or 12 mm and 2 layers of carbon fabrics in
each skin.

. Mohr’s circle
P 9.
[Fibers direction j
h\ qUD ch
)
T
P
¢./=4., =4,

Fig. 7 Calculation of exertion factor for composite specimen presented in Fig. 6

Figure 7 contains the justification why the values load distributions g, and g, are
equal. It arises from analysis of Mohr’s circles representing pure shear loading case
of isotropic shell. Of course the composite material is not isotropic, but if the fibers
of reinforcement are laid along directions of principal stresses orthogonally - then
simply isotropic model gives sufficient accuracy.

The experiment had two aims: to measure the shear stiffness & to test the loading
abilities. Shear stiffness can expressed either by product G,-6 or by Kgy, Where  is
a symbol of fiber orientation in the specimen. Figure 8 contains the explanation and
formulas how to derive G,- 6 value having P and x values.

Fig. 8 Method of shear stiffness estimation
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The experiment was divided into two phases. At first the specimens were subjected
to cyclic loading within range 200daN S 1600daN. That was done in order to
determine the gradient of x value increment resulting from the P value increment,
and to draw up on this basis the graph presented in Fig. 9. In the second phase the
specimens were subjected to an increasing cyclic load — up to destruction. Having
the results of the both phases of experiment — was drown up the graph presented in
Fig. 10.

Figure 9 concerns relatively small values of the P-force, which were not involved
the destruction of the specimens. As one can see the stiffness of laminar structures
depends on the number of layers used in composite shell and significantly drops
down with the load increment. In case of sandwich structures the stiffness almost
not depends on load increment (increasing tendency visible in the graph is rather
caused by the reduction of backlashes in the contact zones of the steel frame
elements and composite plate.
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Fig. 9 Unitary shear stiffness vs exertion factor of flat composite shells
with laminar and sandwich structure

30



Mirostaw Rodzewicz, Jerzy Lewitowicz

The results presented already in Fig. 9 (but recalculated from G to Kgy values)
are shown again in Fig. 17. There are presented also the values of exertion factor
Ksp in the moment of destruction (marked on the graph by the “blast” pictogram).
Green arrows ended by short red line segments shows the usable limits (designated
by values of destructive loads divided by safety factors 1,5*%1,15 — the same which
were used in Fig. 5).

Keox [km]

2500 Apeanes
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Fig. 10 Shear stiffness constants and usable limits of exertion factors
for flat composite shells with laminar and sandwich structure

As it arises from Fig. 10, laminar structures of the plate can be competitive to
sandwich plates only for very low values of factor K,p. For example laminar plate
L6 consisted from 6 layers of fabrics, can compete in terms of shear stiffness and
mass with sandwich structures S4/6 or S4/8 only up to Kp ~ 8 km.

Taking into consideration, that theoretically maximum allowable value of K5 is
114 km (this is the value of Kg._see Tab. 3), it means that effectiveness of usage of
strength properties of the reinforcement fabrics would be very low due to bucking
problem (see Fig.11). In case of sandwich specimen S4/12 this effectiveness is
equal to 35,4/114= 0,31, i.e.: 31%. This result can be increased, for example by
application of special reinforcement inside the foam-core (see Fig.12).

On left side of Fig. 11 is shown the plate of laminar structure; the buckling appears
even when load increment is relatively low and recovers, when load is removed. As
one can see — the buckling has a global nature. On the right side is shown the plate
of sandwich structure; the buckling appears just before specimen destruction (when
load is extremely high) and has a local nature. The deformations are accompanied
by structure damages and are not recoverable.
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Fig. 12 Example of treatment of increasing loading abilities
of sandwich structure (additional reinforcement of the foam-core)
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WSKAZNIKI LEKKOSCI ORAZ WSKAZNIKI WYSILKU
STRUKTURY W ODNIESIENIU DO WEASNEJ MASY
WLOKNISTYCH KOMPOZYTOW POLIMEROWYCH

STOSOWANYCH W STRUKTURACH LOTNICZYCH
(Czesé 2)

1. Wskazniki lekkosci jako stale materialowe kompozytow

W niniejszej cze$ci opisano zalete towarzyszaca zastosowaniu w obliczeniach
wytrzymalosciowych kompozytow metody obliczen polegajacej na postuzeniu si¢
wydatkami sit zamiast naprezen. Chodzi o mozliwo$¢ redukcji danych dotyczacych
parametrow wytrzymatosciowych powlok laminatowych wykonanych z tkanin
rowingowych o roznej gramaturze.

Tabela 1 zawiera dane wytrzymalosciowe laminatow wykonanych z kilku réznych
tkanin f-my Interglas. Cechg wspdlng wszystkich wymienionych w tabeli tkanin
jest to, ze sa wykonane z takiego samego wlokna szklanego (rozny jest tylko
W kazdej tkaninie TEX pasm rowingu, czyli masa 1000 m.b.) i maja ten sam splot
krzyzowy 2x2 oraz proporcje widkien watku i osnowy réwng w przyblizeniu 1:1.

Tab. 1 Grubosé¢ i wiasciwosci wytrzymatosciowe laminatow na bazie
tkanin f-my Interglas (wartosci absolutne)

Wartosci parametrow wytrzymatos ciowych kompozytow na bazie tkanify szklanychinterglasv.|
< Dane katalogowe producenta > Badania uzupetn.
TKANINA Rnm R. E. E,
S [mm] & MPa] Symbole orientacji widkien
P § wzgl. obcigienia

=1

90070 0,07 0,10 350 350 23000 13000 4500 9500
91110 0,10 0,17 320 300 23000 12500 4400 9100
92110 0,15 0,20 350 350 23000 12500 4300 9000
92125 0,26 0,35 350 280 23000 12500 4300 8900
92140 0,36 0,50 350 350 23000 12500 4400 9100
92145 0,19 0,28 740 740 34000 - 4500 9100

Zaznaczone na szaro kolumny w Tabeli 1 dotycza danych, ktore mozna znalezé
w katalogu producenta tkanin. Kolumny zaznaczone na pomaranczowo zawieraja
dane uzyskane na podstawie eksperymentéw przeprowadzonych przez autora [1].
Wszystkie dane wytrzymatosciowe sg tu podane w MPa.
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Tabela jest rozbudowana z uwagi na to, ze kazda tkanina ma inne dane. Aby
zredukowa¢ liczbg danych nalezy w pierwszym kroku przeliczy¢ dane z MPa na
N/m i przedstawi¢ je jako tzw. jednostkowa wytrzymatos¢ lub jednostkowa
sztywnos¢. Rezultat takiej operacji zapisano w Tabeli 2.

Tab. 2 Wlasciwosci wytrzymatosciowe laminatow na bazie tkanin f-my Interglas —
wartosci jednostkowe (odnoszgce sie do 1 cm paska tkaniny)

Oiﬂ:ﬁfﬁ;"e R,, INem]'| R, [Nem] | E, [Nem] | m [kg/m?]
90070 235 226 15696 0.080
91110 314 284 22563 0.110
92110 510 510 33845 0.161
92125 893 893 58860 0.280
92140 1275 1275 81423 0.395

Analizujac te dane i odnoszac je do gramatury tkaniny latwo jest zauwazy¢, ze
migdzy jednostkowg wytrzymatoscig (lub jednostkowa sztywnoscig) a gramatura
tkaniny wystepuje liniowy zwigzek. Fakt ten zostat zilustrowany na Rys. 1 na

przyktadzie jednostkowego modutu sztywnosci E_ . Istnienie tej liniowej

N
zaleznosci umozliwia redukcje danych z Tabeli 1 poprzez wprowadzenie
zaleznoséci korelacyjnych 1 postuzenie si¢ wspolczynnikami kierunkowymi
prostych reprezentujacych zaleznosci jednostkowych wytrzymatosci (lub
jednostkowych sztywnosci) od gramatury tkaniny. W celu zapewnienia sobie
mozliwosci poréwnania zredukowanych danych dot. wytrzymatosci ze
wskaznikami wysitku struktury K, [2] gramatura tkanin w zalezno$ci funkcyjnej
jest mnozona przez przyspieszenie ziemskie ¢=9,81 m/s® (patrz Rys. 1).
W  rezultacie tego zabiegu wspotczynnik kierunkowy liniowej zaleznosci
jednostkowej sztywnosci lub jednostkowej wytrzymatosci wyrazony jest w [m] lub [km].

A

E, ( Dane poszczegdlnych ‘

tkanin

Kg, = 1[m]* tgB

>
>

g. m-ef

Rys. 1 Typowa zaleznosc jednostkowej sztywnosci (lub jednostkowej
wytrzymatosci) laminatu od gramatury tkaniny
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Tak wiec, jezeli wezmie si¢ pod uwage wybrang klasg tkanin rowingowych
utkanych z takich samych widkien i majacych ten sam splot to wowczas liczba
danych wytrzymato$ciowych moze zosta¢ zredukowana do zbioru warto$ci
wspotczynnikow kierunkowych Kgy i Kge , ktore reprezentuja wytrzymatosé
kompozytu na kierunku wtokien osnowy, oraz zbioru wartosci Kg., Kgy, Ko+, Kox,
ktore reprezentujg state materiatowe dot. sztywnosci na kierunku utozenia wiokien
0°/90° lub -45°/+45°.
Obie grupy wspolczynnikow tworza specyficzny rodzaj wskaznikéw lekkosci,
ktore informujg nas ile wytrzymatosci lub sztywno$ci mozna otrzymac z jednostki
gramatury tkanin uzytych w laminacie.
Wartosci tych wspotczynnikow zgromadzono w Tabeli 3.

Tab. 3 State materiatowe kompozytow na bazie tkanin szklanych Interglas

(dotyczy rodziny tkanin z wlokien EC 9 , splot rzqdkowy 2 x 2,
np. 90070, 911{}0, 92110, 92125, 92140)

Stata KRm+ KRC+ KE+ KE:( KG+ KG){
materiatowa [km] [km] [km] [km] [km] [km]
k-=05| k.=0.5| k.=05| k.=10| k.=10| k=10
Dane 42 41 3850 1130 390 820
z badan
ZSiS PW

W podobny sposob zostaty przygotowane dane zawarte w Tabeli 4, ktore dotycza
laminatow na bazie tkanin weglowych.
Tab. 4 State materialowe kompozytow na bazie tkanin weglowych

Interglas (dotyczy rodziny tkanin z widkien CF200, splot
rzgdkowy 2 x 2, np. 98131, 98141, 98151)

Stata I'(Flm+ KRc+ I'(E+ KEx KG+ KGx
materiatowa [km] [km] [km] [km] [km] [km]
k.=0.5 k.=0.5 k.=0.5 k.=1.0 k.=1.0 k.=1.0
Rezultaty 124 114 10740 |- 480 1810
badan
wiasnych

Uwaga: Indeksy , oraz . dotyczq orientacji widkien wzgledem
przylozonego obcigzenia.

Obliczenia wskaznikow wysilku struktury w powloce kompozytowej
Z uwzglednieniem masy tkaniny uzytej jako zbrojenie

Wskaznik wysitku struktury powloki kompozytowej zbrojonej tkaninami byt
uzywany w obliczeniach wytrzymatosciowych dzwigarow skrzydet szybowcow
kompozytowych. Dotyczy to w szczeg6lnosci Scianek dzwigara. Aby to objasnic¢
przyjmijmy zalozenie upraszczajace, ze wylaczng rolg $cianki dzwigara jest
przeniesienie obcigzen od sily tnacej T, podczas, gdy rolg paséw dzwigara jest
przeniesienie momentu gnacego Mg (Rys. 2).
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Takie uproszczenie jest czgsto stosowane w obliczeniach konstrukcyjnych, gdyz
daje bezpieczny wynik (tzn. lekko przewymiarowang konstrukcj¢ dzwigara).
Gdyby taka $cianka byta wykonana z materiatlu izotropowego, to kierunki naprezen
glownych bylby zorientowane diagonalnie do osi podtuznej dzwigara. Zatem
rowniez W przypadku $cianki kompozytowej widkna zbrojenia musza mieé
diagonalng orientacje. Zostalo to zilustrowane na Rys. 2 w odniesieniu do
kwadratowego wycinka §cianki dzwigara. Zaleznie od zwrotu przytozonej sity T —
wzdluz jednej przekatnej kwadratu widkna bytyby rozciggane, a wzdluz drugiej
przekatnej bytyby Sciskane. Biorac pod uwage, ze obcigzenia $ciskajace z reguty
wymiaruja  konstrukcje mozna wyliczy¢ wskaznik  wysitku  struktury
Z nastgpujacego wzoru: q

My -9

Kierunek widkien

Qiase ff

. ,"\;450 .
/0-450

Yoz

Qease Qase

Indeks D
pochodzi od
niem. Stowa

Rys. 2 Obcigzenie tnqce i kierunki orientacji wlokien w sciance
dzwigara skrzydta kompozytowego

Na mocy przyjetego zatozenia, ze S$cianka dzwigara poddana jest wylacznie
$cinaniu - warto$¢ g.p WYNOoSi przy tvym:
T

Op =0 = H
Uwaga: Powyzisza formula dotyczy jedynie numerycznej rownosci wydatkow sify
normalnej oraz sily tngcej odpowiednio wzdluz przekgtnej lub wzdtuz krawedzi
rozpatrywanego kwadratowego wycinka Scianki. W rozdziale 3 zawarto
uzasadnienie tej rownosci.

2. Zastosowanie wskaznika lekkoSci w procesie projektowania
dzwigara skrzydla

Konsekwencja faktu, ze niemieccy 1nzynler0w1e byli pionierami technologii
kompozytowej w szybowmctw1e jest to, ze pierwsze standardy w projektowaniu
struktur kompozytowych zostaty opracowanie w Niemczech. W 1981 r. niemiecki
nadzor lotniczy opublikowal dokument z zaleceniami dotyczacymi projektowania
dzwigarow skrzydet kompozytowych [3”].

W dokumencie tym znajduje si¢ kilka wykresow utworzonych w sposob pokazany
na Rys. 3.
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Rys. 3 Przyktadowy wykres dot. Zalecen odnosnie projektowania
dzwigara skrzydta sktadajqcego sie z pasow oraz Scianki

z kompozytow szklano-epoksydowych [3]

Os$ pionowa tego wykresu dotyczy wartoSci naprezen w pasie dzwigara, natomiast 0$
pozioma dotyczy wskaznika wysitku struktury Scianki dzwigara wyrazonego w km. Na
grafie przedstawiono lini¢ prosta z zaznaczonymi 3 punktami.

Pierwszy z tych punktow (najblizszy poczatkowi uktadu wspotrzednych) dotyczy
maksymalnych dozwolonych wartos$ci obcigzen operacyjnych. Drugi punkt jest
oddalony o warto$¢ wspolczynnika bezpieczenstwa 1,5 (warto$¢ standardowa
W lotnictwie). Najbardziej oddalony trzeci punkt jest rezultatem uwzglednienia
dodatkowego wspotczynnika bezpieczenstwa 1.15, ktory jest stosowany
w przypadku braku mozliwosci prowadzenia diagnostyki procesu starzenia
struktury. Przypisane do tego punktu wartosci 431 MPa i 25,8 km nalezy
traktowa¢, jako minimalne akceptowalne rezultaty badan statycznych probek
struktury dzwigara.

W ten sam sposéb przedstawiono w tym dokumencie grafy dot. rdwniez innych
typow dzwigarow skrzydet kompozytowych (wykonanych z kompozytéw szklano-
epoksydowych lub weglowo-epoksydowych).

3. Przyklad zastosowania wspolczynnikéw lekkosci do interpretacji
wynikow badan eksperymentalnych powlok poddanych obciazeniom
tnacym

W celu zademonstrowania kolejnego przyktadu zastosowania wspotczynnikow
lekko$ci — opisano eksperyment dotyczacy powlok kompozytowych zaréwno
laminarnych, jak tez przektadkowych poddanych dziataniu sit tnacych
W plaszczyznie. Powszechnie wiadomo, ze wytrzymato$ciowe wskazniki lekkosci
typowej struktury przektadkowej sa bardzo wysokie w porownaniu ze strukturami
laminarnymi, jednakze zdolno$ci przeniesienia obcigzen przez widkna zbrojenia
nie s3 w pelni wykorzystane w obu przypadkach.
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Jest to wywotane zjawiskiem wyboczenia, ktore w przypadku powtok laminarnych
wystepuje przy znacznie mniejszym obcigzeniu (zaleznie od grubosci) niz
w przypadku powtok o strukturze przektadkowej. Istotny wplyw na to zjawisko
majg cechy fizyczne materialu wypetniacza struktury przektadkowej (np. pianki)
i relacja migdzy modutami sztywnosci wypetniacza i powtok laminatowych.
Przyktad prébki uzytej w tym eksperymencie pokazano na Rys. 4. Jest to plaska
powtoka w formie kwadratu o boku 200 x 200 mm. Obcigzenie tnagce jest
wprowadzane na krawegdziach probki za pomoca specjalnej, stalowej ramki 4-
przegubowej sluzacej do wymuszenia odksztalcenia postaciowego. Wszystkie
warstwy tkanin w powlokach kompozytowych maja z zalozenia widkna
zorientowane w wzdluz przekatnych kwadratu (patrz Rys. 4), czyli sa ulozone
optymalnie, aby przenie$¢ przytozone obcigzenie.

Ramka
4 -przegubowa

Mocowanie
probki

Kierunek
wiokien

Powioka
przekiadkowa z
kompozytu CFRP

Rys. 4 Widok probki do badan zdolnosci przenoszenia obcigzen tngcych

Materiaty uzyte do wytworzenia probek to: tkanina weglowa 245 g/m? utkana
z wiokien typu HT, zywica epoksydowa Epidian 53 z utwardzaczem Zl1. Jako
wypetniacz uzyto pianke Divinycell, o gestosci 60 kg/m®.

Przyjeto nastepujace oznaczenia probek: L4, L6 — probki o strukturze laminarnej
sktadajacej si¢ odpowiednio z 4 lub 6 warstw tkanin; S4/6, S4/8, S4/12 — probki
0 strukturze przektadkowej, w ktorej uzyto pianek o grubosciach odpowiednio 6, 8
lub 12 mm oraz po dwie warstwy tkaniny w oktadkach zewnetrznych.

Rysunek 5” zawiera wyjasnienie dlaczego wydatki obcigzenia (, 0raz ¢, maja te
same wartosci liczbowe. Wynika to z analizy kot Mohr’a dla przypadku czystego
scinania powlok izotropowych. Oczywiscie powloki kompozytowe nie s3
materialem izotropowym, ale jesli widkna zbrojenia sg utozone ortogonalnie
wzdtuz kierunkéw naprezen gldéwnych w powloce izotropowej — to éw prosty
model izotropowy zapewnia wystarczajacg doktadnosc¢.
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Koto Mohr’a q

Kierunek wiokien

7. =|9.,|= 4.,

Rys. 5 Obliczenia wskaznika wysitku struktury dla probki kompozytowej z Rys. 4

Eksperyment miat dwa cele: pomiar sztywnosci postaciowej oraz pomiar
zdolnosci przeniesienia obcigzen. Sztywno$¢ postaciowa moze by¢ wyrazona badz
iloczynem Gy-6 lub przez wartos¢ Kgx, gdzie y oznacza orientacje wiokien
W probce. Rysunek 6 zawiera wyjasnienie oraz wzory jak obliczy¢ wartos¢ Gy-o
majac warto$¢ P oraz x.

Rys. 6 Metoda estymacji sztywnosci postaciowej
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Eksperyment zostat podzielony na dwie fazy. Najpierw probki poddane zostaty
obcigzeniu cyklicznemu w zakresie 200daN S 1600daN. Zostato to uczynione
celem okreslenia gradientow przyrostu wartosci X wynikajacych z przyrostow sity
P i opracowania na tej podstawie wykresow zamieszczonych na Rys. 7. W drugiej
fazie eksperymentu probki poddano narastajagcemu obcigzeniu az do zniszczenia.
Majac rezultaty obydwu faz eksperymentu — zostal sporzadzony graf
przedstawiony na Rys. 8.

Rysunek 7 dotyczy wzglednie niskich wartosci sity P, ktora nie powodowata
destrukcji probek. Z wykresu wynika, ze sztywnos$¢ struktur laminarnych zalezy
od liczby warstw tkaniny uzytej do wytworzenia powlok i spada ona znaczaco
wraz ze wzrostem przyrostu sity. W przypadku powlok o strukturze przektadkowe;j
— sztywnos$¢ niemal nie zalezy od przyrostu obcigzenia (widoczna na wykresach
lekka tendencja zwyzkowa powodowana jest przez kasacje luzéw w strefie
kontaktu: kompozyt-ramka stalowa).
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Rys.7 Jednostkowa sztywnos$¢ na scinanie w funkcji wspotczynnika wysitku
struktury probek laminarnych i probek przektadkowych [4]
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Wyniki przedstawione na Rys. 7 (ale przeliczone z G, na wartosci Kgx sa
pokazane ponownie na wykresach znajdujacych si¢ na Rys. 8 obejmujacych
rowniez wyniki drugiej fazy eksperymentu. Na rysunku tym symbolami
»eksplozji” zaznaczono momenty zniszczenia probek i1 wskazano warto$ci
wspotczynnika Kop przy ktorych to zniszczenie nastgpito.

Zielonymi strzatkami dochodzacymi do czerwonych kreseczek zaznaczono zakresy
uzytkowe (wyznaczone przez wartosci obcigzen niszczacych podzielonych przez
wspotczynniki bezpieczenstwa 1,5%1,15 — czyli takich, jakie uzyte byty na grafie
Z Rys. 3).
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2500 e fars .'_'_-“‘: .........................
AJ—C'#_‘__.;? ....... : y
2000 ?3.;‘ ’J%‘ \\E ‘ 412 E
S ||yl VB Nevry

Wartosc

niszczaca
dla S4/12

i “a
1500 _@J H é} Zakres 4‘:" 548

% uzytkowy :
1000 . dla 54/12 —i—
1| 846 || s48 S4/12

I 1
0 5 10 15 20 2 30 35 40 45 a0 95 60 65

(1,54,

Rys. 8 Stata materiatowa odnoszqca sie do sztywnosci postaciowej 1
uzytkowe zakresy wskaznika wysitku struktury dla plaskich powtok
kompozytowych laminarnych lub prze%adkowych [4

Jak wynika to z Rys. 8 — laminarne struktury powlok moga by¢ substytutem
przektadkowych struktur powlok jedynie dla bardzo matych wartosci K,p. Na
przyktad powloka laminarna sktadajaca si¢ z 6 warstw tkaniny weglowej moze
konkurowa¢ pod wzgledem masy i sztywnosci ze struktura przektadkowa S4/6 lub
S4/8 tylko do wartosci wskaznika wytgzenia struktury K,p =~ 8 km.
Majac na uwadze, ze teoretycznie najwicksza warto$¢ wskaznika K,p to 114 km
(jest to warto$¢ Kg, _ patrz Tab. 3) — oznacza to, ze efektywno$¢ wykorzystania
mozliwosci nosnych tkanin zbrojenia jest to bardzo niska z powodu problemow
Z utrata statecznosci (patrz Rys. 9). W przypadku probki S4/12 ta efektywnos¢
wynosi 35,4/114= 0,31, czyli: 31%. Wynik ten moze by¢ poprawiony poprzez
zastosowanie specjalnego system zbrojenia wewnatrz wypehiacza piankowego
(patrz Rys. 10).
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ST

Rys. 9 Utrata statecznosci powtok poddanych obcigzeniom tngcym
(z lewej laminarna w trakcie obcigzenia — z prawej przektadkowa po zniszczeniu)

i

Po lewej stronie Rys. 9 pokazano powlok¢ o strukturze laminarnej; utrata
statecznos$ci pojawia si¢ juz wowczas, gdy przyrost obcigzenia jest wzglednie maty
i zanika, gdy obciazenie jest zdje¢te. Jak wida¢ na fotografii zjawisko to ma
charakter globalny. Po prawej stronie Rys. 9 pokazano powtoke o strukturze
przektadkowej. Utrata stateczno$ci pojawia si¢ tuz przez zniszczeniem powtoki
(gdy obcigzenia sa ekstremalnie wysokie) i ma charakter lokalny, a towarzyszace
jej deformacje powtoki sg trwate.

Rys. 10 Przyktad sposobu zwigkszenia mozliwosci nosnych powtoki przektadkowej
poprzez zwigkszenie odpornosci na utrate statecznosci (wprowadzenie
dodatkowego zbrojenia wewngqtrz rdzenia piankowego) [4]
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