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ABSTRAKT

Tato diplomova prace se zamétuje na navrh zmenseného demonstratora trupu letounu
z kompozitni konstrukce. Prvni ¢ast se zabyva popisem kompozitnich materiald
a materidlovych modelt. Navrzeny byly dva typy konstrukci demonstratori, které
byly podrobeny padové zkousce. Vysledky zkousky byly porovnany se simulaci.
Nakonec byla provedena kalibrace MKP modeld.

Klic¢ova slova: sendvi¢ové struktury, materialovy model, explicitni MKP, odolnost
proti narazu, kompozitni materialy, padova zkouska, kalibrace modelu

ABSTRACT

This master thesis focuses on a scaled fuselage design made from composite material.
The first part deals with a description of composite materials and used material models
in an explicit FEM simulation. Two types of scaled structures were designed that were
subjected to drop test. Test results were compared with FEM simulation. Finally
the calibration of models was carried out.

Key words: sandwich structures, material model, explicit FEM, crashworthiness,
composite materials, drop test, model calibration
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1 UVOD

Pro nové koncepce letadel je nutné hledat nové ndpady nebo moznosti ve vsech
oblastech pokroku, aby mohly konkurovat na trhu. Z moznosti jsou napf. pouziti
novych ovéienych technologii, materiald, upravy konstrukce, aerodynamické zmény
atd. Spojenim téchto prvkl lze zvysit efektivitu provozu letadel, jejich vykonové
parametry, sniZzeni ndkladii na vyrobu, environmentalni aspekty, komfort cestujicich
atd. To ma za cil oslovit potenciondlni investory a pfedevs§im zékazniky. Jedna z cest
muZe byt zlepSeni pasivni bezpecnosti daného typu letadla.

Tato prace je soucasti feSeného projektu: zvySovani pasivni bezpecnosti letount
spolecnosti TL-ultralight. Je soucasti tzv. pyramidy vyvoje (viz obr. 1.1). Zde je fesena
jedna ze sub-komponent. Jedna se o zmenSeny a zjednoduSeny model trupu letounu.
V praci je feSen navrh daného demonstratoru, ktery je vyroben z kompozitnich
materiald. Na zaklad¢ navrhu byla provedena padova zkouska a vysledky byly pouzity
Vv simulaci demonstratoru.

Hlavnim cilem pro névrh je zjiSténi chovani materialu na dynamicky raz dané¢ho tvaru
konstrukce a provedeni simulace pomoci explicitniho feSi¢e metody kone¢nych prvka
(dale jen MKP). Vysledky simulace budou déle pouzity pro vyse uvedeny projekt.

V v

[

Trup + prvky
pro absorpci energle

Padové zkousky

= 1 demonstratoru trupu

Lk Mechanismy energeticke

absorpce

i

Testovani vzorku s koncentratory napéti

oo Provadéni materiadlovych zkousek
Nz e pro ziskani materidlovych konstant

Obr. 1.1 Schéma pyramidy vyvoje letounu s odolnosti proti narazu [1].

Prvni Cast je vénovana tvodu do odolnosti proti narazu letadel a popisu jednotlivych
pouzitych materialii a materidlovych modelt. Kapitola ohledné¢ materiali je vénovana
problematice charakteristiky kompozitnich materialt. Jsou zde uvedené jednotlivé
druhy poruseni a s nimi souvisejici kritéria poruch, které se pouzivaji pro analytické
feSeni. Na konci této Casti jsou uvedené materidlové modely, které souviseji
se simulaci dynamickych jevii u kompozitnich materiald a jsou pouzity v simulaci.
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V druhé ¢asti je feSen samotny navrh, provedeni padové zkousky, rozbor vysledku
a kalibrace MKP modeld. Je zde rozebran navrh demonstratoru s ohledem na vnéjsi
pozadavky. Provedena padova zkouska je popsana a vysledky jsou podrobeny analyze
se simulaci. Na zakladé analyzy vysledkd a modelt byla provedena kalibrace modeli
pfedevs§im lamindtové dutiny a ¢astecné 1 dutiny ze sendvicovych struktur. Popisuje se
zde vliv jednotlivych parametrii nastaveni modelu na odezvu chovani modelu.
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2 ODOLNOST PROTI NARAZU U LETADEL

Soucésti feSeni pasivni bezpecnosti u letadel je odolnost proti narazu (angl..
»crashworthiness®). Je to termin, kterym se rozumi schopnost konstrukce letadla
odolavat vnéj$im vliviim po néarazu letadla do zemé¢, vodni plochy a jiné prekazky.
Tedy ptedevsim poskytnout poséddce a osadce letadla ochranu pred vnéjSimi vlivy.
Terminem pasivni bezpecnost je mySleno snizeni nasledkii po havarii letadla,
tj. sniZeni rizika poranéni nebo ptedchazeni usmrceni lidi na palubé letadla [2], [3].

Jiz od pocatka letectvi dochazelo k nehoddam letadel a smrtelnym poranénim osob.
Ve 20. letech 20. stoleti vznikal vyzkum zabyvajici se pasivni bezpecnosti a vlivy
pro pteziti osadky letadla. Tento vyzkum byl v pocatcich provadén ve velmi
omezeném rozsahu a mél jej na svédomi pilot Hugh DeHaven, ktery ptezil vlastni pad
letadla. Jeho iniciativa spustila ve 40. a 50. letech rozvoj této oblasti v rdmci finan¢né
podporovanych vyzkumi Crash Injury Research a Aviation Crash Injury Research [2].
Nasledovaly vyzkumy testovani skute¢nych letadel (Douglas DC-7 a Lockheed 1649),
jejich casti (usek trupu B707, DC-10, B737) a jiné [3]. Tyto studie byly zaméteny
pouze na letadla z kovovych materiali a s rozvojem kompozitnich materiali musela
byt provedena nova testovani a pokrocily vyzkum na tomto poli, ktery stale pokracuje.

- g R N -
i " e s g S - . . - " g T

-

~ i = T

Obr. 2.1 Priklad havarie letounu Cirrus SR22 4 o
Zakladni principy odolnosti proti narazu jsou popsany zkratkou CREEP, kteréd znaci:

- C(,,Container) - prostor kolem osob v letadle - kabina, konstrukce trupu
- R (,,Restraint®) - bezpe¢nostni pasy a sedadla

- E (,,Energy Management®) - deformacni zony pro pohlcovani energie

- E (,,Environment®) - pfedméty a bezprostiedni okoli posadky letadla

- P (,,Post-crash Factors®) - vznik pozaru a moznost rychlého uniku z letadla
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Jedna se o zakladni prvky a procesy, které je nutno uvazit pii navrhu letadla. Prvni
Ctyfi zahrnuji pfedev§im dynamickou cast narazu a posledni princip fesSi otazky
opusténi a zachrany osob z letadla. Nejvétsi pozadavky jsou kladené na zachovani
celistvosti konstrukce kolem pasazéri. Tato konstrukce tvoii bezpecnou schranku.
Jestlize dojde k selhdni této konstrukce, pak ostatni ¢asti, které zvysuji pasivni
bezpecnost letadla, jsou zbyte¢né a maji nulovy G¢inek na odolnost proti narazu [2],
[9]. Vniknuti néjakych ¢asti z okoli schranky a neovladatelny pohyb ¢asti porusené
konstrukce schranky mtize vést ke smrtelnému zranéni osob.

~~ Obvodové vyztuzeni trupu

/ .
/" N\ — Botni vyztuzeni trupu
/ N /
N
=y | _~— Vyztuzoni zadni Easti trupu
A7 1 <
L = ===
| _ ll |
i, | » “— Pfidana pephika
/ \ [/ / _/}.\ Nosnik Z-profilu
/ \-. ,"‘ ,/ _.____,— \._
Podpéra ohnivzdomé prepatky [/ “— podlaha

\‘&"Absotanl tleny pod podiahou

Obr. 2.2 Schéma konstrukce pro zachovani celistvosti letounu [6].

Odolnost vié¢i narazu je soucasti leteckych predpisu CS-22 [7], CS-23 [8], CS-25 [9],
CS-27 [10], CS-29 [11], CS-VLA [12] v podminkach nouzového pfistani. U piedpisu
CS-23 se jedna o paragrafy 23.561 (obecné pozadavky) a CS 23.562 (dynamické
podminky nouzového pfistani).

2.1 Veli¢iny a charakteristiky popisujici déj narazu

Typické veliCiny, které doprovazi dynamické narazy letadel, jsou Casto zobrazeny
grafu zavislosti na ¢ase a jedna se o:

- silu

- rychlost

- zrychleni

- posuv (draha)
- energii

Vztah mezi rychlosti, zrychlenim a posunutim je dan rovnicemi:

v= g [m.s™1] (2.1)
a= Z—: [m.s™?] (2.2)
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Ze zavislosti 1ze odvodit, ze:

- celkova zména rychlosti je rovna plose pod kiivkou a —t
- celkovd zména posunuti je rovna plose pod kiivkou v —t
- vyska kiivky a —t je rovna sklonu kiivky v —t

- vySka kiivky v —t je rovna sklonu kiivky s —t

- s velkou zménou rychlosti roste 1 velikost zrychleni

- pfinulové rychlosti je dosazena nejvétsi vzdalenost

Dalsi dulezitou charakteristikou je zavislost sily na posunuti (F — s), ze které 1ze
vypocitat mnozstvi energie pohlcené soustavou. Velikost energie je diana plochou
pod kiivkou F — s . Z pribéhu lze také odhadnout dobu nebo polohu poruchy a tedy
chovani celé konstrukce. Toto posouzeni lze provést i u zavislosti sily na ¢ase (F —t).

Ali'ot‘.zitek Pfechod Trvalé drceni materialu

) A N
rdk—Y Y \ Prumeérna sila
s | Y/

'f = -} Oscilovani

Sila (F)

>
Posuv (s)

Obr. 2.3 Priklad zavislosti sily na posuvu pro vypocet parametru SEA [13].

Schopnost absorbovani energie materialem lze porovnat pomoci parametru SEA.
Jedna se o specifickou absorbovanou energii. Nejedna se o materidlovou vlastnost, ale
slozi k porovnani riznych druhi geometrie a kombinace materiala [9]. Na obr. 2.3 je
ptiklad zavislosti sily na posuvu kompozitniho prvku konstrukce pro absorbovani
energie.

_h 2.3
SEA = —— [k] /kg] (2.3)

2.2 Pohlceni energie

Kineticka energie, ktera souvisi s pohybem letadla, je po narazu absorbovana do jeho
konstrukce. K zajiSténi celistvosti ochranné schranky je nutné kontrolovat velikost
decelerace (zpomaleni) pohybu a z toho plynoucich sil, které mohou zplisobit vazna
V oblasti bezpecnosti pfi narazu. Maximalni zatizeni, které¢ je ¢lovék schopny snéset,
je dano znalosti riznych typt mechanismi poranéni a z toho plynouci obélky zatiZeni
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osoby. Pfi navrhovani jednotlivych komponent musi byt kladen diraz na to, aby byla
energie absorbovana celou soustavou, viz obr. 2.4. Jen tak je mozné docilit
nejucinngjsi pohlceni energie po narazu [2].

Zpomaleny pohyb osoby
pomoci absorpéni soustavy

Sedacka 1

Oblast 1
pod podlahou,
4
Podvozek
v

Obr. 2.4 Absorbovani energie celou energeticko-absorpcni soustavou [2].

Pti klasickém padu z vysky, tj. podlahou smérem k zemi, jsou hlavnimi prvky
pro snizeni kinetické energie [2]:

- soustava podvozku (pfi nezatahovatelném podvozku)
- trup a prostor pod podlahou
- sedacky

Podvozek je schopen absorpci energie snizit dopadovou rychlost. Nasleduje poruseni
konstrukce prostoru pod podlahou, kterd poskytuje dodatecné zpomaleni dané ¢asti
konstrukce letadla. Jedna se o tzv. absorpéni zonu pod podlahou. Poté absorp¢ni zona
sedacky zajisti kompletni vyruseni potfebného mnozstvi energie [2]. Zna¢na redukce
energie mize byt poskytnuta spravnym navrhem spojeni kiidla s trupem. Je vyhodné,
aby tézka konstrukce kiidla byla odpojena od trupu v okamziku pted narazem trupu.
Mezi tlumici prvek muze byt zahrnuta i dopadova plocha.

Mala letadla a vrtulniky jsou omezeny vysSkou prostoru pod podlahou a tedy navrhy
absorpcnich ¢lentl jsou aplikovany do konstrukénich prvkil nosniki a prepazek.

[ . - '
Obr. 2.5 Priklady absorpcnich ¢lenii pro oblast pod podlahou [14], [15].
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2.3 Dynamické testovani konstrukci letadel

Provadi se padovymi zkouskami. Testovani pro zlepSeni odolnosti proti narazu letadel
je provadéno na prvcich, vétsich ¢astech letadel a také na celé konstrukei. Prvky a ¢asti
konstrukce mohou byt testovany ve zmenseném méfitku, jak je feSeno v této praci.
Padové zkousky slouzi predevsim k ovéteni danych konstrukei, jestli spliiuji ndvrhoveé
predpoklady, nebo jsou vhodné k posouzeni vérohodnosti dynamickych simulaci.

2

ie

e r
T AT ) - i
= \‘\N\LM:: - - J.,
‘“‘-\_‘?\.NN\ J‘?' .
": Rl-\\!G\Al‘ ' ‘MPACT
D :
5 AICHITLTV TV
D W RGERE
. I\

Obr. 2.6 Padova zkouska celého letounu v NASA LaRC [16].
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3 ROZBOR MATERIALU A MATERIALOVYCH MODELU

Prace je zamétena na simulaci kompozitnich materialti a je tedy podstatné popsat jejich
stru¢nou charakteristiku. Pfi dynamickych narazech dochdzi k poruSovani materidlu
atak je Cast textu zaméfena na popis jevl porusovani u kompozitnich materiali.
Nakonec jsou popsany vhodné materidlové modely pro tyto materialy, které budou
pouzity pro simulaci padové zkousky.

3.1 Kompozitni materialy

Kompozitni material je definovan jako materidl sloZeny z minimélné dvou odlisnych
materiall (strukturnich fazi). Spojeni musi mit makroskopicky rozeznatelné rozhrani.
Vétsina kompozitnich materiali je tvofena ze dvou fazi, tj. spojité (matrice) a disperzni
(vldkna a castice). Vzajemnym propojenim dochazi ke zméné vlastnosti. Tedy
K tzv. synergickému efektu, tj. propojeni vlastnosti a ziskani vyhodnéjsich vlastnosti
findlnitho materidlu. Kompozitni materidl ma odliSné vlastnosti nez jeho samotné
strukturni faze [17], [18], [19], [20], [21], [22], [23], [24]. Je pfedevSim pozadovano
zlepseni kombinaci mechanickych vlastnosti [25]:

- specificka tuhost a pevnost

- odolnosti vii¢i vysSim teplotdm
- lepsi lomova houzevnatost

- smérovée orientované vlastnosti
- chemické odolnost

- elektricka a tepelna vodivost

Dale jsou kompozity rozdéleny z hlediska pouzité vyztuze na:

- vlaknové
- Casticové

Rozd€leni dle pouzité¢ matrice:
- polymerni

- kovova
- keramicka
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GFRP = Glass Fibre Reinforced Plastic
CFRP = Carbon Fibre Reinforced Plastic
CFRP Sandwich

Titanium alloy

Aluminium alloy

Quartz Fibre Reinforced Plastic

Obr. 3.1 Pouziti kompozitnich materidali v konstrukci letadla
A350 XWB od firmy Airbus [26].

3.2.1 Dlouhovliknové kompozitni materialy

Dalsi informace ohledn¢ kompozitnich materiali jsou zaméfené na dlouhovldknové
S polymerni matrici, které maji nejvétsi vyznam v konstrukcich draki letadel a tedy
I pro feSeni absorpénich ¢lent konstrukce (viz obr. 3.1) [24]. Rozd¢leni vlaknovych
kompoziti je na obr. 3.2.

WVlaknove kompozity
\\ Laminaty
Jednovrstve Vicevrstve
Hybridy
Dlouhovlaknoveé Kratkovlaknové
jednost-némé dvousmeérmné nahodile orinetovana

orientovana vlakna orientovana vlakna orientovana vlakna vlakna

Obr. 3.2 Rozdéleni vidknovych kompozitii [25].
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Jak bylo vySe naznaceno, tak vladknoveé kompozity tvoii tvrdsi, tuzsi a pevnéjsi vlakna
v kombinaci s poddajnéjsi polymerni matrici, ktera slouzi jako pojivo vyztuze [21].
Kromé¢ téchto dvou hlavnich slozek mohou vlaknové kompozity obsahovat ptidavné

slozky, tzv. aditiva (napf. nanotrubice, nanovlédkna) [21], [27].

Vldkna pfenaSeji zatizeni a zejména ovliviluji mechanické vlastnosti kompozitu.
Matrice spojuje vlakna dohromady a vytvafi vysledny vnéjsi tvar kompozitu, chrani
vlakna pied ucinky vnéjsiho prostiedi a prendsi zatizeni mezi vlakny [21], [22], [24].

Nejpouzivangjs$imi vlakny jsou:

- skelna

- uhlikova

- aramidova (Kevlar®)
- borova

V letectvi se pouzivaji sklenéné vldkna typu E-sklo (nejlevnéjsi), S-sklo (nejpevné;si),
D-sklo (dobré dielektrické vlastnosti). Obecné tyto vldkna jsou nejlevnéjsi, maji
vysokou pevnost, ale nizky modul pruznosti v tahu. Uhlikova vlakna mayji zastoupeni
u primarnich ¢asti leteckych konstrukci pro své vysoké specifické vlastnosti (tuhost
a pevnost v poméru k hustot¢). Aramidova vlakna se vyznacuji vysokou specifickou
pevnosti a maji vyss$i hodnoty lomové houzevnatosti s dobrou schopnosti tlumit
vibrace. Vzhledem ke Spatnym vlastnostem pii zatizeni v tlaku je nelze pouzit
na primarni konstrukce. Borova vlakna maji vysokou pevnost, tuhost a odolnost proti
tepelnému namahani. Pouzivaji se piredevsim na vojenské aplikace z diivodu vysoké
ceny a omezené vyroby [26], [28].

o

Hybridni tkanina up prepreg

“ Wit -
3D tkanina TEXTREME® NCF splétani

Obr. 3.3 Priklady zpracovani viaken [28], [29], [30], [31], [32], [33].
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Na obr. 3.3 muzete vidét piiklady dodavanych polotovart z vlaken, které vznikaji
sdruZzenim elementarnich vlaken (monovlaken) do pramentl (rovingll) a ty jsou dale
zpracovany. Rovingy slouzi pro vyrobu prepregli, na technologické zpracovani
splétanim nebo jsou tkdny do riznych tkanin. Pro nejvyznamnéjsi konstrukce jsou
pouzivana predem nasycené (reaktoplastovou matrici) vlakna, tzv. prepregy. Mohou
byt ve form¢ tkanin nebo jednosmérnych rovingt (viz obr. 3.4) [21].

FEETEENEY P ERbERgEREE
- 'l ' ' l LES " I n "._..' LR ,...l.._v
Pt -| ill -‘ ety
S A B8 gy un Apelengenn
ittt s "_l’,'r_' || oy wepekeinie
PHHH R L
' - '.-‘.‘i{' - 'l:-“ - - 'L -"'-"" - '-!-! - .-
UD vazba PLATN KEPROVA ATLASOVA

Obr. 3.4 Formy usporadani vidken (vazba) [71].

Materidlem polymerni matrice je termosetova (reaktoplastova) nebo termoplasticka
pryskyfice.

Termosetové pryskyfice:

epoxidové
fenolické
bismaleidové
polyimidové

Termoplastické pryskytice:

polyamid
polyeterimid
polyetereterketon
polyetersulfon

Vyhradni postaveni v letectvi maji epoxidové pryskyfice. Termoplastické pryskyfice
lze snadno recyklovat. Volba pryskyfice zavisi na druhu technického zpracovani,
odolnosti proti vys$§im teplotdm, kohezni pevnosti a adhezi k samotnym vlakntim [20],
[21], [22], [23], [24].

Vysledné vlastnosti laminatu ovliviiuji [21]:

materidlové charakteristiky vldkna a matrice

objemovy podil vldken (s vy$§im podilem rostou i hodnoty pevnosti a tuhosti)
mnozstvi vlaken v pramenci

prostorové uspofadani

vrstveni (hybridni laminat, symetrie a asymetrie) a potadi vrstev

tloustka vrstev

orientace vuci zatézujici sile
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Symetrie vrstveni hraje dulezitou roli pii vysledné odezvé materidlu na zatizeni.
U symetrickych laminati nedochazi ke zborceni vlivem zmény teploty nebo zatiZeni
v rovin¢ laminatu [20]. Naopak u asymetrickych laminatd k tomu mize dochdzet.
Do konstrukei zacinaji pronikat vrstveni nekonvenéni skladby. Piikladem je laminat
s oznadenim jako C-PLY™, vyrabény firmou Chomarat a vyvinuté ve spoluprici
s univerzitou ve Stanfordu (USA). Vrstvy maji velmi malou tloustku okolo 20 [um]
a jsou vyrabény z UD prepregi pomoci technologie NCF (Non-Crimp Fabric — vlakna
bez zahybt, viz obr. 3.6). Skladba vrstev ¢asto byva [0,, /&, ] , kde n je pocet vrstev
am je pocet opakovani. Vrstvy jsou orientovany pod malym uhlem a = 12,5 + 25 [°].
Tedy se jedna o nevyvazeny laminat [21], [34]. Vysledné vlastnosti takové skladby
jsou:

- zvySena pevnost v tahu

- znacna tuhost

- lepsi odolnost proti delaminaci

- leh¢i vysledny laminat

- levné&jsi vyroba

- vetsi odolnost viaci cyklickému naméhani

NON CRIMP FABRIC (NCF) technologie ' \ Q
4}/?//////////// 2

Obr. 3.6 Schéma technologie NCF [35].

Uhlikova vldkna maji nejlepSi schopnost absorpce a aramidova vldkna poskytuji
nejlepsi stabilitu a integritu pii postupném porusovani konstrukce. Tedy spolecna
kombinace téchto vlaken je nejvyhodnéjsi, tj. pouziti hybridnich tkanin nebo
kombinace druhii vrstev v laminatu [14], [36].

3.2.2 Sendvicové strukturni materialy

Tyto materialy patii do kategorie vrstvenych kompozitnich konstrukci. Materidl je
tvoten z tenkych, pevnych a tuhych vrstev (potahll) a mezi nimi se nachdzi lehké
a poddajné jadro. Vng&jsi vrstvy jsou s jadrem spojeny adhesivni vrstvou [37].
Vyznamné vlastnosti sendvi¢ovych materiali jsou:

vysoka specifickd tuhost a pevnost
izola¢ni schopnosti (akustické i tepelné)
dobré tlumeni

vysoké schopnosti absorbovani energie
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Horni potah
- ‘ '~ Jadro

Sendvicova struktura

Obr. 3.7 Schéma sendvicové struktury [37].

Potahy pienasi tah a tlak a jadro prendsi smykové sily vznikajici mezi potahy [37].

TLAK

Obr. 3.8 Prenos zatizeni u sendvicovych struktur [38].

Potahy mohou byt z riiznych materiald, ale u leteckych konstrukei prevlada pouZiti
dlouhovlaknovych kompozitl. Jako material jadra se voli vostiny, konstrukéni pénové
materialy a balsa [37].

U sendvi¢ovych struktur dochazi k poruSeni v jadru, potahu, na jejich rozhrani
nebo kombinaci. Typické poruchy pfi statickém zatizeni jsou shrnuty na obr. 3.9.

N
.
a) b) c) d) e) f) g) h)

Obr. 3.9 Priklady poruseni sendvicovych struktur — a) lokdlni lom vidken nebo
plastické chovani potahu, b) smykové poruseni jadra, c) zborceni jadra a zvineni
potahu, d) poruseni adhesivni vrstvy a zvinéni potahu, e) ztrata vzpérné stability,

f) zvinéni smykem, g) zvrdsnéni, h) lokadlni stlaceni potahu do jadra [37].

‘
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3.2.3 Pénové konstrukéni materialy

Jejich hlavni aplikace je na jadro sendvicovych struktur. Jednd se o nejjednodussi
material z hlediska vyroby a zpracovéani. PouZivané strukturni pény maji hustotu
40 — 200 [kg/m?]. Hustota pény ma vliv na mechanické vlastnosti s riistovou tendenci.
Tloustky pén se pohybuji od 5 [mm] do 50 [mm] [37], [39].

Typy pé€novych materiali:

- PVC - polyvinylchlorid (Airex®, Herex®, Divinycell®)
- PMI — polymetalkrymilid — (Rohacell®)

- PUR —polyuretanové pény

- SAN - styrenakrylonitrilové kopolymerni pény

- PEIl —polyeterimidové pény

- PS —polystyren

PVC pény se dodavaji ve form¢ nezesiténé (ohebné&jsi, niz§i mechanické vlastnosti)
nebo zesiténé pény (tvrdsi, ale kieh¢i). Maji predevsim dobrou kombinaci statickych
a dynamickych vlastnosti, odolnost vii¢i absorpci vody a odolnost vii¢i mnoha
chemikaliim. Nejvyssi hodnoty pevnosti a tuhosti maji PMI pénové materidly, ale také
jsou nejdrazsi. SAN pény dobie odolavaji raziim. PS pény maji nejnizs§i mechanické
vlastnosti [37], [39].

Obr. 3.10 Priklady konstrukcnich pénovych materidlit —
a) SAN, b) PMI, c) PVC [40], [41], [42].
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3.2 Zpisoby porusovani dlouhovlaknovych kompoziti

U kompozitnich materiali maze nastat velké mnozstvi poruch. Zplisoby poruseni
zavisi pfedevsim na druhu a orientaci piisobiciho zatizeni [43]. Tim mtiZe byt tah, tlak,
smyk, ohyb a specialnim piipadem zatiZeni je raz [43], [44]. Dalsi moznosti, které maji
vliv na poruSeni, jsou skladba laminatu, teplota, tuhosti jednotlivych vrstev
a environmentalni vlivy.

Velké mnozstvi z dnes pouzivanych programii pro analyzy narazu kompoziti je
zalozena na makromechanickém porusovani, ale nezachycuje zptsoby poruch
Vv mikroskopickém méfitku. 1 pfesto lze ziskat pomérné piesné odhady celkové
absorbované energie, ale je nutné byt si védom druhG jednotlivych poruch
v kompozitech pfi téchto simulacich. Na zaklad¢ znalosti o poruchéach jsme schopni
posoudit vérohodnost vysledkl simulace [45].

U dlouhovldknovych kompozitnich materiali se objevuji poruchy uvniti jejich
struktury diive nez je dle makroskopického pohledu ziejmé (napt. pretrzena vlakna,
viditelna trhlina, odd¢€leni ¢asti kompozit) [43]. Rozdéleni zdkladnich mechanismil
lomu Ize ucinit na zakladé izolace na poruSeni pouze vlaken anebo pouze matrice [46].
Rozdé¢leni poruch je v tab. 3.1.

Tab. 3.1 Rozd¢€leni zakladnich mechanismii poruseni [44].
Zakladni .
mechanismy lomu Specifické projevy

pretrzeni vlédkna, vytazeni
vlakna, rozstépeni vldkna podél
jeho osy, lom vlakna v ohybu,
zborceni vlakna ve vzpéru

vlaknovy translamindrni

intralaminarni tvarny nebo Stépny lom matrice,
mezivlaknovy ‘ ' oddéleni vlakna od matrice,
interlaminarni oddgleni vlaken od svazku

Intralaminarni Translaminarni

\\

Interlaminarni
Obr. 3.11 Schéma zobrazeni mechanismii poruch [46].

Napéti v kompozitu se pfenasi na vyztuz adhezi, ktera plisobi na rozhrani matrice-
vlakno. Toto rozhrani je v mnoha ptipadech nejslabsim ¢Elankem kompozitu [44].

strana

26



l Bc. Ondrej Buciak

LETECKY USTAV, VUT FSI

Vznik trhlin v matrici je dalsi z nejbéznéjSich lokalnich poruch, protoze pevnost
matrice je ¢asto mens$i neZ pevnost vlaken [47].

V dal$im textu se zaméfime na jednoduchy popis jednotlivych zplsobli poruSeni
kompozitnich materidli. KdyZz nebude feCeno jinak, poruchy se tykaji pouze
jednosmérnych kompoziti.

Porusovani v tahu
Hlavni typy [46]:

- lom vléken
- doprovodné delaminace (tkaninovy kompozit)

Vlivem poruseni vlakna dojde k pferozdéleni napéti do vedlejsich vldken a tyto napéti
mohou byt zna¢na. Je pravdépodobné, ze dojde k poruseni dalsich vlaken [48]. Postup
trhliny pfes matrici po poruSeni vlakna miZe mit zptisoby jako kiehké nebo plastické
poruseni matrice a smykové poruseni na rozhrani matrice-vlakno [49].

w7 v

U pticného tahového namahani [43]:
- porusovani matrice

- oddélovani sloZzek na mezifazovém rozhrani
- Stépeni vlaken

'
.l rg : 7
| . Lom viakna
» -

| | Porucha

| rozhrani
- g====- | |l |viakno-matrice
--!===—- “

Pfi¢ny lom matrice

piicného tahu

Obr. 3.12 Poruseni pri tahovém namahani [50], [51].

Poruseni v tlaku

Pii naméahani v tlaku jsou rozhodujici adhezni a tuhostni vlastnosti matrice. Ukolem

matrice je udrzovat vlakna v pfimé poloze a zarovei je ochranit pied vzpernou ztratou
stability [44], [46].
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Muze dochazet k:

- lomu vlaken ve vzpéru (matrice piestava byt oporou)

- pfi souhlasném sméru prohnuti sousednich vlaken vznika , kink-band*
- Vvroviné€ nebo mimo ni dochazi ke vzniku dutin

- delaminace u tkaninového kompozitu

Pricné tlakové zatizeni zplsobi smykové porusovani matrice s oddélovanim slozek
nebo drcenim ($t€penim) vladken [43]. Dale se u laminatd projevuje dalsi kompliko-
vanéjsi forma chovani, tzv. sublaminate buckling. V tomto ptipad€ je soubor lamin
od sebe odd¢len a dojde u nich ke ztraté stability nebo také ke kone¢nému lomu. Tento
pfipad se objevuje i u laminatd, které podléhaji zatiZzeni razem. Dojde k vytvofeni
sublaminatu na druhé stran¢ od impaktu [47].

Poruseni , kink-band*

Nasobné s
delaminace

k i .,}\l 4
mﬂ’”( M"'

AL 39

Obr. 3.13 Priklady poruseni po namahani v tlaku [52].

Rovinné smykové poruseni

Vznik intralamindrnich diagonalnich trhlin v matrici a mezi svazky vlaken [46].

Nakonec muze dojit az ke smykovému lomu matrice nebo oddé€leni sloZzek od sebe
[43].
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Obr. 3.14 Intralamindrni diagonalni trhliny v matrici a mezi svazky viaken [50].

Delaminace

Je to mezivldknovy interlaminarni lom, ktery vznikd mezi dvéma sousedicimi
vrstvami, ale nezasahuje do svazkil vldken ve vrstvé laminatu [50]. Postup delaminace
je od Spicky pticné trhliny, kterd se dale rozsifuje v podélném sméru do obou stran,
az se spoji se sousedni trhlinou. Tento projev porusovani souvisi s prerozdélenim
zatizeni sousednimi vrstvami vlivem vzniku poruch, které jiz byly vysSe popsany.
Pfitomné pfidavné zatizeni tento proces poruseni dale rozviji [47].

V oboru lomové mechaniky a analyzy narazu je jednou =z nejzajimavéjsich
charakteristik materialu mnozstvi energie, kterou miize pohltit. Energie je absorbovana
predevsim dvéma mechanismy. Prvni je deformace materidlu a druhy je vznik novych
povrcht, které se objevuji pii tvorbé trhlin. V ptipadé, ze deformace kompozitu vede
K tvorbé trhlin, tak energie potiebna k jejich vzniku je znac¢na. Z toho plyne, zZe
absorbovana energie je také znacna. Tedy, zplisob poruSeni delaminaci je vyhodné
pro pribeh chovani konstrukce, ktera slouzi k absorbovani energie. Vznik delaminace
muze byt od ohybového zatizeni, které souvisi se smykovym napétim mezi vrstvami
[45].

3.3 PoruSovani kompozitnich materiali pfi dynamickych narazech

Pribéh chovani kompozitni konstrukce pii dynamickém narazu neni prediktivni,
protoze nastavaji komplexni zplisoby poruch, které byly zminény v ptedchozim textu.
Avsak existuji typické odezvy materialu na dynamické zatizeni.

Kovové materidly pohlcuji energii, ktera vzniké po narazu, plastickou deformaci [53].
Naproti tomu kompozitni materialy jsou kiehké a nevykazuji téméf Zddnou plastickou
deformaci [14]. Bylo zjisténo, ze pii spravném pouziti uhlikovych kompozitnich
materialii (vrstveni, tvar konstrukce a dal§i) mohou byt schopny absorbovat vice
energie nez kovové materidly. V nésledujici tabulce jsou ptiklady hodnot SEA, které
byly ziskany na zakladé experimentalniho méteni trubek [54].

Tab. 3.2 Porovnani materialti podle specifické absorbované energie (SEA) [54].

Material SEA [kJ/kg]
nizkouhlikova ocel 25
slitina hliniku 6000 50
uhlikova vldkna/epoxidova matrice 65-75
aramidova vlakna/epoxidova matrice 9-23
skelna vlakna/epoxidova matrice 30-50
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Obr. 3.15 Porovnani kompozitniho prvku (vlevo) s kovovym (vpravo)
po dynamickém zatizeni.

3.3.1 Axialni tlakové zatiZeni

Z hlediska tlakového namahani kompozitnich prvki konstrukei l1ze poruchy rozdélit
do dvou hlavnich typt [55]:

- katastrofické selhani
- progresivni porusovani

Relativni rozmé&ry hraji diileZitou roli, jestli nastane dany druh poruchy [56]:

- celkova délka/primér
- celkova délka/délka strany
- prumér/tloustka stény
- délka strany/tloustka stény

Katastrofické selhani

Muze dojit ke ztraté stability u dlouhych tenkosténnych konstrukci nebo se vyskytuje
nestabilni interlaminarni a intralaminarni Sifeni trhlin. Tyto zptsoby poruchy jsou
nezddouci. Katastrofické selhani souvisi s ndhlym poklesem zatizeni po Givodni
nejvyssi hodnoté dynamického zatizeni a z toho plynouci malé mnozstvi absorbované
energie a vySSimi hodnotami zrychleni. Po poruse neni material schopen dalSiho
porusovani a dochéazi ke zhrouceni celé kompozitni soucasti. U svazka lamin
nedochazi k ohybu a lomu, protoZe trhliny jsou mensi, nez je tloustka vrstvy [14],
[55], [56].
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Obr. 3.16 Katastroficka selhani kompozitni
konstrukce pri dynamickém zatizeni [56], [57].

Progresivni porusovani

Pfi tomto druhu odezvy materidlu, dochazi ke stabilnimu postupnému drceni
konstrukce na mensi ¢asti. Jednim z hlavnich faktorti poruch, které pohlcuji energii, je
lom vlaken. Nejvyhodnéjsi chovani je nasobné poruseni vlaken [14]. K takovému jevu
dochazi u tlakove zatizené konstrukce. Na mikro urovni dochazi k jevu kinkband
(viz ptedchozi text) [58]. Dal§i mnozstvi energie je spotifebovano poruSenim
delaminace a tfeni mezi jednotlivymi oddélenymi ¢astmi [53], [58]. Tento zpusob
poruch je charakterizovan ¢tyfmi druhy [55]:

pricné smykové poruseni (angl. ,,Fragmentation mode*)

- zpisob poruSovani rozeviranim (angl. ,,Splaying mode*)

kiehky lom (angl. ,,Brittle fracture mode*)

postupny ohyb materidlu se skladanim na sebe (angl. ,,Local buckling mode*)

U pficného smykového poruseni je klicovou soucdsti formovani kratkych
interlaminarnich a intralaminarnich trhlin [56]. Maly rozsah podélného poskozeni
formou delaminace od cela dynamického zatizeni. Dochédzi k malému rozevieni
svazku lamin a jejich naslednému rozpadu blizko kotfene rozevieni [59]. Pohlceni
energie je zpusobeno lamanim svazkl lamin [56].

Zatizeni

\

\ N Fragmenty

N Osove trhliny

Obr. 3.17 Poruseni roztristénim materidalu [56].
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Zpisob porusovani rozeviranim materialu je charakterizovan vznikem velmi dlouhych
interlaminarnich, intralaminérnich a osovych trhlin, které oddéli vldkna do svazku
ve tvaru v&jifa (viz obr. 3.18). Projevuje se velky polomér ohybu, ktery zptsobi
dostatecné tangencidlni napéti, aby doslo k rozdéleni svazkli lamin do podoby vé&jitt
[59]. Nedochazi k ldmani svazkl lamin. Vé&jite jsou bud’ rozdéleny a ohnuty dovniti
nebo ven od stény prvku (napt. trubky). V zavislosti na odliSnosti zakfiveni vé&jift
a delaminace stény jsou smykova a tahova napéti rozvijena béhem procesu poruchy.
Pokud napéti dosdhnou limitnich hodnot, tak rtst trhlin odpovida modu I, II popsané
v lomové mechanice [56]. Hlavni zptisob pohlceni energie je rust trhliny v matrici.
Dalsi souvisi s tfenim pfi rozevirani svazkt lamin [55]. VétSina absorpénich prvki ma
zakiiveny tvar a dochazi k trhani materialu od Cela zaktivené ¢asti [1].

Kiehky lom je kombinace prvniho a druhé zptsobu progresivniho porusovani. Energie

je absorbovana pies ldmani svazkl lamin. Typické je usazeni oddéleného materidlu
do tvaru klinu [55].

__Bendingelionds

s
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Obr. 3.18 Progresivni porusovani kompozitnich materidlii
S tvorbou véjirovitych utvari [60], [61], [62]
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Postupné skladani miize nastat pii pouziti hybridnich tkanin. U uhlikovych rovingt
nastane poruSeni, ale kevlarové rovingy ziistavaji nedotéené [36].

Kevlarova viakna

Skladani stény

Porusena uhlikova viakna

Obr. 3.19 Progresivni poruseni postupnym skladanim
u konusoidalniho kompozitniho prvku [36].

Spoustéci mechanismy (angl.. .. Triggers*)

Prvotni Spicka dynamického zatizeni ¢asto vykazuje hodnoty vyssi nez pii nasledném
postupném porusovani konstrukce. Tyto ndhlé piechody hodnot jsou nezadouci,
protoze ovliviiuji velikost zrychleni. Na odstranéni pocateCnich Spicek zatizeni se
pouzivaji spoustéci mechanismy poruchy. Jsou to koncentratory napéti integrované
v konstrukei. Iniciuji kolaps konstrukce a ovliviiuji jeho dalsi prabéh [14], [63], [55].
Pouzivaji se napt. zkosené hrany, drazky, diry a dal$i rizné tvary.

Obr 3.20 Przklady spoustecich mechanismit poruseni [58], [64], [60].
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Dynamické porusSeni u sendvi¢ovych struktur

U ptikladu sendvicové konstrukce zatizené dynamickym tlakem na obr. 3.21 dochazi
ke zptisobu poruchy rozevienim vé&jittu podobné jako u uhlikovych dlouhovlaknovych
kompozitl. Dochézi ke vzniku osovych trhlin v mistech zakfiveni (rohy prvku) a také
interlaminarnich trhlin mezi sousednimi laminami. Dale nastavd odlupovani jadra
od potaht a jeho deformace. VSechny uvedené déje maji podil na absorbovani energie
spolu s tfenim materialu a ohybu svazki lamin [65].

Dalsi pozorovany zpiisob poruchy u sendvicového prvku (viz obr. 3.21 vpravo) je
postupny kolaps stén dovnitt. Zde nedochézi k tvorbé veéjitovitych svazk lamin
ani Kk rastu trhlin na rozich konstrukce. Dochazi k odlupovani potahti a jejich lamani
a drceni postupné smérem od cela zatiZzeni [65].

Vnltini
vejir

Piné stlacena
vostina

Castecné stlacena
vostina

Vnitini ¢ast Vnéjsi cast

Obr. 3.1 Poruseni u prvkii ze sendvicovych materidalii [65].

Vysledné chovani konstrukce nakonec zavisi na volbé materidlu matrice, vlaken,
vrstveni, orientace vrstev, rychlosti zatézovani a geometrii konstrukce.

3.4 Kritéria poruseni kompozitnich materiali

Predikce dalSiho chovani kompozitu po poruse hodné zavisi na pouzitém kritériu
poruseni. Existuje cela fada poruchovych kritérii zalozena na napéti, deformaci
a energii. V téchto kritériich se objevuji materidlové konstanty, které se musi ziskat
experimentalné [66]. Jedna se pfedevsim o:

- pevnost v tahu v podélném sméru X,
- pevnost v tlaku v podélném sméru X
- pevnost v tahu v pfi¢ném sméru Yr

- pevnost v tlaku v pfi¢ném sméru Y,

- smykova pevnost laminy S

- maximalni pfetvofeni &y, &y, Yy,
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Obr. 3.2 Priklad urcovani pevnosti v tahu kompozitniho vzorku [67], [68].

Kritéria jsou zamétfena na posouzeni poruchy v rozliSovaci trovni laminy, kde je
vlaknovy kompozit povazovian za homogenni, ale zaroven anizotropni material.
JelikoZ je mozné materialové vlastnosti laminy charakterizovat tfemi vzajemné na sebe
kolmymi sméry, tak je tento material dale specifikovany jako ortotropni [69].

Z hlediska vazeb mezi slozkami napé€ti jsou rozdélena na kritéria interaktivni
a neinteraktivni. U druhé skupiny neexistuje vzajemna vazba mezi normalovymi
slozkami napéti (nebo normalovymi a smykovymi slozkami napéti) [70], [51], [72].
Patii sem teorie:

- maximalnich napéti
- maximalnich deformaci

Do teorii, které obsahuji vliv vazeb mezi slozkami napéti, patii:

Hill
Tsai-Wu
Hashin
Puck

Dale jednotliva kritéria mohou obsahovat vliv na zplsob poruseni [73], [70], [72].
V MSC.Dytran mize byt uvazovano pét zpisobl poruSeni a Ize pouzit model, ktery
umozni kombinaci jednotlivych poruseni (pfikaz COMBINAT) [73]. Tento model je
vice rozebran v dal$im oddile textu. Jednotlivé zplisoby poruch:

- vlakna v tahu

- vlakna v tlaku

- matrice v tahu

- matrice v tlaku

- matrice ve smyku
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Zpisoby poruchy jsou implementovany do teorii [73]:

maximalnich napéti
modifikovany Tsai-Wu
Chang-Chang

Hashin

Blizsi popis jednotlivych kritérii je vztaZzen pouze na kritéria, které jsou zaddna
V pouzitém materidlovém modelu pro simulaci narazu.

Kritérium maximalnich napéti

Jednd se o nejjednodussi poruchové kritérium, protoze je potreba malého mnozstvi
experimentalnich zkousek vzorkil. ZjednodusSeni spocivd v matematickém popisu
pouze jednoosé napjatosti. Pro svou jednoduchost je také nejpouzivanéjsi v praxi.
Podle tohoto kritéria nastane poruseni kompozitu pii pfesahnuti maximalni hodnoty
(pevnosti) jedné ze slozek napéti [73], [72].

Porucha v tahu vlaken (o; > 0):

01 -1

XT - (31)
Porucha v tlaku vlaken (o; < 0):

(5} 1 5

XC - (3 )
Porucha v tahu matrice (o, > 0):

() —1

v, = (3.3)
Porucha v tlaku matrice (o, < 0):

loal _ (3.4)

Yo '
Porucha ve smyku matrice:

|T12| =1 (35)

S
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[MPa]

[MPa]

Obr. 3.3 Schéma obalky poruseni kritéria maximdlnich napéti.

Modifikovany Tsai-Wu

Kritérium, které uvazuje pouze poruseni matrice a tedy je vhodné jeho pouziti
v kombinaci s jinymi kritérii [73].

on-z + Fzzo'zz + F66T%2 = 1 (36)
1 1
-4 3.7
F, Y + Y (3.7)
F ! (3.8)
22 YTYC .
1
Feg = 57 (3.9)

3.5 Rozbor materialovych modela

Pro modelovani chovani kompozitniho materialu pti dynamickych jevech existuje cela
fada materidlovych modell. Vldknové kompozitni materidly jsou modelovany jako
linedrné elastické ortotropni materialy uvnitt obalky poruSeni, kde tvar povrchu obalky
zavisi na zvoleném poruchovém kritériu (viz obr. 3.3) [74]. Pfi dosaZzeni obalky
poruseni se uplatiiuje pouziti modelti poskozeni (angl.. ,,Damage models*). Dochazi
ke sniZeni hodnoty materidlovych vlastnosti podle degradacniho schéma [5]. Jsou
vyuzivany dva ptistupy:

- PFM model (Progressive Failure Model)
- CDM model (Continuum Damage Mechanics)
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PFM model

Po splnéni podminky kritéria poruseni (limitni hodnoty napéti nebo pretvoreni)
dochazi k degradaci zvolenych mechanickych vlastnosti (Casto piedevsim tuhost)
V materidlovém sméru laminy. S vynulovanim elastickych vlastnosti materidlu maze
dojit k redukci pevnosti vlaken na zbytkovou hodnotu (v MSC.Nastran MATDO054).
SniZeni vlastnosti nastane ze stavu zadného poskozeni (typicky 1) az do stavu uplného
poskozeni (typicky 0). Jak vyplyvd z ndzvu modelu, degradace nastava vrstvu po
vrstvé uvnitt laminatu. Element je vymazan, kdyz napéti poklesnou u vSech vrstev
elementu nebo je definovana jind podminka celkové poruchy [5], [74], [75].
Materialovy model MATDO054 dovoluje pouziti nefyzikalniho parametru SOFT, ktery
je vyuzivan pro lepsi odezvu modelu pfi simulacich postupného drceni kompozitnich
absorb¢nich ¢lenit konstrukce. Jeho pouzitim lze ziskat lepSi odezvu simulace
a vysledky se pfiblizit chovani redlné soucasti. Po vymazani elementu se snizi
pevnostni hodnoty sousednich elementti [76], [77]. Tento pfistup je v materidlovém
modelu MSC.Dytran MAT8, MATS8A, jiz uvedeny MATDO054 a jiné [78], [77].

Elastické /
vlastnosti \ Porucha

Pavodni hodnota

Zbytkova hodnota

0 1 2
Proménna

Obr. 3.4 Schéma chovani PFM modelu [79].

CDM model

vyzaduji dal$i experimentdlni testovani. Parametry poskozeni jsou zahrnuty
do konstitutivnich rovnic a degraduji materialové chovani podle stadia poskozeni.
Faktory poskozeni jsou vloZzeny do rovnic napéti a pietvoteni, které maji vztah
s materialovymi konstitutivnimi vlastnostmi. Nasledkem toho dochézi ke snizeni
napéti v lamin€ nasledované poruchou v zavislosti na rozvoji poskozeni. Element je
vymazan, kdyz napéti poklesnou na nulu nebo je definovéna jind podminka celkové
poruchy [5], [76], [75]. Pfikladem je materidlovy model MATDO058, ktery je obsazen

v fe$i¢i MSC.Nastran [77], nejnovéjsi a nejpokrocilejsi MAT261 a MAT262 [80].
d o, l/ /E
I
d, /_‘ %
0"!
f' e £, £ g &,

Obr. 3.5 Priklad typického schéma vyvoje poskozeni u modelu CDM [23].

strana

38



l Bc. Ondfej Buciiak

LETECKY USTAV, VUT FSI

3.5.1 Kompozitni materialovy model v MSC.Dytran

MSC.Dytran nabizi spoustu moznosti volby materidlovych modeld. Pro kompozitni
vlaknové materidly existuje konstitutivni model MATS8 a model poruseni MAT8A
[73].

Jedna se o materialovy model laminy. Vysledny laminat se tvoii na zéklad¢ ptikazu
PCOMP a prvku je ptidélena orientace, poloha a tloustka jednotlivych vrstev.
Piikazem PCOMPA lze doplnit dalsi vlastnosti, napt. volba mezi integracni metodou
nebo klasickou lamindtovou teorii (defaultné je zvolena integracni metoda) [78].
Ptikazem PCOMP nebo PCOMPA lze piidélit vlastnost pouze elementu typu SHELL.

MATS, MAT8A

Obecnou vlastnosti tohoto materialového modelu je 2-D ortotropni charakteristika
materidlu. Materidlovy model MATS8, MATS8A popisuje linearné elastické chovani
ktehkych materialt s porusenim, které je zalozeno na interaktivnim napétovém
poruchovém kritériu podle mdédu poruchy. Matematicky popis (v linearni oblasti
zatézovani) napéti a deformace mezi deformacemi a napétimi vlakna a matrice je
zachycen rovnici (3.10) [73].

011 1 [ Ei4 #21E11] €11
- 3.10
[022] (1 — paaor) WHa1Ez2 Ezz [522] (3.10)

Vyhodnocené v Case t + 1/2At.

Definice vztahu smykového napéti a deformace je dano rovnici [73]:

V12 = 6_120'12 + 3a01,/01; (3.11)

Kde a je odvozena hodnota na zakladé principu pokus a omyl. Pokud je a = 0, tak je
vztah redukovan na ortotropni Hooktv zdkon [73].

Poruseni kompozitniho materiadlu je definovano modelelem poruseni MAT8A. Lze
volit mezi kritérii poruSeni, o kterych bylo pojednano diive. Uvedeny fesi¢ obsahuje
volbu z kritérii [73], [78]:

- Tsai-Hill

- Tsai-Wu

- modifikovany Tsai-Wu

- teorie maximalnich napéti
- Chang-Chang

- Hashin

Kromé volby modelu poruchy ztéchto teorii, dovoluje MSC.Dytran pouziti
kombinace nékolika vy$e uvedenych teorii v ramci jednoho modelu. Tedy lze vytvofit
pokrocily kombinovany model, ktery definuje poruseni pro kazdy zplisob poruchy
oddélené. Tento model 1ze zvolit pomoci piikazu COMBINAT. Dalsi moZnosti je
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vloZeni vlastniho komplexniho uzivatelského modelu, do kterého lze uloZit aZ deset
vlastnich proménnych [73], [78].

V kombinovaném modelu poruseni je popsano pét zpiisobil poruch:

- porucha vlakna v tahu (FT)

- porucha vlakna v tlaku (FC)

- porucha matrice v tahu (MT)

- porucha matrice v tlaku (MC)

- porucha matrice ve smyku (MS)

V souladu s danym zplsobem poruchy je mozné zvolit pouze urcité poruchové
kritérium (viz tab. 3.3).

Tab. 3.3 Moznosti volby kombinaci poruchovych kritérii pro dany zpusob poruchy

[73].
Zadné STRSS MODTSAI CHANG HASHIN
FT X X X X
FC X X X
MT X X X X X
MC X X X X X
MS X X X
Materialové konstanty Pocatek poskozeni
(popis linearni elastické casti) (pevnost materialu)
Proménné hodnoty Nelinearni chovani smykového
uzivatelského modelu napéti a pretvoreni
MATS MID El E2 N12 G12 G1,Z G2,Z RHO
MATS 1 60543 60543 / 0.037 2500 2500 2500 1.6e-09
MAT8A  MID FT NV S ALPHA  TRSFAIL | Fi12
MAT8A 1 COMBINAT 80 5e-07 SUBL
+ XC YT YC PFD VALUE PFDST
+ 848 600 848 600 STEPS INDV
+ FBTE FBCOM  MXTEN MXCOM  MXSHR
+ STR$S  STRSS STRSSw STRSS MODTSAI
PRPFT  PRDFC MT PRDMC  PRDSH
/1 10 4 1010 0110 0110 ‘@1 /
s 2\ Faktory degradace
Kritérium poruseni o
materialu

Obr. 3.6 Schéma karty materialového modelu MAT8, MATS8A.
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Degrada¢ni model

Pti volbé kombinovaného modelu poruchy se uplatiiuje degrada¢ni model poruchy.
Po zvoleni poruchového kritéria pro konkrétni zptisob poruchy je vhodné zvolit
definici snizeni hodnot materidlovych konstant. Degradaci lze zvolit pro konkrétni
zpusob poruchy. V tabulce 3.4 je uveden ptiklad degradace materialovych vlastnosti
na zaklad¢ vlastniho pravidla degradace. Naptiklad po poruse vlakna v tahu budou
modul pruznosti v podélném sméru a Poissonova konstanta nulové.

Tab. 3.4 Priklad zvoleného charakteru degradace vlastnosti po vzniku poruchy [78].
Zpisob poruchy

Materialova - .
Vldkna Vlakna Matrice Matrice
konstanta vtahu vtlaku vtahu vtlaku Sty
Eu 1 1 1 0 0
E2 1 0 0 1 0
LL12 1 1 1 1 0
G2 1 0 0 0 1

3.5.2 Materialovy model jadra v MSC.Dytran
Sendvicové jadro 1ze popsat materidlovymi modely vhodnymi pro 2-D a 3-D elementy.

MAT1
Nejjednodussi materidlovy model. Tento materidlovy model slouzi pro popis pouze
linearn¢ elastického chovani izotropniho materialu [78].

DMATEP

Jedna se o materialovy model, ktery popisuje vlastnosti pro izotropni, elasto-plasticky
materidl s porusenim. Pouzitelny pro 2-D elementy. Je nutné definovat hlavné hustotu
a materidlové konstanty (dvé ze ¢tyr):

- modul pruznosti E

- Poissonova konstanta p

- smykovy modul G

- modul objemov¢ stlacitelnosti K

Pokud jsou definovany pouze tyto hodnoty tak je material popsan jako lineéarni.
Pro popis oblasti za mezi kluzu slouzi volba YLDVM. Tim ziskdme bilinearni nebo
po castech linearni elasto-plasticky material. Definice poruchy muze byt nastavena
pomoci pridani hodnoty maximalniho plastického pietvoteni [73], [78].

DYMAT?24

Tento model lze vyuzit u objemovych elementl. Definuje vlastnosti pro nelinearni
plasticky material s isotropnim zpevnénim kiivky napéti deformace. Lze nastavit
rizné obalky meze kluzu a zménu modulu pruznosti po ptekroCeni této obalky.
Poruseni lze nastavit pomoci maximalniho plastického pietvoreni [73], [78].
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4 NAVRH DEMONSTRATORU

V kapitole je popsan postup feseni navrhu kompozitni dutiny. Jedna se o zmenSenou
a zjednodusenou &ast konstrukce trupu v oblasti absorpéni zoény letadla. Ugelem
demonstratoru je poskytnout zpétnou vazbu pro simulaci a navrh kompletni
konstrukce letadla, kterd bude obsahovat prvky pasivni bezpecnosti.

Jde ptredevsim o kalibraci modelu s redlnou zkouskou. Pfiprava modelu dutiny je

provedena v MSC.Patran a vypocet byl proveden pomoci explicitniho feSice
MSC.Dytran. Vyhodnoceni vysledkl bylo provedeno v MSC.Dytran a MSC.Patran.

4.1 Pozadavky navrhu

Hlavnimi pozadavky pied pocatecnim navrhem byly:
- konstruk¢ni
- technologické (vyroba)
- materidlové

- limity paddové zkousky

Konstrukéni pozadavky

Navrzeni dutinové konstrukce zmensené poloviny trupu. Rozmeéry dutiny jsou pfedem
definované formou (pro laminaci), ktera jiz byla diive pouzita pro jiné vyrobni ucely.
Je to z dlivodu snizeni nékladii a vyrobniho ¢asu na novou formu.

<X
=0
Q-

s s . . e s . e s . . G

Obr. 4.1 Rozmery formy pro vyrobu dutinoveé konstrukce.

U vypocti zahrnout pouziti prilozek vrstvenych z tkanin ze skelnych vlédken, které
maji slouzit na vyztuzeni okrajii dutiny. Okraje se nachazi ve spoji mezi kompozitni
dutinou a nosnou deskou (viz obr. 4.2). Divod aplikace ptilozek je, aby nedoslo
Kk poruseni v tomto spoji hned v poc¢atku zatizeni.
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Nosna deska

Laminat
i PFilozky

Obr. 4.2 Schéma poucziti prilozek pro vyztuzeni vzorku.

Technologické

Vyroba bude provedena vakuovou technologii do vyse uvedené formy. Bude vyrobeny
omezeny pocet vzorki.

Materiadlové pozadavky

Nosné deska bude z dievéné pieklizky tloustky 18 [mm]. Materidl jadra sendvicové
struktury je péna Herex C70.55 o tloust’ce 3 [mm]. Material kompozitniho potahu
sendvi¢ové struktury bude uhlikova tkanina s platnovou vazbou 93 [g/m?]. Pro vyrobu
laminatu, pouze z vrstev uhlikové tkaniny, bude pouzita keprova vazba o gramazi
200 [g/m?]. Materialem pfiloZzek je skelna tkanina s keprovou vazbou 280 [g/m?].

Limity padové zkousky

Vyska shozu vzorku ma byt mensi nez jeden metr. Tedy skladba laminatu musi byt
takova, aby pii shozu vzorku doslo k jeho poruseni pro toto rozmezi. Dale porucha ma
nastat pti poloze nosné desky odpovidajici ptiblizné poloving poloméru dutiny. Piesna
hmotnost nosniku a jeho vedeni nebyla béhem procesu ndvrhu znama, protoze musela
byt provedena jeho uprava. Proto pro vychozi ndvrh byla hmotnost odhadnuta
na mn = 14 [kg].

4.2 Vychozi navrh laminatové dutiny

Navrzena konstrukce demonstratoru ma odpovidat realné konstrukei trupu, kterd bude
slouzit pro absorpci energie po narazu letadla na zem. Z hlediska konstrukce trupu
tomu odpovida n¢kolik typt feseni:

- potah trupu vrstveny pouze z tkanin kompozitniho materialu

- potah ze sendvicové struktury (tkaniny a jadro)

- kombinace potahu a pfepazek

- kombinace potahu a n&jakého vyztuzeni

- kombinace potahu a absorp¢nich ¢lenti pfimo navrzenych pro pohlceni energie
po narazu

- misto ulozeni podvozku do trupu letadla
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OBLAST ULOZENI
PODVOZKU

POTAH TRUPU

‘ .,‘;‘-;..

Obr. 4.3 Schéma oblasti trupu pro navrzeni demonstratoru [81 ] /3 1 ].

Z divodu nedostatku ¢asu vyrobniho, realizace zkouSky a vlastniho modelovani
S kalibraci bylo zvoleno pouze feSeni nadvrhu demonstratoru kompozitniho potahu
trupu. Tedy jsou déle feSeny dutiny tvorené:

- pouze uhlikovou tkaninou (dale jen laminatova dutina)
- sendvicovou strukturou (uhlikova tkanina tvofi potah a péna jadro)

4.3 Nastaveni MKP modelu

Pro vypocet vychoziho modelu obou dutin je pouzity stejny model z hlediska jeho
geometrie. Hlavni odliSnost je pouze v definici materialu a pfitazeni vlastnosti.
Geometrie modelu vychazi z padové zkousky. PouZity soufadny systém je naznafen
na obr. 4.4. Pouzité jednotky veli¢in jsou dle tab. 4.1.

Tab. 4.1 Pouzité jednotky pro vypocet [3].
Délka Cas Hmotnost Uhel Sila
mm S tuna (t) rad N

Hustota Napéti Energie Teplota
t.mm™3 MPa t. mm?.s™2 °K

Model je slozen z:

nosniku vedeni
nosné desky
dutiny
podlahy
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Nosna deska

Nosnik vedeni

Souradny systém

w—
Dutina Podlaha

Obr. 4.4 Popis jednotlivych casti modelu.

Tvorba sité a geometrie

Dutina je modelovana pomoci plosnych elementd Quad4 o velikosti 10 [mm)].
Rozméry geometrie dutiny odpovidaji rozmérim formy (viz obr. 4.1). Mezera mezi
dutinou a podlahou je 10 [mm]. Na dutinu jsou napojeny stejné elementy (i velikosti)
tvotici model nosné dievéné desky. Dievénd deska ma délku 400 [mm] a Sitka
odpovida délce dutiny, tj. 377 [mm]. ProtoZe podlaha a nosnik vedeni jsou definovany
RIGID (teoreticky tuhé) elementy, tak jejich velikost neni dileZita a je nahodné
zvolena. Geometrie nosniku vedeni je zjednodusena konstrukce skute¢ného nosniku
vedeni (U-profil). Celkovy pocet elementt dutiny je 1824.

Okrajové podminky a zatiZzeni

Pro uzly dutiny a nosné desky je zvolena pocatecni rychlost 3500 [mm/s] (pro vysku
shozu ptiblizné¢ 634 [mm]). Déle byl nastaven vlastni kontakt (Self Contact) mezi
elementy dutiny a zaroven i mezi elementy desky. Mezi elementy podlahy a elementy
nosné desky a dutiny je pfifazen kontakt typu Master-Slave. Pro oba druhy kontaktt
jsou voleny stejné parametry (viz tab. 4.2). Jsou to parametry popisujici pouze
soucinitel tfeni dané rovnici:

w= e+ (us — e (4.1)
Kde:
v — je relativni rychlost klouzani v bodu kontaktu
Kk — kineticky soucinitel tfeni
W — staticky soucCinitel tfeni
 — exponencialni soucinitel utlumu tieni
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Tab. 4.2 Parametry pro kontakt typu Self a Master-Slave.

s ['] 0 ) 1
Mk ['] 0 ) 1
p [ 1

Pro nosnik vedeni a podlahu byla pouzita okrajova podminka Rigid Body Object, ktera
omezi stupné volnosti prvkiim RIGID. Podlaha ma nula stupiii volnosti a nosnik
vedeni mé povolen posuv pouze pro osu y.

Mezi spodni plochou nosniku vedeni a ¢asti plochy nosné desky je nastavena
podminka tuhé vazby pies volbu Rigid Connection. Vazba simuluje upevnéni desky
k nosniku (spojeni spise odpovida svafenému spoji).

ITTTTIYITIR
nc:‘)iﬁju
S

vege ‘.-o"-oononquoyu.I
Loasatoit bt tbeni bbb

. ~
''''''
v .

5.

....................

qqqqqqqqqqqqqqq

Rigid Connection

Obr. 4.5 Schéma okrajovych podminek.

Volba materiald a pfifazeni vlastnosti elementim

Dutinu tvofi uhlikovy laminat nebo sendvicova struktura. Sendvicova struktura je
z potahu, ktery tvoii vrstvy uhlikové tkaniny 93 [g/m?] s tloustkou 0,1 [mm] a jadra
tvofeného pénou Herex 3 [mm]. Jadro je modelovano jako elasto-plasticky material
DMATEP. Uhlikovy lamint je slozen z vrstev uhlikové tkaniny 200 [g/m?] o tloustce
vrstvy 0,21 [mm]. P¥ilozky jsou ze skelnych tkanin 280 [g/m?] o tloustce 0,3 [mml].
Materidlovy model uhlikové i skelné tkaniny je MAT8, MAT8A. Jednotlivé vrstvy
jsou dale skladany a orientovany pies piikaz PCOMP, ktery definuje vlastnosti
laminatu. Materialovy model nosné desky je linearni MAT1 (bez poruseni). Pro popis
tuhych ¢lenti (podlaha a nosnik) je pouzit materidlovy model MATRIG. Na oba
kompozitni materidly byla pouzita stejnad poruchova kritéria a dalsi definice spojené
s poruchou. Bliz§i parametry materialovych modelti jsou obsazeny v datovych
souborech u jednotlivych modelti. Jednotlivé materialové hodnoty jsou poskytnuty
Leteckym ustavem.
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2

Tab. 4.3 Definice materialt uhlikovych a skelnych tkanin (MATS, MATSA).

Uhlikova tkanina  Uhlikova tkanina

Skelna tkanina

93 [g/m?] 200 [g/m?] 280 [g/m?]
t [mm] 0.1 0,21 0.3
p [t/mm?®] 1,6E-09 1,6E-09 1,677E-09
Eul [MPa] 60 543 60 543 16 600
Ex  [MPa] 60 543 60 543 16 600
1 [] 0,037 0,037 0,03
Gy, [MPa] 2500 2500 3800
G,  [MPa] 2500 2500 3800
G,,  [MPa] 2500 2500 3800
S [MPa] 80 80 30
ALPHA [ 5E-07 5E-07 5E-07
Xr  [MPa] 848 848 95
Xe  [MPa] 600 600 95
Yr [MPa] 848 848 95
Ye [MPa] 600 600 95

Tab. 4.4 Definice materidlu pény Herex (DMATEP).

MPS
MPS-C

N OFE MDD ~

Oy

Herex
[mm] 3
[tmm®]  6E-11
[MPa] 40
[-] -
[MPa] 17
[MPa] -
[MPa] 0,9
[-] 0,1
[-] 0,1

Tab. 4.5 Definice materidlu dievéné preklizky (MAT1).

Drevéna preklizka
t [mm] 18
p [t/mm?3] 9E-10
E [MPa] 10 000
H [_] 0,3
G [MPa] -
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Tab. 4.6 Definice materidlu podlahy a nosniku vedeni (MATRIG).
Nosnik  Podlaha

p [t/mm®] - -
E [MPa] 210000 210000
m [] 0,3 0,3
m [t] 0,014 1
Xcq [mm] 0 0
Ycg [mm] 187 0
Zcg [mm] 188,5 188,5
Ixx [t. mm?] 56 1E+06
Iyy [t mm?] 678 1E+06
Iz7 [t. mm?] 632 1E+06
Iy, Ixz, Iyz [t mm?] 0 0
vy [mm/s] -3500 0
Vi) Vg [mm/s] 0 0
Wy, Wy, W, [rad/s] 0 0

Pfifazeni vlastnosti jednotlivym elementiim

Definovani vlastnosti jednotlivych elementt odpovida vyse uvedenému popisu. Sitka
vyztuzené vrstvy skelnou tkaninou odpovidd dvéma elementim na kazdé strané
dutiny.

Nastaveni hodnot pro vypocet

U vSech simulaci navrhu byl nastaven pocatecni ¢asovy krok 1e-10 a minimalni Casovy
krok 1le-10. Celkova doba simulace se lisila. Gravitacni zrychleni bylo nastavené
9806,65 [mm/s?] a to pro zapornou globalni osu y. Hodnota LIMCUB byla nastavena
na 20 000, dle doporuceni datovych informaci po vypoctu. Ostatni hodnoty jsou
ponechany z piivodniho nastaveni.

Vyvhodnoceni vysledkl

Data zrychleni a sily maji vysokofrekvencni obsah a vytvafi nezadouci zobrazeni
vysledkd. Tyto data musi byt filtrovany pomoci nizko-pasmového digitalniho filtru
[83]. Byl vytvoten skript na tuto filtraci CFCfiltr.m, ktery obsahuje Butterworth filtr
radu 5. Byla provedena kontrola vysledkl s pouzitim SAE CFC filtru, které je
V nabidce MSC.Patran pfi vyhodnocovani vysledka.
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Filtrovani dat

16000

— Nefilravana data
Butterworth Ftr
SAE Fitr 800 Hz | °

12000

10000 |

8000

FIN]

8000

4000

2000
0 10 20 40 50 60 70 80 0 100
t [ms]

Obr. 4.6 Filtrovani dat pomoci nizko-pasmovych filtrii.

4.4 Pouzita vrstveni a vysledky modelu

Byla zvolena vrstveni pro sendvi¢ovou strukturu a laminatovou dutinu (viz tab. 4.7,
4.8). Chovani jednotlivych modeli zobrazuji grafy sily na posunuti a jsou uvedeny
v ptiloze A. Tyto zobrazeni slouzi spiSe k dalSimu porovnani jednotlivych vrstveni.
Zde jsou také uvedeny obrazky stavii dutiny po porusSeni.

Z ditvodu upravy nosniku a jeho predpokladaného zveétSeni hmotnosti jsou vybrany
navrhy s hodnotou posuvu pii dosazeni prvni poruchy kolem 40 [mm]. Dal§im
kritériem posouzeni navrhu byla odezva dutiny pfi simulaci. Navrh také musel v prvni
fad¢ odpovidat zakladnim pozadavkim, které jiz byly zminény (podkapitola 4.1).
Nakonec byly zvoleny dva navrhy vrstveni pro vyrobu vzorku (viz tab. 4.9). Zvolené
navrhy odpovidaji pouzivanym skladbam u redlnych konstrukei.
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Tab. 4.7 Navrhovana skladba sendvicové struktury (model 1).
Model 1 — Sendvicova struktura

Cilo gy Taniaeta Ve prm ot
[mm]
1-1 [45/Herex 3/45] 3,2 40
1-2 [0/Herex 3/0] 3,2 26
1-3 [45/Herex 3/0] 3,2 26
1-4 [0/Herex 3/45] 3,2 40
1-5 [45,/Herex 3/45,] 3.4 zadné poruseni
1-6 [45,/Herex 3/0,] 3,4 39
1-7 [45,/Herex 3/0] 3,3 36
1-8 [45,/Herex 3/45] 3,3 42
1-9 [45/0/Herex 3/0] 3,3 32
1-10 [45/0/Herex 3/45] 3,3 40

Tab. 4.8 Navrhovana skladba laminatové dutiny (model 2).

Model 2 — Laminétova dutina

mcolgle‘;u Skladba E&ﬁtﬁ N iEOZL‘(/“Erﬁ‘r’nri‘Chy’
[mm]
2-1 [45/0] 0,42 naraz do podlahy
2-2 [45/0/45] 0,63 naraz do podlahy
2-3 [45/0]s 0,84 100
2-4 [45/0/45/0/45] 1,05 85
2-5 [45,/0]s 1,26 zadné poruseni
2-6 [0/45,/0/45,/0] 1,47 zadné poruseni
2-7 [45,/0,]s 1,68 zadné poruseni
Tab. 4.9 Zvolené skladby vrstev pro vyrobu dutin.
Typ dutiny Skladba Celkova tloust’ka [mm]

Laminat [45/0/45/0/45] 1,05

Sendvic¢ova struktura [45/0/Herex 3/45] 3,3

strana

51



Bc. Ondfej Bucnak l

LETECKY USTAV, VUT FSI

T | T T T T R
r
L i - 8
&
-3
L -1 8
3
§ dg
3 =
3 3
z =
2
g
E ®
N
-1 &
H
g -1 -
1 L i 1 L 1 o
: 3 g g 5 g E g
[Nl 3

Obr. 4.7 Vysledna zavislost sily na case pro sendvicovou strukturu. Zobrazeni
poruSenych elementii pro dany typ poruchy (INNER — vnitini ¢ast dutiny,
MIDDLE — stredni cast dutiny, OUTER — vnéjsi ¢ast dutiny).
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tms)

Zavislost sily na Ease - LAMINAT

§ § &

IN) 4

Obr. 4.8 Vysledna zavislost sily na case pro laminatovou dutinu. Zobrazeni
porusenych elementii pro dany typ poruchy (INNER — vnitini ¢ast dutiny,
MIDDLE — stredni cast dutiny, OUTER — vnéjsi cast dutiny).
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5 REALIZACE PADOVE ZKOUSKY

Testovani vzorkt bylo provedeno v prostorach dynamické zkusebny leteckého tstavu.
Vzorek byl podroben testu na padostroji.

5.1 Vyroba vzorki pro testovani

Vyroba jednotlivych vzorki byla zajiSténa pracovniky leteckého ustavu. Celkem bylo
vyrobeno 6 vzorkll (3 tvofené vrstvami tkanin a 3 ze sendvicovych struktur).
Pro laminaci byla vyuzita vakuova technologie. Kladeni vrstev bylo uskute¢néno
do formy (viz pfedchozi text). Dutina byla po vytvrzeni ofezana na délku formy
a vlepena do drazek dievéné desky. Nakonec (oproti ptivodnimu navrhu 280 [g/m?])
byly pfilozeny piilozky ze skelné tkaniny Interglass 163 [g/m?] na obé strany vetknuti
(sitka cca 20 mm od vetknuti) a laminovany. Do desky byly vyvrtany otvory slouzici
K upnuti vzorku na nosnik vedeni.

Tab. 5.1 Hmotnosti a rozméry vyslednych vzorkl. Vnéjs$i pramér je zméten pouze
u vzorkli podrobenych zkouseni. Pro hmotnost vzorku uvazujeme i nosnou desku.

Laminat my, [kg] |[mm] d[mm] Tkanina/matrice/jadro
Vzorek ¢. 1 2,54 373 302
Vzorek €. 2 2,55 372 300 Keprova vazba 200 [g/m?]/epoxid
Vzorek €. 3 2,54 372 302
Sendvicova

struktura
enrclt © ! 2,40 375 298 Platnova vazba 93 [g/m?]/epoxid/
Vzorek €. 2 2,40 374 Herex 3 mm
Vzorek ¢. 3 2,42 372

5.1.1 Vakuova technologie vyroby

Zpusob vyroby kompozitnich konstrukci zalozené na zlepSeni technologie mokré
laminace. Postupné je do formy vrstven kompozitni material v pozadované orientaci
a pribézné dochazi k prosyceni vlaken, pomoci valeckt, pryskyfici. Jedna se o ru¢ni
vyrobu. Forma mize byt negativni nebo pozitivni, vybér zavisi na pozadovaném
povrchu konstrukce. Dale jsou pouzity technologické vrstvy popsané na obr. 5.1.
Odlisnost od mokré laminace je v piisobeni atmosférického tlaku na laminat pfi jeho
vytvrzovani. Re$eni spo¢iva v odsati vzduchu pod folii, ktera je aplikovana jako
posledni vrstva [218],[82].
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5.2

Padostroj se sklada ze svislého vedeni, po kterém se pohybuje nosnik ulozeny
na loziskach. Pod pohyblivy nosnik byly ustaveny jednotlivé vzorky a zaroven
pfipevnény Srouby. Nosnik byl pfed vlastnim shozem upnuty na spoustéci
mechanismus, ktery po sepnuti elektrického obvodu uvolnil zafizeni. Potom se
zatizeni pohybovalo smérem dolt proti tuhé podlaze, kde nasledovalo znic¢eni vzorku.
Ocelova, pfiblizn¢ ¢tvercova deska tvotici podlahu je tenzometrickd vaha pro méteni

sily.

Odsavani Méfeni podtlaku

[ T Odsavaci/apsorpéni
vrstva
Vakuova folie | | l I

Tésnici Odtrhavaci
paska vtkanina
Perforovana folie \
Separovana forma Laminat

Obr. 5.1 Schéma vakuové technologie vyroby kompozitnich materialii [218].

Obr. 5.2 Vyrobené vzorky dutin pro padovou zkousku.

Popis zkuSebniho zarizeni
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Spoustéci zafizeni
Nosnik vedeni

Svislé vedeni

Akcelerometr

Ocelova podlaha

Siloméry

Obr. 5.3 Zobrazeni padostroje.

Siloméry tenzometrické vahy slouzi k méfeni sily kontaktu mezi podlahou a vzorkem.
Pro méfeni zrychleni jsou k nosniku upnuty dva akcelerometry (jeden na strané
nosniku a druhy na horni stran€). Posuv byl méfen pomoci potenciometru
pfichyceného k nosniku vedeni. Dale dv€ vysokorychlostni kamera vytvarely zdznam
pribéhu padu a nasledného poskozeni. Seznam méficich zatizeni je v tab. 5.1.

Tab. 5.1 Seznam méficich zafizeni.

Meéteni sily Digitalni tenzometrick4 vdha DTV ev.¢. DOPPO1
Mg¢éteni zrychleni Akcelerometr Kistler M122aAC1C5
Me¢fteni posuvu Aripot: Nekalibrované potenciometrické métidlo délky
Zaznamenavani

sl Vysokorychlostni kamera PHANTOM V710
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Obr. 5.4 Ustavovani vzorku pro nastaveni nulové vychozi hodnoty posuvu.

5.3 Priibéh a vysledky zkouSky

Kazdé zkouSce predchazelo nastaveni vychozi nulové hodnoty, ktera odpovidala
dotyku dutiny s podlahou. Nasledovalo uchyceni nosniku vedeni ve vySce kolem
0,755 [m] a uvolnéni nosniku se vzorkem. Hodnota vysky byla urCena z upravené
simulace obou zvolenych navrhi (zména hmotnosti nosniku mn = 20,4 [Kg].

Béhem padu doslo ke zméné potencidlni energie na kinetickou (se ztratou tfeni
ve vedeni) a po dopadu byla energie absorbovana vzorkem (deformace a poruseni
materialu), odrazem vzorku od podlahy a ¢astecné tienim o podlahu.

Nejprve byl proveden tvodni test laminatového vzorku €. 1, ktery mél odhalit chyby,
tj.:
- prvni porucha nastane ve spojeni dutiny s dievénou deskou
- prabeh testu bez poruseni vzorku (nizké vyska shozu)
- Spatné nastaveni méficich pfistroji
- odlisna porucha od ptedpokladané z navrhu

U prvniho testu doslo k poruseni v mist€¢ mimo spoj a jednalo se tedy o uspésny test.
Dale nasledovalo testovani laminatovych vzorkl €. 2 a 3.

Pti shozu dutiny ze sendviCové struktury doSlo k neocekavané poruse a celkové
chovani bylo odlisné od simulace. Pravdépodobné byla zvolena $patna vyska shozu.
Dalsi testovani vzorkd bylo zastaveno a pokracovani ve zkouSeni bude probihat
v dal$im vyzkumu.

Vysledky jednotlivych veli¢in zkousky jsou vyneseny do tabulky 5.3. Tyto hodnoty
jsou dilezité pro naslednou kalibraci modelti. V ¢ase 0 [ms] je poloha vzorku ve své
vychozi hodnoté polohy 0 [m]. Tedy prubéhy jsou zobrazeny od dotyku vzork
s podlahou, ptes dosaZzeni maximalni sily a zrychleni a do posuvu nosné desky nahoru.
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Tab. 5.2 Shrnuti méfenych a spocitanych parametrd po padové zkousce.
Laminat

H My; Meelk  Vdo,teor Vdo C e
[mm] [kg] [kg]l  [m/s] [m/s] [mm]
Vzorek ¢.1 757 2,54 22,94 3,853 3,797 78,9

Vzorek ¢.2 757 2,55 22,95 3,854 3,771 76,4
Vzorek ¢.3 755 2,54 22,94 3,850 3,785 77,3

Sendvicova
struktura

H My, Meelk Vdoteor Vd,0 dmax
[mm] [kg] [kg]l [m/s] [m/s] [mm]
Vzorek ¢.1 756 2,40 22,80 3,851 3,753 129,2

Kde:
H — vyska shozu vzorku
m,,, — hmotnost vzorku
mex — celkova hmotnost soustavy
Vdo teor — teoretickd dopadova rychlost (ve vySce 0 [mm])
V4,0 — skutecna dopadova rychlost (ve vySce 0 [mm])
dmax — maximalni hloubka proboteni dutiny

5.3.1 Vysledky laminatovych vzorki

Na jednotlivych grafech (viz obr. 5.5-7) je mozné vidét prubeh zavislosti jednotlivych
veli¢in na ¢ase a posunuti. V ¢ase 0 [s] je poloha vzorku ve své vychozi hodnot¢ polohy
0 [mm]. Tedy pribéhy jsou zobrazeny od dotyku vzorkil s podlahou, pies dosazeni
maximalni sily a zrychleni a do posuvu nosné desky nahoru. Pribéh zkousky byl
zachycen vysokorychlostni kamerou a jednotlivé sekvence obrazkt jsou v ptiloze B.

Na obrazku 5.8 je schematicky popsdn d¢j paddové zkouSky od kontaktu dutiny
s podlahou az po posunuti nosniku vzhiru. Bod 1 tedy oznacuje vychozi polohu
soustavy Vv ¢ase 0 [ms]. Po kontaktu dochézi k postupnému zvySovani zatéZovani
dutiny a po dosazeni bodu 3 vznikd prvni porucha v oblasti maximalniho zaobleni
(od deformace). Dochazi k poruSeni vlaken v tlaku na wvnitini strané. Dochazi
k lokalnimu poklesu tuhosti a celé zatiZzeni je postupné pfeneseno na vznikajici sténu,
kde plsobi tlakové zatizeni. To zplsobi ztratu stability stény (viz bod 6 obr. 5.8)
a pokles sily, ktera zaroven dosahuje svého maxima. MnoZstvi kinetické energie, které

nebylo vyuzito na deformaci a poruseni dutiny, zpiisobilo odpruZeni soustavy zpatky
(viz bod 7).
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i Zavislost zrychleni na ¢ase - Laminat
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Obr. 5.5 Graf zavislosti zrychleni na c¢ase laminatové dutiny.

Zavislost sily na posunuti - Laminat

14000 T T

Ll v

12000 vzorek 3 \ -

Obr. 5.6 Graf zavislosti sily na posunuti laminatové dutiny.
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Zavislost sily na case - Laminat
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Obr. 5.7 Graf zavislosti sily na c¢ase laminatove dutiny.
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Obr. 5.8 Schematicky popis priubéhu padové zkousky laminatového vzorku ¢. 2.

Obr. 5.9 Sekvence snimkii, které odpovidaji bodiim z obr. 5.8.
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5.3.2 Vysledek vzorku sendvicové struktury

Bod 0 [ms] odpovida vychozi poloze dutiny. V piiloze 2 jsou zobrazeny sekvence
obrazki zkousSky. Schématicky popis prib&hu padové zkouSky vzorku sendvicové
struktury je zobrazen na obr. 5. 13.

Po dotyku dutiny na ploSinu dochéazi k tlakovému namahani vnéjSiho potahu
a tahovému namahani vnitiniho potahu na stfedni linii dutiny. Po dosaZeni pevnosti
vlaken v tlaku dochdzi k prvnimu poruseni (viz bod 1). Déle dochazi k poruseni vlaken
na vnitinim potahu, z kazdé strany od okraje obvodu dutiny (viz bod 3). Jadro je
poruSeno tahovym a smykovym zatiZenim na vné&jSim rozhrani mezi jadrem
a potahem. Dvé ¢asti dutiny udrzuji dohromady pouze neporusené oblasti vnitiniho
potahu. Tyto dvé Casti jsou tlaCeny proti sobé a vznikly okraj narazi do desky a stény
odoléavaji dalSimu zatiZeni (viz bod 4). Pfenos zatiZeni zplsobi pfedevsim zatéZzovani
vnitiniho a vnéjSiho potahu a to zpusobi, nejdiive poruseni vnitiniho potahu (bod 5),
a pak dojde k tahovému odtrzeni celé levé stény dutiny pod oblasti ptilozek (viz bod
6). Nakonec prilozky odoldvaji dalSimu zatizeni, az nastane odrazeni soustavy
od podlahy.

Zavislost zrychieni na éase - Sendvi¢ova struktura
T t T T T Y

ala]

! A A
20 30 40 50 60 70 80
t [ms)

Obr. 5.10 Graf zavislosti zrychleni na case dutiny ze sendvicové struktury.
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Zavislost sily na posunuti - Sendvicova struktura
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Obr. 5.11 Graf zavislosti sily na posunuti dutiny ze sendvicoveé struktury.

Zavislost sily na ¢ase - Sendvicova struktura
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Obr. 5.12 Graf zavislosti sily na case dutiny ze sendvicové struktury.
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Zavislost sily na posunuti - Sendvicova struktura
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Obr. 5.13 Schematicky popis pribehu padové zkousky lamindatového vzorku.

Obr. 5.14 Sekvence snimku, které odpovidaji bodiim z obr. 5.13.
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6 ROZBOR VYSLEDKU ZKOUSKY A POROVNANI
S MKP MODELEM

Z vysledkt zkousky je pro porovnani simulace a realné zkousky laminatového vzorku
pouzity vzorek C. 1, pfesnéji feCeno jeho parametry uvazené v simulaci. Pouziti
stfednich hodnot nebo stfednich kiivek jednotlivych zavislosti nema vyznam, protoze
byl proveden maly pocet pokusi pro pouziti statistického rozboru. Vzorek
ze sendvicové struktury byl podroben zkousce pouze jeden kus.

Pro porovnani modelu se zkouSkou je nutné uvazit a kontrolovat parametry hmotnosti
vzorkli, dopadovou rychlost, vysku shozu a energii po dopadu. Vychozi poloha
geometrie modelu dutiny je 10 [mm] nad elementy podlahy a tedy je nutné piepocitani
hodnot ze zkousky (vysledné hodnoty viz tab. 6.1).

Model a jeho nastaveni odpovida navrhovému modelu. Vychozi globalni délka
elementu je zvolena 10 [mm]. Hmotnost nosniku vedeni je 20,4 [kg].

Tab. 6.1 Hodnoty veli¢in pro rozbor vysledkll simulace a redlné zkousky.
Rozdil v E Rozdil
rychlosti %P “dteor eperoif

[mm]  [kg] [mm/s]  [%]  [mm/s]  [J] [%] ]

H Meelk  Vdteor Ed,opr

Laminatova dutina

Vzorek

€1 747 2294 3828 1,8 3759  168,1 3,5 164,4

Dutina ze sendvicové struktury

Vzorek

&1 746 22,80 3851 2,6 3726 169,1 5,0 160,6

Kde:
Vg teor — teoretickd dopadova rychlost
Vg,opr — Opravena dopadova rychlost o rozdil rychlosti
Eq teor — teoretickd dopadova energie
Eqopr — opravena dopadova energie o rozdil energii

6.1 Laminatova dutina

Pro pocate¢ni rychlost byla zvolena teoreticka hodnota 3828 [mm/s]. Z obr. 6.1 je
patrné, ze prvni porucha nastava, pti vyssi hodnoté posunuti nez u vzorkl (priblizné
0 20 [mm]). V¢étsi podil deformace by mél odpovidat mensi tuhosti materialu. Porucha
nastdva také pii vySSim zatizeni, mozna je zvolena vysS$i pevnost materialu
nez odpovida skutecnému vzorku. Oblast ptechodu po prudkém poklesu prvni
Spickové velikosti sily je zpisobena nahlym poklesem tuhosti. Tato vlastnost nastava
pii dosazeni kritéria poruSeni a daného nastaveni degradace vlastnosti. Tedy musi byt
piekonéna poloha elementu, kterému se snizily vlastnosti, a dojde k pterozdéleni
zatizeni na vznikajici sténu. Dale rozdil hmotnosti mezi modelem a skutecnou
soustavou byl 0,028 [kg].
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Obr. 6.1 Porovnavani pritbéhu sily (na posuvu) mezi vychozim modelem a zkouskou.
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Obr. 6.2 Porovnavani prubéhu absorpcnich energii (na case)
mezi vychozim modelem a zkouskou.
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Zavislost sily na ¢ase - Laminat
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Obr. 6.3 Porovnavani prubehu sily (na case)
mezi vychozim modelem a zkouSkou.

STAV DUTINY PO PRVNIM POKLESU SiLY

\ Svisla sténa —

Pokles tuhost!

detandt_Frnge -
Muce 253002 (0NJ 420

Mux 9065001 DN &
frame: B

Obr. 6.4 Zobrazeni stavu dutiny po prvnim poruseni
(napeti von Mises — vnitrni oblast).
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PRUBEH PRED DRUHYM POKLESEM SiLY

S92

Selhani vyztuzeni skelnou tkaninou

/

Vznik nového zakflveni

Mice 4,34 4002 (NS 1350
Mim 0. 0N
dutout_Defarmasan
Mae 106 002 2N 1725
Frome: 66

Obr. 6.5 Zobrazeni stavu dutiny pred druhym poklesem sily
(napéti von Mises — vnitini oblast).

Obrazky simulace modelu (viz obr. 6.4) ukazuji vznik stény, coz bylo ovéfeno u realné
zkousky. Dale je zjisténo, ze k poklesu tuhosti dojde u okraji, kde jsou vrstvy skelné
tkaniny. To znamena, Ze doslo K jejich poruseni a tento jev dale zptisobi, Ze svisla sténa
zapoc¢ne deformaci do kiivého tvaru a postupné dojde ke ztraté stability. Dale to ma
za nasledek pokles druhé sily pfi poloviéni velikosti nez u testovaného demonstrétora.

Po poklesu druhé sily nedoslo k odpruZeni modelu, ale zdeformovany material narazil
do desky a doslo k dalSimu zatézovani. Odpovidd tomu i mnoZzstvi absorbované
energie, které je u modelu o 20 [J] vySsi.

<«—— Naraz spodni ¢asti dutiny do desky

Obr. 6.6 Naraz deformovaného materialu do desky odpovida
poslednimu rustu krivky sily.
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6.2 Dutina ze sendvicové struktury

Vychozi model vychdzi ze simulaci ndvrhu a simulaci kalibrace modelu laminatové
dutiny. Pocétec¢ni rychlost byla zvolena teoretickd 3826 [mm/s]. Délka dutiny
odpovida naméfené 375 [mm]. Materidlovy model pfilozek je MATS, tedy
bez poruseni. Globalni velikost délky elementt je 5 [mm]. Nosnik byl opatien siti
pro simulaci L-profild po stranach. Parametry kontaktu byly ponechany v zakladni
formé&. Materidlovy model jadra byl zvolen DMATEP.

Obr. 6.7 Sit vychoziho modelu sendvicové struktury.

Zavislost sily na case - Sendvicova struktura
T T

16000 T T T T T T T T
vzorek 1
—— model 6 - 2
14000 1
12000 1
10000 + 4

F [N]

6000

4000

2000

t[ms]

Obr. 6.8 Porovnavani prubehu sily (na case)
mezi vychozim modelem a zkouSkou.
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Zavislost absorpcni energie na case - Sendvicova struktura

200
= yzorek 1
180 b [———model6 -2 J
160 | :
140 - -
120 b .
:
= 100
80| -
60 .
a0r .
20t 1
0 £ ' ! . ! !
0 10 20 30 40 50 60
t{ms]
Obr. 6.9 Porovnavani pritbehu absorpcnich energii (na case)
mezi vychozim modelem a zkouSkou.
Zavislost sily na posunuti - Sendvicova struktura
16000 T T T T L T ¥ L) L Al L] T L
vzorek 1
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12000 | I
10000 1
z
.
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Obr. 6.10 Porovnavani priubehu sily (na posunuti)
mezi vychozim modelem a zkouskou.
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Ze simulaci bylo zjisténo, Zze chovani modelu viibec neodpovida padové zkousce.
Kolem ¢asu 10 [ms] nastava porucha na jiném misté, nez ve stfedni ¢asti, jak bylo
zjisténo u zkousky. Vyskytuje se poruseni vnitiniho potahu v tlaku v oblasti zak¥iveni
vzniklého deformaci dutiny (viz obr. 6.11).

Pied poruchou, napéti ve vnéjSim potahu (stfedni casti dutiny), nedosahovalo
ani poloviny hodnoty pevnosti v tlaku. Po druhé poruse nasledovalo zborceni
konstrukce do strany.

Frimge. MODEL_25_1_ARCHIVE 25 1, At:Cyule 25720, Tame 00105004, FBCEL , . M lnner

defaut_Fringe :
Meaxx 1,00 =000 2 Nd 31761
Min 0. @Nd 42004
defmit_Detormation
M 4,44 <001 N4 38469
Frame: S

Obr. 6.11 Porusent vnitiniho potahu v oblasti zakiiveni.

H.62+
525+
480+
Fringe: MODEL 25 _1_ARCHIVE _25_1, AT:Cycle 24071, Time 00100004, Strass, T, von Mises, M ot

A 15

delauk_Frimge
Mace 562 4002 (@ Na AST3Y
Min 130001 6@ Nd 51204
duloul_ Deforsation
Mace 4.08 4007 i N 38472
Frame: 93

Obr. 6.12 Napéti von Mises ve vnitrnim potahu v dobé pred prvni poruchou.
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Fringe: MODEL_25_1_ARCHIVE_25_1, A1:Cyunle 24971, Time 0.0100004, Stress, T, von Mses. At Outer

default_Fringe
Meaoc 223 002 @ Nd 32421
Min 260001 @@Nd 43914
defoult_Deformation :
Mo 408 +001 @ Nd 33472
Frame: 93

Obr. 6.13 Napeti von Mises ve vnejsim potahu v dobé pred prvni poruchou.

Frings: MODEL_25_1_ARCHIVE 25 1, AY Cyule 53377, Time 00211, Displacement. . Magnitude, (NON-LAYERED)

dofour_ringe -
Mice 871 <001 40 Nd 33505
Mo 4334001 NE51411
dotau_Deformation
Moo 871001 G0Nl 53506
Frame: 29

Obr. 6.14 Zborceni dutiny do strany.

Vysledky ukézaly, Ze dany model je Spatné nastaveny. Nejvétsi problém nastava
u volby jadra, u kterého nedochazi k poruse, protoze jeho definice poruchy nelze
aplikovat s poruchovym materialovym modelem kompozitu.
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7 KALIBRACE MODELU LAMINATU

Podle vysledkt zkousky musi byt provedena kalibrace modelu laminatu. Pozornost je
vénovana piedevsim porovnavanim zavislosti sily na posunuti (Case) pro oblast prvni
poruchy a druhé poruchy. V nasledném pribéhu simulace vznikaji velké odchylky
vlivem velkych deformaci. Z popisu porovnani modelu a reélné zkousky lze odvodit
n¢kolik moZnych feSeni kalibrace modelu:

- oprava rychlosti

- zména hustoty sité

- Uprava materialu piilozek

- uprava délky modelu dutiny

- uvazovani L-profil pro upnuti vzorkt

- kontrola hmotnosti soustavy (vzorek a nosné vedeni)

- pouziti materialu jinych parametrti (tuhost a pevnost)
pro ¢ast ohybovou a ¢ast zatéZzovanou tlakem

- kombinace parametri

Jednotlivé parametry pro kalibraci byly simulovany a jsou stru¢né popsany v piiloze
C. Zde jsou popsana predevsim feSeni, které kombinuji jednotlivé parametry.
Vysledné parametry zahrnuté do nize uvedenych modeli jsou shrnuty v tab. 7.1. Jedna
se pfedevsim o rozdéleni oblasti dutiny na ohybovou a tlakovou. Kompozitni material
ma komplexni chovani pro rizné rezimy zatézovani. Pii rozhovoru autora a vedouciho
prace bylo feceno, Ze velikost tuhosti a pevnosti se mohou lisit pfi zatézovani ohybem
nebo tlakem (tahem). Pfesnéji feCeno pevnost a tuhost kompozitniho materialu mohou
byt pii ohybovém zatizeni nizsi. Vyplyva to s jiz provedenych ohybovych a tahovych
zkousek, které byly provedeny na Leteckém ustavu. Také nejsou zcela jasné hodnoty
pevnosti a tuhosti pfi rznych rychlostech zatézovani. Tyto stanoviska nejsou zcela
podlozeny, ale mohou byt uplatnény v upravé modelu.

Tab. 7.1 Shrnuti zvolenych parametrt pro spravné nastaveni modelu laminatu.

Materialovy model priloZzek

- prti realizaci zkousky nedoslo k jejich poruseni

- maji velky vliv na tuhost a pozdé¢jsi ovlivnéni ztraty stability vzniklé stény
(oblast druhé poruchy)

- pro dalsi vypocty je aplikovan materialovy model bez poruSeni — MAT8

Zména hustoty sité

- velky vliv na chovani modelu a pfedevsim charakter obou poruch
- vhodné pouziti homogenni sité
- vychozi sit’ byla zvolena s globalni velikosti elementu 5 [mm]

Uprava tloust’ky laminy

- vetsi tloustka laminy kompozitniho materialu (v celém prifezu) ma
za nasledek nejlepsi simulaci chovani pfi prvni poruse materidlu
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Pokracdovani tab. 7.1.

Pouziti teoretické rychlosti — v = 3828 [mm/s]

- vyssi rychlost ma vliv na zménu pribéhu po dosazeni prvni poruchy

- pouziti pfi navrhovani kompletniho letounu

- pouziti vyssi rychlosti dosahuje ptiblizeni podobnych vysledkti chovani
jako u realné zkousky

- nastaveni dalSich modeld pouziva piedevsim teoretickou rychlost

Rozdéleni modelu dutiny na oblasti — ohybovou a tlakovou

- pouziti riznych pevnosti a tuhosti materialu v oblasti ohybové a tlakové
- sniZovani tuhosti nevede k lepSim vysledkim
- kombinace malého snizeni tuhosti a vétSiho snizeni pevnosti vede
k lep$imu chovani modelu, pfedev§im u prvni poruchy
- nejlepsi vysledky mélo pouziti nastaveni hodnot u ohybové ¢asti na 90 %
pluvodni pevnosti a 75 % ptivodni tuhosti kompozitniho materialu

Uprava délky dutiny, pFidani prvku L-profilu, hmotnost celého modelu

- rozmér délky dutin se liSil a tak bude nadale pouzivana délka 370 [mm]

- realny nosnik byl upraven o pfidani dvou L-profilt z obou stran a dale
bude vyuzivan pro simulace, protoze ovlivituje ptedevsim prubéh po prvni
dosazené poruse

- hmotnost celého modelu je upravena pomoci zmény hustoty dievéné
desky, aby odpovidala realné soustavé padové zkousky (predevsim vzorku)

7.1 Kombinace vice parametrii

Model byl upraven o L-profil a délka dutiny je zvolena 1 = 370 [mm]. Déle hustota
dfevéné desky byla nastavena na 652 [kg/m®], aby celkova hmotnost vypoétového
modelu odpovidala testu. Sit’ valce byla tvofena elementy o globalni délce 5 [mm)].
Dale byla upravena definice vlastnosti elementl, takze oblast ohybu byla zmensena
a stfedni ¢ast ma vlastnost ptivodniho laminatu (viz obr. 7. 1). Siika oblasti ohybu je
10 elementli soumérné podle fady elementti, kde dochazi k poruse.

Tlakova oblast

/ Ohybova oblast
/ Oblast stfedu

VyztuZena oblast

i
b bt

Obr. 7.1 Schéma prirazenych vlastnosti jednotlivym elementiim
u modelu s kombinaci parametrii.
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Zavislost sily na posunuti - Laminat
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z
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=3
w

t[ms]

Obr. 7.2 Grafy zavislosti sily na posunuti (Case). Ruzné tloustky laminy pri pouZiti
Stejné upravy pevnostnich a tuhostnich vlastnosti ohybové casti.
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Zavislost sily na posunuti - Laminat
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Obr. 7.3 Grafy zavislosti sily na posunuti (Case). Porovndvani priibéhii
pri malé zméné pevnosti kompozitu v ohybové casti.
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Zavislost sily na posunuti - Laminat

1&00 ] L 1 ] T L]
vzorek 1
= 0% tuhos1/80% pevnost, 1 = 0.226 [mm], v = 3828 [mm/s}
14000 | | ——— 85% tuhost75% pevnost. 1 = 0,226 [mm), v = 3828 {mmis .
e O0% tuhostipavnost, t = 0,226 [mm), v = 3828 [mm/s]

12000 1
10000 1
8000 1
z
w
6000 1
4000 .
2000 1
0 -
‘2000 1 L i I} L i 1 1 '} 1 1
0 10 20 30 40 50 60 70 80 a0 100 110 120
s [mm]
Zavislost sily na case - Laminat
1%00 L] T T T L 1] L L
— vzorok 1
9% thostBO% pevnost, t = 0,226 [mm)], v = 3828 [mmvs]
14000 85% tuhost’75% pevnost, t = 0,226 [mm), v = 2828 jmm/s] |
s G0M% tuhostipevnost, t = 0,226 [mm), v = 3828 [mms]
12000 1 1
10000 +
BOOO
=3
w
6000
M
4000 + B
2000 [ -1
ol M AW SN AR
] J A \/ WV \ AT
_2000 A Il '} '} L A A 'l
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
t[ms]

Obr. 7.4 Grafy zavislosti sily na posunuti (Case). Zkouseni riznych kombinaci
pevnosti a tuhosti materialu v oblasti ohybu dutiny.
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Vyhodnoceni

Na jednotlivych obrazcich jsou zobrazeny stavy v ¢ase 40 [ms]. Jednd se o stav
po druhé poruse — deformovany tvar.

Na obr. 7.2 jsou porovnany rizné tloustky laminy. Prvni porucha je shodna (i pritb&h)
u vSech modelt. Odezva dutiny na tlakové zatizeni v oblasti vzniklé svislé stény ma
za nasledek ztratu stability. Vhodna tloustka laminy stale ztstava 0,226 [mm], protoZe
zde doslo k druhému poruseni, ale nedoslo ke zborceni stény.

Na dalsich simulacich byly zkouSeny riizné zmény pevnosti kompozitu v oblasti ohybu
(viz obr. 7.3, 7.4). Niz8i pevnost zpusobi vétsi prenos zatizeni na svislou sténu
a ukazuji se 1 vys$i hodnoty sily u druhé poruchy. Sténa se tedy zacne deformovat
do strany, protoze dochazi k poruse na jedné stran€, z divodu Spickové sily.

v

Nejvyhodnéjsi je pevnost 75 % pivodnich hodnot.

7.2 Zuzeni oblasti ohybu

Z predchozich vysledkl dosSlo ke zmenSeni oblasti ohybu dutiny a Sitka této oblasti
odpovida 3 elementim. Nastaveni modelu zlstava stejné, jak bylo uvedeno
v podkapitole 7.1. Déle dosSlo k zizeni oblasti pouze na jednu fadu elementt
(viz obr. 7.7).

Ohybova oblast

Obr. 7.5 ZuzZeni oblasti ohybu dutiny na velikost tii elementu.
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Zavislost sily na posunuti - Laminat
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Obr. 7.6 Grafy zavislosti sily na posunuti (case).
ZmensSeni Sirky oblasti ohybu a jeji viiv na vysledky.
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Zavislost sily na posunuti - Laminat
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Obr. 7.7 Grafy zavislosti sily na posunuti (Case). Zmenseni sirky oblasti ohybu
na jednu radu elementii a jeji vliv na vysledky.

strana

82



l Bc. Ondfej Buciiak

LETECKY USTAV, VUT FSI

Vyhodnoceni

Bylo pouzito zGizeni oblasti na $itku tii elementii. Porucha v prvni oblasti prubéhu sily
zUstava nezménénd. Na obr. 7.7 jsou porovnany dvé tlouStky. U hodnoty 0,217 [mm)]
dochazi po druhé poruse k vyraznému zborceni stény. Tloustka 0,226 [mm] je
vyhovujici, ale ma sklon ke zborceni.

Dale bylo simulovdno poskozeni dutiny s ovlivnéni pouze jedné fady elementd,
u kterych dochézelo v ptedchozich zkouskach k poruse. Vysledky této simulace byly
nezadouci (viz obr. 7.7).

Také bylo pozorovano, Ze po prvni poruse dochazi k poklesu sily na nulovou hodnotu.
Mozna to zptisobuje nahld degradace vlastnosti, piedevs§im tuhostnich. Po poklesu sily
se objevi pfechodna oblast s nulovou hodnotou a zplisobuje to odpruZeni stfedni ¢asti
dutiny od podlahy po prvni poruse (viz obr. 7.8).

Stav pied poruchou | Stav po poruse r‘
f \
e ————————— e —— e
Z Odpruzeni materialu | Dopad svislé stény na podiahu
‘l

Obr. 7.8 Chovani modelu pred, béhem a po prvni poruse.
Chovani odpovida prvnimu modelu z obr. 7.6.

7.3 Uprava vlastnosti kontaktu

Dalsi vliv na chovani vysledného modelu mé spravné stanoveni vlastnosti kontaktu.
Jedna se predevsim o kontakt mezi podlahou a dutinou. Zde je nastaven Master-Slave
typ kontaktu. Kontakt ma zékladni formu jeho nastaveni. Koeficienty pro charakter
tteni jsou nastaveny dle zkuSenosti vedouciho diplomové prace. Podle literatury [78]
byla zvolena pokrocila forma kontaktu a parametr DAMPING na YES a WEIGHT
FACTOR na SLAVE. Rozd¢lené vlastnosti sité je dle podkapitoly 7.2. Tedy ohybova
oblast ndlezi Sifce 3 elementi.
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Zavislost sily na posunuti - Laminat
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Obr. 7.9 Grafy zavislosti sily na posunuti (¢ase). Uprava viastnosti kontaktu
a jeji vliv na priibéh simulace dutiny.

strana

84



l Bc. Ondfej Buciiak

LETECKY USTAV, VUT FSI

Vyhodnoceni

Byla provedena uprava kontaktu o nastaveni parametri DAMPING a WEIGHT
FACTOR. Pfi porovnani obr. 7.6 a 7.9 vyplyva, Ze pouziti jiného nastaveni kontaktu
ma vliv na chovani po druhé poruse predev$im se oddaluje sklon ke kolapsu. Tedy
zména nastaveni ma pozitivni vliv.

7.4 Riizné tloust’ky laminy po pruiezu

14

Uprava ptedchoziho modelu o volbu rtizné tloustky lamin po prafezu dutiny. Je zde
také uvazovana teoretickd a opravena pocatecni rychlost. Sifka ohybové oblasti ma
velikost tii element.

Tab. 7.2 Parametry pro kombinaci tlousték po prifezu a zména pocatecni rychlosti.
Tuhost/pevnost Tloustka Poc. rychlost

[%0] [mm] [mm/s]
Model 7-1 ohybova ¢ast 90/75 0,226 3828
tlakova Cast 100 /100 0,226 -
stfedova ¢ast 100 /100 0,217 -
Model 7-2 ohybova ¢ast 90/75 0,226 3828
tlakova cast 100 /100 0,226 -
stfedova ¢ast 100 /100 0,210 -
Model 7-3 ohybova ¢ast 90/75 0,226 3759
tlakova ¢ast 100 /100 0,226 -
stfedova ¢ast 100 /100 0,210 -
Model 7-4 ohybova ¢ast 90/70 0,226 3759
tlakova cast 100 /100 0,226 -
stfedova ¢ast 100 /100 0,210 -
Model 7-5 ohybova ¢ast 90/75 0,226 3828
tlakova ¢ast 100 /100 0,210 -
stfedova ¢ast 100 /100 0,210 -
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Zavislost sily na posunuti - Laminat
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Obr. 7.10 Grafy zavislosti sily na posunuti (¢ase). Volba riizné tloustky vrstvy
laminatu po prirezu dutiny. U poslednich dvou vysledkii je nastavena

opravenda rychlost (nizsi hodnota).
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Zavislost sily na posunuti - Lamindt
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Obr. 7.11 Grafy zavislosti sily na posunuti (¢ase). Aplikovani vétsi
tloustky laminy pouze pro oblast ohybu.

Vyhodnoceni

Zmeéna tloustky materidlu S rGznou velikosti po prifezu dutiny nezlepSuje pribch
chovani dutiny behem dynamického zatiZeni.
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7.5 Vysledny model
Nakonec byla provedena simulace pro vysledny model, na ktery se aplikovaly vysSe
uvedené poznatky. Tento model nejvice odpovida vysledkiim padové zkousky. Hlavni

hodnoty ziskané ze zavislosti a jejich rozdil jsou v tab. 7.4

Tab. 7.3 Hlavni nastaveni pro vysledny model.

Materidlovy model ptilozek MATS8 — bez poruseni
Zména hustoty sité dutiny 5 [mm]
Tloustka laminy v celém prirezu 0,226 [mm]
Teoreticka rychlost 3828 [mml/s]

Rozd€leni dutiny na oblast

§itka oblasti o velikosti 10 elementi
ohybovou a tlakovou

90 % pevnosti a 75 % tuhosti

Mechanické vl i oh S Casti . . s .
Cehapieishaiehvkoisl Z ptivodnich hodnot uhlikové tkaniny

Uprava parametru kontaktu DAMPING - YES
mezi dutinou a podlahou WEIGHT FACTOR - Slave

Tab. 7.4 Porovnani vyslednych hodnot simulace a lamindtového vzorku.

1. Porucha Vzorek Model Rozdil [%]
Zrychleni [g] 13,5 15,6 13,5
Sila [N] 3270 3470 5,8
Posuv [mm] 68,8 70,7 2,7
2. Porucha
Zrychleni [g] 62,5 57,0 9,6
Sila [N] 12 380 12 860 3,7
Posuv [mm] 83,8 88,0 4,8

Maximalni hodnoty

Absorbovana energie [J] 167,4 170,3 1,7
Maximalni sila [N] 12 380 12 860 3,7
Maximalni zrychleni [g] 62,5 57,0 9,6
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Zavislost sily na posunuti - Laminat
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Obr. 7.12 Graf porovnani sily na posuvu laminatového vzorku a vysledného modelu.
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Obr. 7.13 Graf porovnani sily na c¢ase lamindtového vzorku a vysledného modelu.
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Zavislost zrychleni na ¢ase - Laminat
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Obr. 7.14 Graf porovnani zrychleni na case laminatového
vzorku a vysledného modelu.
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Obr. 7.15 Graf porovnani absorpcni energie na case lamindtového
vzorku a vysledného modelu.
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8 KALIBRACE MODELU SENDVICOVE DUTINY

Z vysledkti simulace a jeho srovnani s uskute¢nénou zkouskou demonstratoru
sendvicové struktury byla provedena tiprava modelu. Nejprve byla provedena vyména
materialového modelu DMATEP za MATS8, MATSA. V dalsi ¢asti prob&hla uprava
celé sit¢ elementt a také byl aplikovan jiny materidlovy model sendvi¢ového jadra.

8.1 Aplikace materialového modelu MATS na jadro

Pfi pouziti materidlového modelu DMATEP, dohromady s materialovym modelem
kompozitu MAT8, MATS8A, nedochazi k poruseni. Tato charakteristika ma hlavni
podil na chybném modelu sendvicové struktury.

Porucha mutize byt simulovana pouze pro model, kde je sit’ 2-D elementi tvotena ze tii
vrstev. Musi byt simulovano rozhrani mezi témito vrstvami. Po vytvofeni spojeni
muize byt do stiedni vrstvy elementl aplikovan materialovy model s poruchou
a do vn¢jsich vrstev bude zvolen materidlovy model kompozitu. Slozitost feSeni
a nejistych vysledki ma za dasledek, Zze nema smysl upravit model timto zptisobem.

Nakonec byl uplatnén materidlovy model MATS, MATS8A. Jeho parametry jsou
sepsany v tab. 8.1. Poruchové kritérium je nastaveno maximalni napéti (STRSS).

Tab. 8.1 Materidlové parametry jadra pro nastaveni MATS, MATSA.

t [mm] 0,75

p [t/mm?] 6E-11
En [MPa] 40
=) [MPa] 40
Hi2 [-] 0,05
G2 [MPa] 19
Gy [MPa] 19
Gy, [MPa] 19

S [MPa] 0,76

ALPHA [ -

Xt [MPa] 1,2
Xc [MPa] 0,9
YT [MPa] 1,2
Yc [MPa] 0,9

Vyhodnoceni

Porucha v jadru nastava pouze na okraji obvodu dutiny ve stiedni ¢asti. Dalsi poruseni
(tlakové) vznika aZ po poruse vnitiniho potahu a to v oblasti zakiiveni. Po srovnani
prubéht sily na Case, pfi pouziti materialového modelu MATS, MAT8A, nenastava
zlepSeni chovani modelu.
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Zavislost sily na ¢ase - Sendvitova struktura
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Obr. 8.1 Graf zavislosti sily na case. Porovndvani priitbehii
pri pouziti odlisného materidlového modelu.
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Obr. 8.2 Zobrazeni prvni poruchy. Porucha vnitiniho potahu (horni obr.).
Porucha jadra (spodni obr.).
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8.2 Zména sité a pouziti odliSného materialového modelu

Jednodussi alternativa k simulovani poruchy, nez tvorba vice vrstev 2-D elementd, je
pouziti 3-D elementli pro popis jadra a 2-D elementl pro popis potahii. Model byl
upraven a byla zménéna celd jeho sit. Potah tvoii Quad4 elementy a jadro Hex8
elementy (3 elementy po tloust'ce jadra), jadro okraje tvoii Wedge6 elementy. Pienos
zatizeni v oblasti okraje, ktery obsahuje pfechod 3-D elementi, je proveden pomoci
RBE2 elementt viz obr. 8.3. Pocet elementi jadra je 6946 a potahu 2758. Materialovy
model jadra byl zvolen DYMAT24, coz je nejjednodussi model s poruchou pro popis
3-D elementti. Obalka meze kluzu je von Mises.

RBE2 elementy

Obr. 8.3 Uprava sité dutiny a aplikace RBE?2 elementi.

Tab. 8.2 Materialové charakteristiky DYMAT24.

p [t/mm?®] 6E-11
E [MPa] 40
W [-] 0,3
G [MPa] 19
oy [MPa] 0,9
. [-] 0,05
£o.f [-] 0,05

Bylo provedeno nékolik simulaci se zménou konstant, které popisuji poruchu. Jedna
se 0 hodnoty maximalniho pfetvotfeni. Vysledné simulace jsou porovndny v zavislosti
sily na case.
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Zavislost sily na case - Sendvicova struktura
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Obr. 8.4 Grafy zavislosti sily na posunuti (Case). Porovnani riizného nastaveni
maximalni pretvoreni a v poslednim modelu i tuhostni konstanty.
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Zavislost sily na case - Sendvicova struktura
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Obr. 8.5 Grafy zavislosti sily na posunuti (case).
Porovnani riizného nastaveni meze kluzu materialu.

Vyhodnoceni

Ze simulaci bylo zjiSténo, Ze pouziti upravené sit€é ma pozitivni vliv na chovani
modelu. Také bylo zjisténo, ze nedochézi k poruseni kompozitnich potahti. Dale
pii zvySovani hodnoty meze kluzu a maximalniho pfetvoieni dochazi ke zméné
charakteru odezvy a poruseni vznika pod oblasti ptilozek (viz obr. 8.6).

Obr. 8.6 Zobrazeni odezvy materialu pri zvySovani hodnot
meze kluzu a maximalniho pretvoreni (vpravo zdkladni nastaveni).
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9 ZAVER

Pfedlozena diplomova prace je zaméfena na navrh demonstratoru konstrukce letadla
z kompozitniho materidlu. Cilem bylo navrhnout zjednoduseny model trupu letounu
podle zadanych pozadavkid. Na tomto demonstratoru provést padovou zkousku
a udélat analyzu vysledka zkousky a jejich aplikovani pomoci kalibrace MKP modelu.
Simulace byly feSeny pomoci explicitniho feSice MSC.Dytran.

Uvodni ¢ast prace se zabyva popisem kompozitnich materiald, jejich druhy poruseni
a pouzitymi materialovymi modely. Je také zminéno téma ohledn¢€ odolnosti proti
narazu.

Navrh se zaméfil na potah trupu letounu. Nakonec byly navrzeny dva typy konstrukci.
Dutina tvofend pouze vrstvami uhlikovych tkanin a dutina tvofend sendvicovou
strukturou s pénovym jadrem.

Vyrobené dutiny byly podrobeny padové zkouSce na dynamické zkusebné Leteckého
ustavu. Zkouska laminatové konstrukce byla uspokojujici, ale pfi shozu dutiny
ze sendvicové struktury byla odezva vzorku zcela odli$na nez pii simulacich v navrhu.

Déle ziskané vysledky byly srovnany se simulaci jednotlivych typti vzorkl. Na zakladé
rozboru vysledki byly MKP modely upravovany. Jednotlivé vlivy zmény parametri
modelu jsou vice popsany v textu. Kalibrace byla predevsim udélana pro model
laminatové dutiny. Upraveny vysledny model pro tento typ konstrukce lze pouzit
pro dalsi simulace. Vysledky z modeli sendvicové konstrukce ukazuji, ze je nutna

pény.

Vysledky obsazené v této praci budou déle pouzity pii navrhu letadla s prvky pasivni
bezpecnosti.
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SEZNAM POUZITYCH ZKRATEK A SYMBOLU

CDM

MKP

PFM

my  [kg]
my, [kg]
€t f [-]

Ec,f [']

| [m]

d [m]
K [MPa]
Vi [m/s]
Hk [-]

Ks [']

B [-]

t [mm]
P [kg/m?]
En [|V| Pa]
E2 [MPa]
H12 [-]

G2 [MPa]
G1,z [']
GZ,Z [']

S [MPa]
a [-]
Xt [MPa]
Xc [MPa]
Yt [MPa]
Yc  [MPa]
E [MPa]
W [-]

G [MPa]
Oy [MPa]
MPS  [-]
MPS-C [-]

Vd,teor [m/S]
Vd,opr [m/ S]

Continuum Damage Mechanics
metoda konecnych prvkl
Progressive Failure Model

hmotnost nosniku

hmotnost vzorku

maximalni plastické pretvoreni

maximalni plastické pretvoreni v tlaku

délka dutiny

pramér dutiny

modul objemové priznosti

relativni rychlost klouzani v bodu kontaktu
kineticky soucinitel tfeni

staticky soucinitel tfeni

exponencialni soucinitel utlumu tieni

tloustka vrstvy

hustota materialu

modul pruznosti materialu ve sméru 1

modul pruznosti materidlu ve sméru 2
Poissonova konstanta pro rovinu 1-2

modul pruznosti materialu ve smyku (rovina 1-2)
modul pruznosti materialu ve smyku (rovina 1-3)
modul pruznosti materialu ve smyku (rovina 2-3)
pevnost kompozitniho materidlu ve smyku
konstanta pro popis nelinearniho chovani smyku
pevnost kompozitu v tahu ve sméru 1

pevnost kompozitu v tlaku ve sméru 1

pevnost kompozitu v tahu ve sméru 2

pevnost kompozitu v tlaku ve sméru 2

modul pruznosti materidlu v tahu

Poissonova konstanta pro rovinu 1-2

modul pruznosti materidlu ve smyku

mez kluzu materialu

maximalni plastické pfetvoreni

maximalni plastické pietvoieni v tlaku

teoreticka dopadova rychlost

opravena dopadova rychlost o rozdil rychlosti

Eqteor [J] teoreticka dopadova energie

Edqopr [J] opravena dopadova energie o rozdil energii

H [m] vyska shozu vzorku

my, [ko] hmotnost vzorku

mex  [KO] celkova hmotnost soustavy

Vdo teor LM/S] teoreticka dopadova rychlost (ve vysce 0 [mm])
Vao  [m/s] skute¢na dopadova rychlost (ve vysce 0 [mmy])
dmax  [M] maximalni hloubka probofeni dutiny
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XCG! YCG! ZCG [m] poloha téilété
Ixx, Ivy, Iz7, Ixy, Ixz, Iyz [kg.s?] momenty setrvacnosti télesa
Wy, Wy, W, [rad/s] uhlové rychlosti
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PRILOHA A NAVRH DEMONSTRATORU
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Obr. A-1 Stav dutiny po prvnim poruseni. Tmavé modry rozsah barev zobrazuje
poruchu v daného typu (vidken v tlaku apod.). Poruseni okrajit dutiny zpiisobuje
mala nastavena pevnost materialu prilozek v navrhu.
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PRILOHA B SEKVENCE OBRAZKU PADOVYCH ZKOUSEK

S ———

V r. B.1 Sekvence obrézki: pddvé_;l;0u§k)/ lamindtové dutiny.
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Obr. B.2 Sekvence obrazkit padove zkousky sendvicové struktury.
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PRILOHA C KALIBRACE MODELU LAMINATU

Oprava rychlosti

Podle vysledki ze zkousky je rychlost dopadu nizSi nez vypocitana teoreticka.
Na obr. C.1 jsou porovnany hodnoty rychlosti 3828 [mm/s] (teoreticka) a 3759 [mm/s]
(opravend). Hustota sité je 10x10 [mm].

Zavislost sily na posunuti - Laminat

T

14000 T

vaorek 1
v = 3828 [mmds]
12000 | = v = 3759 [mm/s] f
I
|
[ |
10000 | | i
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2000 F

-2000 A A L . L

s [mm]

Obr. C.1 Graf porovnani rychlosti teoretické a opravené o 1,8 %.

Vyhodnoceni
Kvyrazné zméné zavislosti nedochazi. V dalSich modelech jsou vyuZivany obé

hodnoty rychlosti pro porovnanti, jestli jejich kombinace s jinou zménou zpiisobi jinou
odezvu modelu.

Hustota sité

Kvalita sit¢ mize vést k odlisSnym vysledktim. Na obr. C.3 jsou zobrazeny prubchy
Ctyt druhd siti. V prvnim modelu je pouzita globalni velikost elementu 10 [mm].
V druhém modelu je upravena sit’ z prvniho modelu, kde doSlo ke zjemnéni oblasti
sit€¢ prvni poruchy. Sit’ postupné piechazi z globalni velikosti elementu 10 [mm] na
5 [mm]. Tteti sit’ je upravena s postupnym pirechodem na globalni velikost elementti
5 [mm] (viz obr. C.2). U ¢tvrtého modelu je upravena oblast poruseni na velikost
elementu 5x2,5 [mm], okolni elementy (mimo pfechod) maji velikost 10x5 [mm]. Byl
vytvofen i1 paty model, ktery mél globalni velikost elementu 2,5 [mm)], ale slouZi pouze
pro zhodnoceni vypoctového Casu, protoze nemohl byt zpracovan pro svij velky
objem dat.
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Obr. C.2 Zobrazeni zmény velikosti elementii dutiny. Nejmensi globadlni délka
elementui zleva 10, (pouze oblast) 5 a posledni 5 mm.

Vyhodnoceni
Velikosti elementt maji velky vliv na vysledky simulace, ale zaroven na vypocetni

cas. Zjemnéni sité posouva kiivku doleva smérem do niz§ich hodnot posunuti.
Z hlediska velikosti sily jsou hodnoty pro prvni poruSeni téméf totozné. Pro dalsi
prabéh simulace dochazi ke vzniku odlisnych vysledkii. Pfi¢ina mutze byt
Vv nehomogenité celé sité pii pouziti odliSné hustoty oblasti prvni poruchy a okoli.
Vypoctovy ¢as pro sit’ 10 [mm] byl pfiblizné 15 [min] a pro sit’ 2,5 [mm] byl 9,5 [hod].
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Obr. C.3 Graf porovnani rizné hustoty sité.
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Materialovy model skelné tkaniny

Parametry materialového modelu skelné tkaniny byly zvoleny na zakladé
materidlovych listl. Pfedev§im pevnost mize byt niz8i, neZ ma material v redlnych
podminkach. Na zaklad¢ provedené zkousky u tohoto materidlu nedoslo k poruseni,
a tak je vhodné upravit dany materidlovy model. Prvni model je vychozi s pevnosti
95 [MPa] a druhy model ma zvySenou pevnost na 500 [MPa]. Nakonec byl pouzit
materialovy model bez poruseni tedy MATS. Pocatecni rychlost je 3759 [mm/s]. Sit’
byla tvofena oblasti s velikosti elementu 5 [mm] a okolni elementy mély velikost
10 [mm].

Zavislost sily na posunuti - Laminat
T T T T T
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pevnost 95 [MPa]

12000 F pevnost 500 [MPa] ﬂ -
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Obr. C.4 Riizné nastaveni materialového modelu skelné tkaniny.
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Obr. C.5 Vznik svislé stény po prvni poruse.
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Vyhodnoceni

Pouziti materidlového modelu bez poruseni pro skelnou tkaninu zpasobi, ze dojde
ke vzniku svislé stény a tuhost v misté piilozek oddali ztratu stability, ktera nastava
pfi vySSim zatiZeni.

Kontrola hmotnosti

Z diivodu vyrobnich odchylek muize dochazet k rozdilim ve hmotnostech vzorku.
Pfi porovndni hmotnosti ziskané z datového souboru vysledkt (22,912 [kg])
a hmotnosti skute¢ného vzorku s nosnikem vedeni (22,94 [kg]) je jejich rozdil
0,028 [kg]. Tento rozdil neni nijak zdsadni, ale miZe se projevit ve vysledném chovani
modelu. Pro zjednoduSeni byla upravena hustota materialu dievéné preklizky
z 644 [kg/m3] na 652 [kg/m®]. Pro vypoéty byl pouzity materidlovy model skelné
tkaniny s porusenim (MATS8, MATSA).

Zavislost sily na posunuti - Laminat
14000 v T T - ;

vzorek 1

v = 3758 [mmis](sif 10x10 [mm])
12000 | | == hustota 652 [ku;,‘m]}. v = 3759 [mm's) 7
~—— hustota 652 [Kg/n’], v = 3828 [mm's)
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Obr. C.5 Porovnani malé zmény hustoty materialu a jeho viiv na priibéh chovani.

Vyhodnoceni
Na obr. C.5 jsou zobrazeny tfi vysledky simulaci. Prvni je vychozi se zakladni hustotou

materialu 644 [kg/m®] a u dalsich dvou jsou uplatnény zmény hustoty a také rychlosti.
Odlisnost pritbéhu nastava az pti pribéhu po prvnim poruseni, ale pticinou mohou byt
velké nelinearity a tedy nepiesnost vysledkd. Tento parametr muze v kombinaci
S jinymi zménit chovani modelu, ale bude uplatnén az pii modelu se zménou vice
parametru.

Prvek L-profil



Bc. Ondrej Buciiak

LETECKY USTAV, VUT FSI

Realny nosnik vedeni byl upraven o dva ocelové L-profily na obou stranach, které
slouZzi k pfipojeni vzorku k nosniku. Vliv na vysledky mize mit pfidana tuhost, a tak
doslo k upravé modelu tuhého nosniku o tuto soucast (viz obr. C.6). Pro vypocty byla
pouzita sit’ se zmeénou hustoty elementii pouze pro oblast poruseni (5x5 [mm] a okoli
10x10 [mm]). Pro vypocty byl pouzity materidlovy model skelné tkaniny s porusenim
(MATS, MATS8A).

Zavislost sily na posunuti - Laminat
14000 T T T T T T T T T T

vzorek 1
v = 3759{mnvs|(sit Sx5{mmj, oblast poruchy) ;
Pouitl prvku L-profll A .
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Obr. C.6 Uplatnéni prvku L-profilu.

Vyhodnoceni

Pti pouziti zvySeni tuhosti nosné desky o spojeni s L-profily nedochéazi k zddné zméné
V chovani u prvni poruchy. Zmény nastavaji az pii dal§Sim priabéhu. Toto ovlivnéni
muze byt také zplsobeno vysokou nelinearitou v chovani. Tento parametr bude
uplatnén pii modelu se zménou vice parametru.

Kontrola délky

Vychozi délka dutiny byla zméfena na 1 = 373 [mm]. Pfi méfeni mohlo dojit
ke $patnému odeéteni hodnot nebo hodnoty délky po obvodu dutiny se mohou lisit.
Proto byla zvolena dal§i hodnota délky dutiny 370 [mm]. Pocatecni rychlost je
3759 [mm/s] a globalni délka elementu je 10 [mm].
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Zavislost sily na posunuti - Laminat
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Obr. C.7 Graf pritbéhu sily pri zméné délky dutiny.

Vyhodnoceni

Z obr. C.7 je patrné, ze pii prvni poruse je zatézujici sila mensi pfiblizné o 150 [N].
Nejedna se o velkou zménu a pii posouzeni u druhé poruchy je tento priitbéh podobny.
Odlisnost nastava pii odpruzeni soustavy, ktera nastava pii nizs$i hodnoté posunuti.

Rozdéleni sité dutiny na oblasti

Rozdéleni dutiny na ohybovou a tlakovou ¢ast, kde u ohybové jsou snizeny hodnoty
pevnosti a tuhosti kompozitniho materialu. Oblast je rozdélena symetricky podle obr.
C.8.
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Oblast vyztuzeni skelnou tkaninou

Tlakova oblast

Ohybova oblast

Obr. C.8 Rozdelent dutiny na ohybovou cast a tlakovou cdst
(Cast s vyztuzenim,).

Zavislost sily na posunuti - Laminat
T L] L) Ll L
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Obr. C.9 Porovnani modelu bez snizeni tuhosti a pevnosti s modelem s danou
upravou.

Dle obr. C.9 dochazi ke snizeni velikosti sily v druhé oblasti zatizeni (pii pouZiti
90 % tuhosti a pevnosti). Obr. C.10 ukazuje odlisnou charakteristiku. Zde dochazi
k nejvétsimu nardstu hodnoty sily pii 70 % pevnosti a tuhosti materialu v oblasti
ohybu. S pouzitim 60 % pevnosti a tuhosti je hodnota sily mensi nez v ptredchozim
pripade¢.
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Zavislost sily na posunuti - Laminat
| ) T ¥ L\l
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= 0% tuhostipevnost, 1 = 0.21 fmm], v = 3759 [mmis]
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Obr. C.10 Stejna velikost procentudlniho snizeni tuhosti a pevnosti pro oblast ohybu
pri zachovani tloustky laminy a pocatecni rychlosti.
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Obr. C.11 Stejna velikost procentudlniho snizeni tuhosti a pevnosti pro oblast ohybu
pri zachovani tloustky laminy a pri pouZiti teoretické rychlosti dopadu.
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Zavislost sily na posunuti - Laminat
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Obr. C.12 Procentudlni snizeni tuhosti a pevnosti pro oblast ohybu pri zachovani
tloustky laminy a pocatecni rychlosti.

Zavislost sily na posunuti - Laminat
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Obr. C.13 Procentualni snizeni tuhosti a pevnosti pro oblast ohybu pri zachovani
tloustky laminy a zmény pocdtecni rychlosti na teoretickou.
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Vyhodnoceni

Tab. C.1 Vyhodnoceni simulace rozdé€leni sité na oblasti.

Stejna hodnota tuhosti a pevnosti — sniZovani.

Dle obr. C.9 dochazi ke snizeni velikosti sily v druhé oblasti zatiZzeni (pii pouziti
90 % tuhosti a pevnosti). Obr. C.10 ukazuje odlisSnou charakteristiku. Zde dochazi
K nejvétsimu nartstu hodnoty sily pfi 70 % pevnosti a tuhosti materialu v oblasti
ohybu. S pouzitim 60 % pevnosti a tuhosti je hodnota sily mensi nez v pfedchozim
pripadé.

- prvni porucha nastava pti nizsi hodnot¢ sily
- zména chovani poruchy v druhé oblasti, dochazi pfedevsim ke zvySovani
sily

Pouziti teoretické rychlosti v = 3828 [mm/s].

V druhé oblasti dochazi k velké zméné charakteru zavislosti (viz obr. C.11).
Nejvyssi hodnota sily je dosazena pii pouziti 90 % plvodni tuhosti a pevnosti
materialu.

- Kk prvni poruse dochazi pfi mensi deformaci dutiny

- odliSna zména charakteru druhé poruchy

Mala zména tuhosti a niZsi pevnost pri rychlosti v = 3759 [mm/s]

Z obr. C.12 lze popsat chovani pii malém snizovani tuhosti na 95 % nebo 90 %.
Pevnost je snizena na 75 a 80 %.
- snizovanim pevnosti je ovlivilovan prib¢h prvni poruchy, ktery nastava pfi
nizsich hodnotéch sily a zaroven pii mensim posunuti modelu
- oblast druhé poruchy je vice podobné nez ptedchozi ptipady

Mala zména tuhosti a niZsi pevnost pri rychlosti v = 3828 [mm/s]|

Na obr. C.13 je zobrazeno n€kolik modelu, které odpovidaji pfedchozim piipadu,
ale byla zde zménéna pocatecni rychlost na teoretickou hodnotu.
- zadny vliv na chovani pfi prvni poruse
- velky vliv na chovani u druhé poruchy, kde dochdzi ke zvyseni pottebného
zatizeni na vznik dalsi poruchy
- u obou ptipadl (i ptipad opravené rychlosti) dochazi k vice poklestim sily,
coz odpovidé vzniku poruch ve svislé sténé

Uprava tloust’ky laminy

Dalsi moznosti, jak ovlivnit chovani modelu je Uprava tloustek materialu. Pivodni
tloustka laminy je 0,21 [mm)], dale jsou pro simulace pouzity tloustky 0,226 [mm]
a 217 [mm)], které mohou odpovidat vrstvé vyrobené¢ho laminatu. Byly také vytvoieny
modely s kombinaci tlousték zvlast’ pro ohybovou a tlakovou oblast (viz tab. C.2).
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Tab. C.2 Parametry pro kombinaci tlousték zvlast’ pro ohybovou a tlakovou oblast.

Tuhost/pevnost Tloustka Poc. rychlost
Model 60 ohybova &ast  90/75 [%] 0,217 [mm] 3828 [mm/s]
tlakova &ast  100/100[%] 0,226 [nm] 3828 [mm/s]
Model 38 ohybova Cast 90/75 [%] 0,21 [mm] 3828 [mml/s]
tlakova cast 100 /100 [%] 0,22 [mm] 3828 [mm/s]
Model 39 ohybova dast  80/80 [%)] 0,21 [mm] 3828 [mm/s]
tlakova &ast ~ 100/100 [%]  0,22[mm] 3828 [mm/s]
Zavislost sily na posunuti - Laminat
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= B0% tuhostipevnost, t = 0,217 [mm], v = 3759 [mm/s]
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75% tunost85% pevnost, 1 = 0,217 [mm], v = 3828 [mm's
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Obr. C.14 Aplikovani tloustky laminy t = 0,217 [mm].

140
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Zavislost sily na posunuti - Laminat
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Obr. C.15 Aplikovani tloustky laminy t = 0,226 [mm].

Zavislost sily na posunuti - Laminat
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Obr. 7.16 Kombinace tlousték zviast pro ohybovou
a tlakovou oblast (hodnoty viz tab. C.2).
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Tab. C.3 Vyhodnoceni simulace uprava tloustky laminy.

Aplikovani tloust’ky laminy t = 0,226 [mm)]

Tento ptipad je zachycen na obr. C.15. Tuhost odpovida 90 % plvodni hodnoty
a pevnost je 75%, 70 % a 80 % ptivodni velikosti.

- prvni porucha ma témé&f totozny prub¢h se vzorkem
- druha oblast kopiruje kiivku vzorku do mista 25 % maximalni dosazené sily
u vzorku, dale dojde k poruse a dalsimu prudkému narustu sily

Aplikovani tloust’ky laminy t = 0,217 [mm]

V druhé oblasti dochazi k velké zméné charakteru zavislosti (viz obr. C.11).
Nejvys$si hodnota sily je dosazena pii pouziti 90 % plvodni tuhosti a pevnosti
materidlu.

- Kk prvni poruSe dochazi pii mensi deformaci dutiny

- odli$na zména charakteru druhé poruchy

Pouziti odlisné tloust’ky laminy pro oblast ohybovou a oblast tlakovou

Na obr. C.16 je zobrazena zavislost sily na posunuti pro modely s riznymi
zvolenymi tloustkami pro ¢ast ohybovou a ¢ast tlakovou. V tab. C.2 jsou jejich
parametry.

- ovlivnéni oblasti poruchy s nezddoucim pritbéhem

- snizeni Spickové sily u oblasti druhé poruchy






