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NUMERYCZNE MODELOWANIE WŁAŚCIWOŚCI  
STRUKTUR KOMPOZYTOWYCH NA PRZYKŁADZIE  

FRAGMENTU ŁOPATY ŚMIGŁOWCA 
Zaprezentowano przykłady numerycznego modelowania właściwości materiałów konstrukcyjnych z wykorzystaniem me-

tody elementów skończonych na przykładzie fragmentu konstrukcji łopaty śmigłowca (struktura hybrydowa). Prowadzona 

analiza numeryczna miała na celu wyznaczenie stanu odkształcenia konstrukcji oraz określenia rozkładów napręŜeń w pod-

stawowych elementach cienkościennego ustroju nośnego. Zastosowanym do obliczeń narzędziem numerycznym był program 

Abaqus/Standard, umoŜliwiający modelowanie róŜnych rodzajów materiałów, w tym kompozytów, oraz prowadzenie obliczeń 

z uwzględnieniem zagadnień geometrycznie i fizycznie nieliniowych. Zaprezentowany w pracy sposób modelowania 

właściwości materiałowych  złoŜonych struktur z elementami kompozytowymi umoŜliwia przeprowadzenie analizy stopnia 

odkształcenia i wytęŜenia konstrukcji w warunkach złoŜonych obciąŜeń zewnętrznych. Przeprowadzone obliczenia nume-

ryczne umoŜliwiły identyfikację charakteru obciąŜenia poszczególnych elementów konstrukcji łopaty. Otrzymane wyniki 

wykazały, Ŝe najbardziej wytęŜonymi elementami struktury są elementy wykonane z materiałów kompozytowych,  

a w szczególności elementy dźwigara oraz poszycia. Natomiast materiały wypełnienia, w obszarze których otrzymano niskie 

poziomy napręŜenia, spełniają jedynie rolę usztywniającą strukturę łopaty. Zaprezentowane obliczenia numeryczne stanowią 

nowoczesne podejście w procesie projektowania oraz analizy lotniczych struktur nośnych, stanowiących hybrydowe układy 

materiałowe. 

Słowa kluczowe: laminaty, konstrukcje cienkościenne, metoda elementów skończonych, numeryczne modelowanie kompozytów  

NUMERICAL MODELLING OF COMPOSITE STRUCTURES PROPERTIES FOR EXAMPLE  
OF A PART IN HELICOPTER BLADE 

In this paper was presented examples of numerical modeling properties of construction materials by using a FEM and an 

example of a part of helicopter blade construction (hybrid structure). Numerical analysis, which was carried out, have had an 

issue to assign a state of strain construction and to define reduced stress pattern in basic elements in thin-walled load carrying 

structure. A numerical tool, which was using, was a program Abaqus/Standard. It was possible to modelling a different kind 

of materials in this case of composites and to run calculations with allowing for geometric and physics non-linear problems. 

This paper was shown a way of modelling material properties in complex structures with composite elements. It was allowed 

to carry out degree analysis in deformations and efforts  in construction of external load conditions complex. Numerical calcu-

lations were given to identify a character of loads in different parts of blade construction. The results were shown, that the 

most effort elements of the structure were elements, which were made of composites especially the elements of spar and skin. 

However a filling of materials in an area where the low level of stresses was received, realized only a role in stiffening of blade 

structure. Numerical calculations represents a new approach to process of projecting and analysis in aviation load carrying 

structure, which are made of a hybrid materials. 

Keywords: laminates, thin-walled structure, FEM, numerical modeling of composites 

 

 

WSTĘP 

Projektowanie współczesnych konstrukcji lotni-
czych (elementów nośnych) narzuca konstruktorom 
zastosowanie nowoczesnych materiałów, spełniających 
niekiedy bardzo rygorystyczne wymagania wytrzyma-
łościowe oraz sztywnościowe [1, 2]. Do grupy tego 
typu materiałów moŜna zaliczyć kompozyty, tj. lamina-
ty oraz struktury typu sandwich, stanowiące aktualnie 

jedną z najbardziej rozwojowych grup materiałowych 
stosowanych w lotnictwie. Wynika to z wysokich właś-
ciwości fizykochemicznych i mechanicznych, w szcze-
gólności stosunku wytrzymałości do niskiej gęstości 
materiału kompozytowego. Z szerokiej grupy kompo-
zytów w przemyśle lotniczym zastosowanie znajdują 
głównie  materiały o osnowie Ŝywic epoksydowych 
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zbrojonych włóknami szklanymi, węglowymi, kevla-
rowymi oraz układy hybrydowe [1-4]. Nowoczesne 
techniki wytwarzania materiałów kompozytowych po-
zwalają zaś na aplikację tych materiałów w najbardziej 
obciąŜonych strukturach lotniczych określanych jako 
primary structures - elementów o charakterze krytycz-
nym (m.in. łopaty śmigłowca) [1, 2, 5].  

Obecnie najczęściej wykorzystywanym narzędziem 
wspomagającym proces projektowania i analizy struk-
tur kompozytowych  są metody numeryczne, w szcze-
gólności metoda elementów skończonych. W pracy 
zaprezentowano numeryczną analizę MES lotniczej 
struktury nośnej, stanowiącej połączenie róŜnych mate-
riałów konstrukcyjnych, w tym materiałów kompozy-
towych [6-9]. Zaprezentowano metodę modelowania 
dyskretnego poszczególnych warstw laminatu z wyko-
rzystaniem skończonego elementu powłokowego typu 
continuum shell. Zastosowanym w obliczeniach narzę-
dziem numerycznym był program ABAQUS/Standard 
posiadający nowoczesne rozwiązania w zakresie mode-
lowania numerycznego materiałów kompozytowych. 

WYBRANE MATERIAŁY  
W BUDOWIE ŁOPAT ŚMIGŁOWCÓW 

Jednym z przykładów zastosowania materiałów 
kompozytowych w przemyśle lotniczym jest konstruk-
cja śmigłowca, w szczególności łopata, stanowiąca 
jeden z najbardziej wytęŜonych elementów struktury 
śmigłowca. Charakteryzować się ona powinna odpo-
wiednimi wskaźnikami wytrzymałościowymi, zmęcze-
niowymi oraz niską masą. Łopata śmigłowca jest kon-
strukcją złoŜoną, stanowiącą zespolenie szeregu róŜno-
rodnych materiałów, do których moŜemy głównie zali-
czyć laminaty oraz struktury typu sandwich z wypełnia-
czami Nomex oraz piankami.  

W zakresie laminatów wykorzystuje się kompozyty 
o osnowie Ŝywic epoksydowych wzmacnianych włók-
nami węglowymi oraz szklanymi, w formie rovingu, 
taśm jednokierunkowych i tkanin (łopaty w PZL Świd-
nik - kompozyty szklano-epoksydowe). Nowoczesnymi 
materiałami  stosowanymi w wytwarzaniu łopat  
śmigłowca są materiały typu „prepreg”, z których struk-
tury kompozytowe kształtuje się zawansowaną tech- 
niką autoklawową (z wykorzystaniem czystych po-
mieszczeń - clean room) [2, 3]. 

Kompozyty wzmacniane włóknami jednokierunko-
wymi stosowane są na elementy, w których istotne jest 
przenoszenie obciąŜeń działających wzdłuŜ włókien, 
natomiast  kompozyty tkaninowe wykorzystuje się na 
ścianki i powłoki - przenoszenie obciąŜeń ścinających. 
Tabela 1 przedstawia wybrane właściwości wytrzyma-
łościowe materiałów kompozytowych o osnowie Ŝywi-
cy epoksydowej wzmacnianych włóknami szklanymi 
i węglowymi (taśmy jednokierunkowe i tkaniny typu 
prepreg, Hexcel, system HexPly M12). 

Poza wymienionymi strukturami laminatowymi sze-
rokie zastosowanie w konstrukcji łopat mają materiały 

kompozytowe typu „sandwich” (struktury przekładko-
we) [1, 2]. Składają się one ze sztywnych warstw 
wierzchnich - okładzin (laminatów epoksydowych 
wzmacnianych włóknami węglowymi, szklanymi, kev-
larowymi) oraz wypełniacza - rdzenia. Jako rdzeń sto-
sowane są wypełniacze komórkowe fenolowo-arami-
dowe (Nomex) lub np. pianki polimetakryloimidowe 
(PMI). Pianki charakteryzują się wysokimi właściwości 
mechanicznymi w szerokim zakresie temperatur, niską 
gęstością, odpornością temperaturową do 220°C, wy-
trzymałością na obciąŜenia dynamiczne oraz długim 
okresem eksploatacji. Materiały kompozytowe typu 
sandwich mogą stanowić kompletne elementy struktury 
lotniczej oraz pełnić rolę miejscowego „dosztywnienia” 
konstrukcji [4]. W tabeli 2 przedstawiono wybrane 
właściwości wypełniaczy stosowanych w strukturach 
typu sandwich.  

 
TABELA 1. Właściwości kompozytów szklano/węglowo-epo-

ksydowych (prepreg, Hexcel) [3] 

TABLE 1.  Properties of glass and carbon epoxy composites 

(prepreg, Hexcel) [3] 

Wytrzymałość 
na rozciąganie 

MPa 

Moduł E na 
rozciąganie 

GPa 

Wytrzymałość 
na ściskanie 

MPa 

Wytrzymałość na 
ścinanie między-

warstwowe 

MPa 0 90 0 90 0 90 

Kompozyt szklano-epoksydowy, taśma jednokierunkowa, włókna 
szklane typu R 

1560 55 56 16 1300 214 67 

Kompozyt szklano-epoksydowy, tkanina, wókna szklane typu E, splot 
satynowy 8H 

510 415 29 26 500 460 80 

Kompozyt węglowy-epoksydowy, taśma jednokierunkowa, włókna 
węglowe AS4 12K 

2207 81 141 10 1531 - 114 

 
TABELA 2. Wybrane właściwości wypełniaczy w kompozytach 

typu sandwich [3, 4] 

TABLE 2. Selected properties of core of sandwich composites 

[3, 4] 

Wypełniacz ulowy fenolowo-aramidowy hexagonalny  (Nomex) 
Hexcel A1, A10 

(właściwości w zaleŜności od wielkości komórki) 

Gęs-
tość 

kg/m3 

Wytrzy-
małość 

na 
ściskanie 

MPa 

Moduł 

MPa 

Ścinanie 

Wytrzy-
małość w 
kier.  L 
(Ribbon 

direction) 

MPa 

Moduł  
w kier. L 

MPa 

Wytrzy-
małość  
w kier.  

W (Direc-
tion of 

expansion) 

MPa 

Moduł  
w kier. 

W  

MPa 

23÷ 
144 

0,6÷15 38÷600 0,5÷3,5 16÷115 0,25÷1,9 11÷69 

Pianka PMI, Evonic 

Gęs-
tość 

kg/m3 

Wytrzy-
małość 

na 
ściskanie 

MPa 

Wytrzy-
małość  
na roz-

ciąganie 

MPa 

Wytrzy-
małość na 
ścinanie 

MPa 

Moduł 
elastycz-

ności 

MPa 

Moduł  
na 

ścinanie 

Wydłu-
Ŝenie 

52 0,9 1,9 0,8 70 19 3 
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PRZEDMIOT I ZAKRES OBLICZEŃ 

Przedmiotem badań jest numeryczne modelowanie 
materiałów konstrukcyjnych (struktury hybrydowej) na 
przykładzie fragmentu łopaty wirnika nośnego śmi-
głowca dla wybranego przypadku obciąŜeń eksploata-
cyjnych. Schemat konstrukcyjny przekroju łopaty wg 
specyfikacji przedstawionej na rysunku 1 moŜna opisać 
następująco: 1 - pokrycie dźwigara łopaty, 2 - pokrycie 
części spływowej łopaty, 3, 4 - wypełnienie noska 
i ceownika dźwigara, 5 - wypełnienie części spływowej 
łopaty, 6 - wypełnienie krawędzi spływu, 7 - pasy 
dźwigara łopaty (górny i dolny), 8 - ceownik dźwigara 
łopaty, 9 - górny i dolny kątownik dźwigara, 10 - ścian-
ka przednia i tylna dźwigara. 

Celem prowadzonej analizy numerycznej jest przed-
stawienie sposobu modelowania róŜnych materiałów 
konstrukcyjnych w celu określenia stanu odkształcenia 
badanej struktury oraz wyznaczenia rozkładów naprę-
Ŝenia w poszczególnych elementach konstrukcji. Obli-
czenia prowadzono w zakresie geometrycznie nielinio-
wym z wykorzystaniem przyrostowo-iteracyjnej meto-
dy Newtona-Raphsona, stanowiącej podstawową meto-
dę obliczeń nieliniowych wykorzystywaną w programie 
Abaqus/Standard [6, 7, 10]. 

 

            1     9  2 

 

  
                  10  

 
 

 3          7       8         4               5                        6 

Rys. 1. Przekrój geometryczny konstrukcji łopaty śmigłowca 

Fig. 1. Cross-section of the helicopter rotor blade 

MODELE MATERIAŁOWE MES  
ELEMENTÓW KONSTRUKCJI 

Budowę modelu dyskretnego fragmentu łopaty opar-
to o przestrzenne elementy objętościowe typu solid oraz 

kontynualne elementy powłokowe typu continuum 
shell, posiadające po 3 translacyjne stopnie swobody  
w kaŜdym węźle. Występujące w strukturze łopaty typy 
materiałów konstrukcyjnych podzielono na 2 zasadni-
cze grupy, charakteryzujące się odmiennym sposobem 
opisu właściwości materiałowych oraz modelowaniem 
struktury elementu - materiały kompozytowe i mate-
riały stanowiące wypełnienie. Podział elementów  
konstrukcji uwzględniający zastosowanie sposobu  
modelowania poszczególnych grup materiałów przed-
stawiono na rysunku 2. 

 

 
Rys. 2. Schemat modelowanych materiałów w strukturze łopaty 

Fig. 2. Materials design of the rotor blade structure 

Do zamodelowania elementów kompozytowych 
struktury łopaty, takich jak: poszycie, elementy nośne 
dźwigara oraz krawędź spływu zastosowano technikę 
Layup-Ply, umoŜliwiającą modelowanie poszczegól-
nych warstw kompozytu w objętości elementu typu 
continuum shell. Właściwości materiałowe poszczegól-
nych warstw kompozytu zamodelowano, uŜywając 
spręŜystego modelu materiału typu Lamina, umoŜliwia-
jącego opis własności materiału na poszczególnych 
kierunkach, związanych z ułoŜeniem włókien [11-14]. 
Zastosowany model materiału wymaga zdefiniowania 
wartości modułu Younga w kierunkach 0 i 90°, liczby 
Poissona, a takŜe wartości modułu Kirchhoffa na trzech 
prostopadłych kierunkach związanych z ułoŜeniem 
włókien. Przykład modelowania poszczególnych 
warstw laminatu w pokryciu łopaty przedstawia rysu-
nek 3. 

 

 
Rys. 3.  Schemat modelowania układu warstw kompozytu w elementach continuum shell 

Fig. 3.  Numerical modeling of composite layers system in continuum shell elements 
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Modelowanie materiałów stanowiących wypełnienie 
struktury łopaty oparto na objętościowych elementach 
bryłowych typu solid. Do zamodelowania właściwości 
materiału wypełnienia części spływowej, stanowiącego 
strukturę typu plaster miodu zastosowano ortotropowy 
model materiału spręŜystego, oparty na współczynni-
kach inŜynierskich, zdefiniowanych dla 3 wzajemnie 
prostopadłych kierunków, takich jak: moduły Younga 
E1, E2 i E3, moduły Kirchhoffa G12, G13, G23 oraz liczby 
Poissona υ12, υ13, υ23. W przypadku wypełnienia noska 
i ceownika dźwigara, stanowiącego materiał piankowy, 
zdefiniowano izotropowy model materiału spręŜystego, 
wymagający zdefiniowania modułu Younga E oraz 
liczby Poissona υ do opisu właściwości materiału. Za-
stosowane w przypadku elementów wypełnienia mode-
le materiałowe umoŜliwiają odwzorowanie właściwości 
sztywnościowych konstrukcji łopaty dla poszczegól-
nych składowych stanu obciąŜenia [7, 8]. ObciąŜenie 
modelu numerycznego stanowiły następujące składowe 
złoŜonego stanu obciąŜenia odpowiadające wartościom 
obciąŜeniom dopuszczalnym wyznaczonym dla łopaty: 
siła rozciągająca (odśrodkowa), moment gnący 
w płaszczyźnie mniejszej sztywności, moment gnący 
w płaszczyźnie większej sztywności łopaty oraz mo-
ment skręcający. 

WYNIKI OBLICZEŃ NUMERYCZNYCH 

Przeprowadzone obliczenia numeryczne dają moŜ-
liwość oszacowania stanu odkształcenia i wytęŜenia 
badanej struktury hybrydowej - łopaty. Otrzymane 
wyniki analizowano pod kątem oceny rozkładów na-
pręŜeń na poszczególnych kierunkach związanych 
z kierunkami ułoŜenia włókien w kompozytowych ele-
mentach łopaty, poddanych działaniu złoŜonego stanu 
obciąŜenia. Na rysunku 4 przedstawiono ogólny stan 
odkształcenia modelu dyskretnego łopaty z naniesioną 
mapą napręŜenia S11 (napręŜenia odpowiadające kie-

runkowi ułoŜenia włókien) w kompozytowych elemen-
tach konstrukcji. 

 

 
Rys. 4.  Ogólny stan odkształcenia i wytęŜenia konstrukcji fragmentu 

łopaty 

Fig. 4.  General state of strain and effort in part of the rotor blade 

Otrzymany stan odkształcenia badanego fragmentu 
łopaty śmigłowca pozwala oszacować wytęŜenie po-
szczególnych elementów konstrukcji. Z mapy rozkła-
dów napręŜenia w kierunku ułoŜenia włókien przedsta-
wionych na rysunku 4 wynika, Ŝe najbardziej wytęŜo-
nymi elementami konstrukcji są poszczególne elementy 
składowe dźwigara łopaty, w których występują naj-
wyŜsze poziomy napręŜenia rozciągającego. Dźwigar 
łopaty stanowi zatem element o zasadniczym znaczeniu 
wytrzymałościowym, co potwierdza załoŜenia kon-
strukcyjne struktury łopaty. Pozostałe elementy kon-
strukcji, a w szczególności pokrycie oraz elementy 
wypełnienia spełniają rolę zapewniającą aerodynamicz-
ny kształt profilu łopaty oraz dodatkowo usztywniającą 
strukturę. Na rysunku 5 zaprezentowano rozkłady na-
pręŜenia S11 w kompozytowych elementach konstrukcji 
oraz mapy napręŜenia S33 w elementach wypełnienia 
części spływowej zamodelowanych jako materiał orto-
tropowy. 

 

 

Rys. 5. Rozkłady napręŜeń w wybranych  elementach konstrukcji: a, b) pokrycie łopaty - S11, c) ceowniki dźwigara - górny i dolny - S11, d) wypełnie-
nie części spływowej - S33 

Fig. 5. Stress distribution in the structure elements: a, b) rotor blade covering - S11, c) channels of spar - top and bottom - S11, d) fillet part solidity - S33  

a) 

b) 

c) 

d) 



H. Dębski, J. Bieniaś 

Kompozyty  10: 2 (2010)  All rights reserved 

174 

 

PODSUMOWANIE 

Zaprezentowany w pracy sposób modelowania właś-
ciwości materiałowych  złoŜonych struktur z elemen-
tami kompozytowymi umoŜliwia przeprowadzenie 
analizy stopnia odkształcenia i wytęŜenia konstrukcji 
w warunkach złoŜonych obciąŜeń zewnętrznych. Jest to 
niezwykle istotne w przypadku elementów nośnych, 
które we współczesnych konstrukcjach lotniczych 
w coraz szerszym zakresie wykonywane są z materia-
łów kompozytowych. Znajomość rozkładów napręŜenia 
w elementach krytycznych stanowi zatem zagadnienie 
o pierwszorzędnym znaczeniu, a zastosowanie metody 
elementów skończonych pozwala analizować wytęŜenie 
elementów konstrukcyjnych jeszcze na etapie ich pro-
jektowania. Analizy numeryczne umoŜliwiają równieŜ 
optymalizację układu warstw laminatu w celu zaprojek-
towania najkorzystniejszego rozwiązania konstrukcyj-
nego pod kątem moŜliwości przenoszenia określonych 
obciąŜeń eksploatacyjnych. 

Przeprowadzone obliczenia numeryczne umoŜliwiły 
identyfikację charakteru obciąŜenia poszczególnych 
elementów konstrukcji łopaty. Do najbardziej wytęŜo-
nych elementów struktury moŜna zaliczyć elementy 
wykonane z materiałów kompozytowych, a przede 
wszystkim elementy dźwigara oraz poszycia, natomiast 
materiały wypełnienia, dla których otrzymano niskie 
poziomy napręŜenia, spełniają jedynie rolę usztywnia-
jącą strukturę łopaty. 
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