' Polskie Towarzystwo

Materiatéw Kompozytowych

Polish Society of
Composite Materials

Kompozyty 10: 2 (2010) 170-174

KOMPOZYTY _.::

COMPOSITES \\\\\

Hubert Debski*, Jarostaw Bienias

1 Politechnika Lubelska, Wydziat Mechaniczny, Katedra Podstaw Konstrukcji Maszyn, ul. Nadbystrzycka 36, 20-618 Lublin, Poland

* Corresponding author. E-mail: h.debski@pollub.pl
Otrzymano (Received) 22.01.2010

NUMERYCZNE MODELOWANIE WEASCIWOSCI
STRUKTUR KOMPOZYTOWYCH NA PRZYKLADZIE
FRAGMENTU tOPATY SMIGLOWCA

Zaprezentowano przyklady numerycznego modelowania wlasciwosci materialow konstrukcyjnych z wykorzystaniem me-
tody elementéw skonczonych na przykladzie fragmentu konstrukcji lopaty smiglowca (struktura hybrydowa). Prowadzona
analiza numeryczna miala na celu wyznaczenie stanu odksztalcenia konstrukcji oraz okreslenia rozkladéw naprezen w pod-
stawowych elementach cienkoSciennego ustroju no$nego. Zastosowanym do obliczen narzedziem numerycznym by} program
Abaqus/Standard, umozliwiajacy modelowanie réznych rodzajéow materialéw, w tym kompozytéw, oraz prowadzenie obliczen
z uwzglednieniem zagadnien geometrycznie i fizycznie nieliniowych. Zaprezentowany w pracy sposéb modelowania
wlasciwo$ci materialowych zlozonych struktur z elementami kompozytowymi umozliwia przeprowadzenie analizy stopnia
odksztalcenia i wytezenia konstrukcji w warunkach zlozonych obciazen zewnetrznych. Przeprowadzone obliczenia nume-
ryczne umozliwily identyfikacje charakteru obciaZenia poszczegélnych elementéw konstrukcji lopaty. Otrzymane wyniki
wykazaly, ze najbardziej wytezonymi elementami struktury sa elementy wykonane z materialow kompozytowych,
a w szczegolnosci elementy dzwigara oraz poszycia. Natomiast materialy wypelnienia, w obszarze ktérych otrzymano niskie
poziomy naprezenia, spelniaja jedynie role usztywniajaca strukture lopaty. Zaprezentowane obliczenia numeryczne stanowia
nowoczesne podej$cie w procesie projektowania oraz analizy lotniczych struktur no$nych, stanowiacych hybrydowe uklady
materialowe.

Stowa kluczowe: laminaty, konstrukcje cienkos$cienne, metoda elementéw skonczonych, numeryczne modelowanie kompozytéw

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

WSTEP

Projektowanie wspolczesnych konstrukcji  lotni-
czych (elementdw nos$nych) narzuca konstruktorom
zastosowanie nowoczesnych materiatow, spetniajacych
niekiedy bardzo rygorystyczne wymagania wytrzyma-
losciowe oraz sztywno$ciowe [1, 2]. Do grupy tego
typu materialtdbw mozna zaliczy¢ kompozyty, tj. lamina-
ty oraz struktury typu sandwich, stanowiace aktualnie

jedna z najbardziej rozwojowych grup materialowych
stosowanych w lotnictwie. Wynika to z wysokich wtas-
ciwosci fizykochemicznych i mechanicznych, w szcze-
gblnosci stosunku wytrzymatoéci do niskiej gestosci
materiatu kompozytowego. Z szerokiej grupy kompo-
zytow w przemysle lotniczym zastosowanie znajduja
gléwnie materialy o osnowie zywic epoksydowych
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zbrojonych witoknami szklanymi, weglowymi, kevla-
rowymi oraz uklady hybrydowe [1-4]. Nowoczesne
techniki wytwarzania materialdw kompozytowych po-
zwalaja za$ na aplikacj¢ tych materiatow w najbardziej
obcigzonych strukturach lotniczych okreslanych jako
primary structures - elementéw o charakterze krytycz-
nym (m.in. lopaty $migtowca) [1, 2, 5].

Obecnie najczegsciej wykorzystywanym narzedziem
wspomagajacym proces projektowania i analizy struk-
tur kompozytowych sa metody numeryczne, w szcze-
gblnosci metoda elementéw skonczonych. W pracy
zaprezentowano numeryczna analiz¢ MES lotniczej
struktury nos$nej, stanowiacej potaczenie r6znych mate-
riatéw konstrukcyjnych, w tym materiatow kompozy-
towych [6-9]. Zaprezentowano metod¢ modelowania
dyskretnego poszczeg6lnych warstw laminatu z wyko-
rzystaniem skonczonego elementu powlokowego typu
continuum shell. Zastosowanym w obliczeniach narzg-
dziem numerycznym byt program ABAQUS/Standard
posiadajacy nowoczesne rozwiagzania w zakresie mode-
lowania numerycznego materialdow kompozytowych.

WYBRANE MATERIALY ]
W BUDOWIE LOPAT SMIGLOWCOW

Jednym z przyktadow zastosowania materiatow
kompozytowych w przemysle lotniczym jest konstruk-
cja Smiglowca, w szczego6lnosci lopata, stanowiaca
jeden z najbardziej wytezonych elementow struktury
$miglowca. Charakteryzowa¢ si¢ ona powinna odpo-
wiednimi wskaznikami wytrzymato§ciowymi, zmegcze-
niowymi oraz niska masg. Lopata $§miglowca jest kon-
strukcja ztozona, stanowiaca zespolenie szeregu rdézno-
rodnych materiatéw, do ktérych mozemy gtownie zali-
czy¢ laminaty oraz struktury typu sandwich z wypetnia-
czami Nomex oraz piankami.

W zakresie laminatow wykorzystuje si¢ kompozyty
0 osnowie zywic epoksydowych wzmacnianych wtok-
nami we¢glowymi oraz szklanymi, w formie rovingu,
tasm jednokierunkowych i tkanin (fopaty w PZL Swid-
nik - kompozyty szklano-epoksydowe). Nowoczesnymi
materiatami stosowanymi w wytwarzaniu lopat
$miglowca sg materiaty typu ,,prepreg”, z ktorych struk-
tury kompozytowe ksztaltuje si¢ zawansowana tech-
nika autoklawowa (z wykorzystaniem czystych po-
mieszczen - clean room) [2, 3].

Kompozyty wzmacniane witdknami jednokierunko-
wymi stosowane sa na elementy, w ktérych istotne jest
przenoszenie obciazen dzialajacych wzdhuz widkien,
natomiast kompozyty tkaninowe wykorzystuje si¢ na
Scianki 1 powloki - przenoszenie obciazen $cinajacych.
Tabela 1 przedstawia wybrane wlasciwosci wytrzyma-
losciowe materiatow kompozytowych o osnowie zywi-
cy epoksydowej wzmacnianych widéknami szklanymi
i weglowymi (tasmy jednokierunkowe i tkaniny typu
prepreg, Hexcel, system HexPly M12).

Poza wymienionymi strukturami laminatowymi sze-
rokie zastosowanie w konstrukcji opat maja materialty

kompozytowe typu ,,sandwich” (struktury przektadko-
we) [1, 2]. Skladaja si¢ one ze sztywnych warstw
wierzchnich - okladzin (laminatow epoksydowych
wzmacnianych widknami weglowymi, szklanymi, kev-
larowymi) oraz wypelniacza - rdzenia. Jako rdzen sto-
sowane sa wypeliacze komorkowe fenolowo-arami-
dowe (Nomex) lub np. pianki polimetakryloimidowe
(PMI). Pianki charakteryzuja si¢ wysokimi wlasciwosci
mechanicznymi w szerokim zakresie temperatur, niska
gestoscia, odpornoscia temperaturowa do 220°C, wy-
trzymato$cia na obciazenia dynamiczne oraz dlugim
okresem eksploatacji. Materialy kompozytowe typu
sandwich moga stanowi¢ kompletne elementy struktury
lotniczej oraz pelni¢ rolg miejscowego ,,dosztywnienia”
konstrukcji [4]. W tabeli 2 przedstawiono wybrane
wlasciwosci wypehiaczy stosowanych w strukturach
typu sandwich.

TABELA 1. Wiasciwosci kompozytéw szklano/weglowo-epo-
ksydowych (prepreg, Hexcel) [3]
TABLE 1. Properties of glass and carbon epoxy composites
(prepreg, Hexcel) [3]

Wytrzymatos¢ | Modut Ena | Wytrzymatosé Wytrzymalo$é na
na rozciaganie | rozciaganie na $ciskanie $cinanie migdzy-
MPa GPa MPa warstwowe

IIERERE) 0o | 90 MPa
Kompozyt szklano-epoksydowy, tasma jednokierunkowa, wiokna
szklane typu R

1560 | 55 | 56 | 16 | 1300 | 214 | 67
Kompozyt szklano-epoksydowy, tkanina, wokna szklane typu E, splot
satynowy 8H
st0 [ 415 [ 20 | 26 | s00 | 460 | 80
Kompozyt weglowy-epoksydowy, tasma jednokierunkowa, widkna
weglowe AS4 12K
2207 | 81 [ a1 [0 ] us3 [ - ] 114

TABELA 2. Wybrane wlasciwosci wypelniaczy w kompozytach
typu sandwich [3, 4]
TABLE 2. Selected properties of core of sandwich composites
[3,4]

Wypetniacz ulowy fenolowo-aramidowy hexagonalny (Nomex)
Hexcel Al, A10

(wlasciwosci w zaleznosci od wielkosci komorki)

Scinanie
Wytrzy- Wytrzy- Wytrzr}{-
Ges- | matosé matosé w ma}gsc Modut
tosé Modut . Modut w kier. .
08¢ . A MPa kier. L w kier. L | W (Direc- w kier.
kg/m? | Sciskanie (Ribbon : tion of w
MPa direction) MPa ono MPa
expansion)
MPa MPa
23+ . . . . . .
144 0,6+15 | 38+600 | 0,5+3,5 | 16+115 | 0,25+1,9 | 11+69
Pianka PMI, Evonic
Wytrzy- | Wytrzy-
Ggs- | mato$¢ | matosé Wyt¥z'y- Modut Modut
t0se na na roz- malo$¢ na | elastycz- na Wydtu-
L. . . . $cinanie nosci L zenie
kg/m®|$ciskanie| ciaganie MP MP Scinanie
MPa | MPa a a
52 0,9 1,9 0,8 70 19 3
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PRZEDMIOT | ZAKRES OBLICZEN

Przedmiotem badan jest numeryczne modelowanie
materialow konstrukcyjnych (struktury hybrydowej) na
przyktadzie fragmentu topaty wirnika nos$nego $mi-
glowca dla wybranego przypadku obcigzen eksploata-
cyjnych. Schemat konstrukcyjny przekroju topaty wg
specyfikacji przedstawionej na rysunku 1 mozna opisac
nastgpujaco: 1 - pokrycie dzwigara topaty, 2 - pokrycie
czedci sptywowej lopaty, 3, 4 - wypelnienie noska
i ceownika dzwigara, 5 - wypelnienie czg$ci sptywowe;j
lopaty, 6 - wypehienie krawedzi splywu, 7 - pasy
dzwigara topaty (gérny i dolny), 8 - ceownik dzwigara
lopaty, 9 - gorny i dolny katownik dzwigara, 10 - $cian-
ka przednia i tylna dzwigara.

Celem prowadzonej analizy numerycznej jest przed-
stawienie sposobu modelowania réznych materiatow
konstrukcyjnych w celu okreslenia stanu odksztatcenia
badanej struktury oraz wyznaczenia rozktadéw napre-
zenia w poszczegblnych elementach konstrukcji. Obli-
czenia prowadzono w zakresie geometrycznie nielinio-
wym z wykorzystaniem przyrostowo-iteracyjnej meto-
dy Newtona-Raphsona, stanowiacej podstawowa meto-
dg obliczen nieliniowych wykorzystywana w programie
Abaqus/Standard [6, 7, 10].

Rys. 1. Przekrdj geometryczny konstrukeji topaty $miglowca

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

MODELE MATERIALOWE MES
ELEMENTOW KONSTRUKCJI

Budowe¢ modelu dyskretnego fragmentu topaty opar-
to o przestrzenne elementy objetosciowe typu solid oraz

Viewpeort: 1

Meodel: przekroj_1 Part: pokrycie

kontynualne elementy powlokowe typu continuum
shell, posiadajace po 3 translacyjne stopnie swobody
w kazdym wezle. Wystepujace w strukturze topaty typy
materiatow Kkonstrukcyjnych podzielono na 2 zasadni-
cze grupy, charakteryzujace si¢ odmiennym sposobem
opisu wilasciwosci materiatowych oraz modelowaniem
struktury elementu - materialty kompozytowe i mate-
rialy stanowiace wypelnienie. Podzial elementow
konstrukcji uwzgledniajacy zastosowanie sposobu

modelowania poszczegdlnych grup materialdéw przed-
stawiono na rysunku 2.

pu.

z

Rys. 2. Schemat modelowanych materiatlow w strukturze topaty

Fig. 2. Materials design of the rotor blade structure

Do zamodelowania elementow kompozytowych
struktury topaty, takich jak: poszycie, elementy nosne
dzwigara oraz krawedz splywu zastosowano technike
Layup-Ply, umozliwiajaca modelowanie poszczegdl-
nych warstw kompozytu w objetosci elementu typu
continuum shell. Whasciwos$ci materialowe poszczegdl-
nych warstw kompozytu zamodelowano, uzywajac
sprezystego modelu materiatu typu Lamina, umozliwia-
jacego opis wiasno$ci materialu na poszczego6lnych
kierunkach, zwiazanych z utozeniem widkien [11-14].
Zastosowany model materialu wymaga zdefiniowania
warto$ci modutu Younga w kierunkach 0 i 90°, liczby
Poissona, a takze wartosci modutu Kirchhoffa na trzech
prostopadtych kierunkach zwiazanych z uloZzeniem
wiokien. Przyklad modelowania poszczegdlnych
warstw laminatu w pokryciu topaty przedstawia rysu-
nek 3.

Yiewport: 2 Meodel: przekrej_1

I
omoooooooooom
Smooboooboooon
L] 31 ) w3~ 0~
U110 A0 ) 11D 1D
TG 1] G 31 € ] G

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

Fig. 3. Numerical modeling of composite layers system in continuum shell elements
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Modelowanie materialow stanowiacych wypetienie
struktury topaty oparto na objgtosciowych elementach
brytlowych typu solid. Do zamodelowania wilasciwosci
materialu wypehienia czgsci sptywowej, stanowiacego
strukture typu plaster miodu zastosowano ortotropowy
model materiatu sprezystego, oparty na wspoétczynni-
kach inzynierskich, zdefiniowanych dla 3 wzajemnie
prostopadtych kierunkéw, takich jak: moduty Younga
E\, E; 1 E5, moduty Kirchhoffa Gy, Gy3, Gy; oraz liczby
Poissona vy, 013, v23. W przypadku wypetnienia noska
i ceownika dzwigara, stanowiacego materiat piankowy,
zdefiniowano izotropowy model materialu sprezystego,
wymagajacy zdefiniowania modutu Younga E oraz
liczby Poissona v do opisu wlasciwosci materiatu. Za-
stosowane w przypadku elementéw wypekienia mode-
le materialowe umozliwiaja odwzorowanie wlasciwosci
sztywnosciowych konstrukcji topaty dla poszczegol-
nych sktadowych stanu obciazenia [7, 8]. Obciazenie
modelu numerycznego stanowity nast¢pujace sktadowe
ztozonego stanu obciazenia odpowiadajace warto$ciom
obcigzeniom dopuszczalnym wyznaczonym dla topaty:
sita rozciagajaca (odsrodkowa), moment gnacy
w plaszczyznie mniejszej sztywnos$ci, moment gnacy
w plaszczyznie wigkszej sztywno$ci lopaty oraz mo-
ment skrecajacy.

WYNIKI OBLICZEN NUMERYCZNYCH

Przeprowadzone obliczenia numeryczne daja moz-
liwo$¢ oszacowania stanu odksztalcenia i wytgzenia
badanej struktury hybrydowej - topaty. Otrzymane
wyniki analizowano pod katem oceny rozkladow na-
prezen na poszczegdlnych kierunkach zwigzanych
z kierunkami utozenia widkien w kompozytowych ele-
mentach topaty, poddanych dziataniu ztozonego stanu
obcigzenia. Na rysunku 4 przedstawiono ogolny stan
odksztatcenia modelu dyskretnego topaty z naniesiona
mapa naprezenia S;; (naprgzenia odpowiadajace kie-

Yiewport: 1 Model: przekroj_1

Part: pokryei
- =

a)

Yiewport: 3  ODB: ExAbaqus-wyniki/Lopata.odb

Envelope (max abs)
(Avg: 100%)
+2.625e+01

1.076e+01 & ”z;l —
+1i0768+ BRI
- LA s Gy s S b,

runkowi utozenia widkien) w kompozytowych elemen-
tach konstrukcji.

3,511
Envelope (max abs)
(Avg: 100%)

-7.873e+00

Rys. 4. Ogolny stan odksztalcenia i wytgzenia konstrukcji fragmentu
topaty
Fig. 4. General state of strain and effort in part of the rotor blade

Otrzymany stan odksztalcenia badanego fragmentu
lopaty $migltowca pozwala oszacowaé wytezenie po-
szczegOlnych elementéw konstrukcji. Z mapy rozkta-
déw napregzenia w kierunku utozenia widkien przedsta-
wionych na rysunku 4 wynika, Ze najbardziej wyt¢zo-
nymi elementami konstrukcji sa poszczegolne elementy
sktadowe dzwigara topaty, w ktorych wystepuja naj-
WwyZsze poziomy napr¢zenia rozciagajacego. Dzwigar
lopaty stanowi zatem element o zasadniczym znaczeniu
wytrzymatosciowym, co potwierdza zalozenia kon-
strukcyjne struktury topaty. Pozostate elementy kon-
strukcji, a w szczegdlno$ci pokrycie oraz elementy
wypetnienia spelniaja rolg zapewniajacg aecrodynamicz-
ny ksztatt profilu topaty oraz dodatkowo usztywniajaca
strukturg. Na rysunku 5 zaprezentowano rozktady na-
prezenia Sy w kompozytowych elementach konstrukcji
oraz mapy naprezenia Ss;; w elementach wypelnienia
czesci sptywowej zamodelowanych jako materiat orto-
tropowy.

Viewport:2 ODB: ExAbagus-wyniki/Lopata.odb

<)

s, S11
Envelope {max abs)
(Avg: 100%)

+1.0878+02

d)

CAvg: 100%)
+1.199e-02

+1.,233e-03
-9.527e-03
-2.029e-02

-1.0g4e-01
“ili7ie-01

s

Rys. 5. Rozklady napr¢zen w wybranych elementach konstrukeji: a, b) pokrycie topaty - Syi, ¢) ceowniki dzwigara - gorny i dolny - Sy, d) wypetnie-

nie czgsci sptywowej - S33

Fig. 5. Stress distribution in the structure elements: a, b) rotor blade covering - Sy, ¢) channels of spar - top and bottom - Sy;, d) fillet part solidity - Ss3
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PODSUMOWANIE

Zaprezentowany w pracy sposob modelowania wias-
ciwosci materialowych zlozonych struktur z elemen-
tami kompozytowymi umozliwia przeprowadzenie
analizy stopnia odksztalcenia i wyt¢zenia konstrukcji
w warunkach ztozonych obciazen zewngtrznych. Jest to
niezwykle istotne w przypadku elementéw nosnych,
ktore we wspodiczesnych konstrukcjach lotniczych
w coraz szerszym zakresic wykonywane sa z materia-
tow kompozytowych. Znajomos$¢ rozktadow naprezenia
w elementach krytycznych stanowi zatem zagadnienie
0 pierwszorzg¢dnym znaczeniu, a zastosowanie metody
elementow skonczonych pozwala analizowaé wytezenie
elementéw konstrukcyjnych jeszcze na etapie ich pro-
jektowania. Analizy numeryczne umozliwiaja réwniez
optymalizacj¢ uktadu warstw laminatu w celu zaprojek-
towania najkorzystniejszego rozwiazania konstrukcyj-
nego pod katem mozliwosci przenoszenia okreslonych
obciazen eksploatacyjnych.

Przeprowadzone obliczenia numeryczne umozliwity
identyfikacj¢ charakteru obciazenia poszczegdlnych
elementéw konstrukcji topaty. Do najbardziej wytezo-
nych elementéw struktury mozna zaliczy¢é elementy
wykonane z materiatow kompozytowych, a przede
wszystkim elementy dzwigara oraz poszycia, natomiast
materialty wypelienia, dla ktérych otrzymano niskie
poziomy napr¢zenia, spetniaja jedynie rolg usztywnia-
jaca strukture opaty.
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