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Abstrakt

Analyza ztraty stability sendvicovych kompozitnich panelii pri zatizeni tlakem byla reSena
Jjako dilci ukol Centra leteckého a kosmického vyzkumu. V uvodu je uvedena technologie
vyroby zkuSebnich vzorku. Dale se zabyva konstrukci zkusebniho pripravku a zkusebniho
zarizeni. V ndsledujici ¢dsti jsou prezentovana namerena data z experimentu. V zavéru jsou
porovnany vysledky experimentu s teoreticky stanovenymi hodnotami. Program zkousek byl
stanoven na zaklade konstrukcnich reseni UL letounii.

Bylo zkouseno pét riznych typu skladeb tkanin paneli a dvé tloustky pen. ZkouSky
kompozitnich panelii byly provedeny v laboratori Odboru letadel na zatézovacim stroji
ZUZ 200. Pro zavedeni sil do zkusebniho vzorku byl navrzen zkuSebni pripravek. Béhem
experimentu byla snimana a zaznamendvana deformace a zatézujici sila.
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1. Uvod
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vyhodnému poméru ohybové tuhosti a nizké vahy. Nicméné v poslednich letech dochdzi
k dalsimu zvySeni zdjmu o sendvi¢ové dily v primarni letecké konstrukci, hlavné diky
zavadéni novych kompozitnich materiald.

Velké mnozstvi dili na letadle je zatizeno tlakovou silou (potahy, pésnice...), proto je nutné
podrobné znat jevy, ke kterym dochazi pfi dosazeni meznich hodnot, kdy nastdva ztrita
stability konstrukce (buckling) .

Protoze kompozitni materidly nevykazuji velké poddajné deformace pied jejich poruSenim
(tak jak je tomu u kovu) je tfeba peclivy navrh a fada experimenti pro zjisténi jejich chovani.
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Obr. 1 - Ztrata stability kompozitniho sendvice [2]

Pti zatézovani v Cistém tlaku se u kompozitu jde po témét linedrni kiivee a) az dojde k ztraté
stability b) a pfipadné k dalSimu modu ztraty stability c).

Z dosud provedenych vyzkumi je ziejmé, ze u sendvicl zatizenych v tlaku se objevuje celd
fada rtiznych modu poruseni, které mtiizeme obecné rozdélit do 2 kategorii:

1) Nestability

e ztrata stability jako celku (velkd délka pilviny, pii velké Stihlosti)

e vytvofeni smykového lemu (neni to lokalni porucha, ale forma celkové ztraty
stability, kdy délka viny je velmi mald kvili nizkému modulu pruznosti
ve smyku. Lem se objevi ndhle a obvykle zptisobi, ze se vypli v lemu porusi,
nebo se vsmykne lepidlo.)

e zvinéni vnéjsi desky (wrinkling) (lokalni nestabilita, vyboceni samotnych
vnéjsich vrstev - mald délka pulviny zptisobena nedostate¢nou rovinou, nebo
ohybovou tuhosti a elastickymi vlastnostmi jadra. Vngj$i desky se mohou
zbofit bud’ dovnitf nebo ven, zalezi na pevnosti v tlaku vypln€¢ vzhledem k
napéti v tahu lepidla.)

2) Materialova porucha
e odtrzeni vnéjsich vrstev od vypln€ a jejich vybouleni (nedostatecna pevnost
lepidla)
e materialova porucha vnéjSich vrstev (pfili§ kfehky materidl vnéjsi vrstvy a
priliS tazny material vyplng)
e porucha vypln¢ a nasledné vybouleni vnéjSich vrstev (usmyknuti jadra vyplné,
nedostatecna pevnost a houzevnatost)
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Obr. 2 - Druhy poruch sendvicového panelu v tlaku [3]

Na kritické zatizeni pii ztraté stability a chovani po ztrat¢ stability méa kromé této tuhosti vliv
mnoho dalSich parametri. Velky vyznam ma druh okrajovych podminek - zplisob uloZeni
hran panelu, nebo vliv imperfekci a vad.

Imperfekce mohou byt jak geometrické (rovinnost), tak i materidlové. Tyto imperfekce maji
vyznamny vliv na Unosnost a chovani pii ztraté a po ztraté stability. Imperfekce mohou
vzniknout jiz ve vyrob& nebo pak v provozu starnutim a vlivem prostiedi — vznikaji vady a
poskozeni jako jsou dutiny, poréznost, delaminace, trhliny v matrici, lom vldken vyztuze a
dalsi. Tyto vady a poskozeni nemusi byt nutn¢ viditelné a snadno detekovatelné, mohou vsak
zpusobit znacnou degradaci tuhosti a ovlivnit pevnost a mez ztraty stability.

Teoretickd pfedpovéd mezniho zatizeni vyZzaduje komplexni znalost geometrickych a
materidlovych charakteristik, okrajovych podminek apod., jejichz uréeni neni vzdy
jednoduché. Navic pii pfitomnosti vad a poskozeni jsou tyto teoretické vypoclty, piipadné
modely jesté¢ komplikovanéjsi.



2. ZkuS$ebni vzorky

Zkusebnimi vzorky byly rovné kompozitni panely. Polotovary vzorkli jsou vyrobeny
technologii kontaktni laminace s dodatenym odvakuovanim firmou Vanessa compostes.
Z polotovarti (desek) jsou nafezany vodnim paprskem jednotlivé zkusebni vzorky. Pro
zavedeni bylo nutné vyztuzeni okraji panelii. Na zéklad¢ zkuSenosti ziskanych v diserta¢ni
praci Ing. Ivana Jetabka [1] bylo zvoleno vyztuzeni pomoci pteklizkové vlozky (Obr. 3).

Pro zmenSeni koncentrace napéti, vzniklého stykem dvou okrajovych podminek, byla nutna
modifikace jejich rohil. V pribéhu zkousek byly testovany tii typy téchto uprav (Obr. 3). Jako
optimalni se z pouzitych feSeni ¢islo 3, tedy sefiznuti rohu pod thlem 45° na hranici méticiho
prostoru. Prvni dvé feseni se ukdzala neschopna eliminovat koncentraci napéti.

Referenc¢ni Sitka zkuSebniho vzorku byla stanovena s ohledem na velikost méficiho prostoru
zkusebniho stroje na 350 mm. Délky panelti byly urovany jako néasobky S$itky (350 mm).
Délka vzorkl je jedno a dvojndsobek referenéniho rozméru (350 a 700 mm). Tloustky
zkusebnich vzorkii byly zvoleny s ohledem na bézné pouzivané tloustky polyuretanovych pén
(4 a 8 mm). Bylo zkouSeno pét riznych typt skladeb tkanin panelt.
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Obr. 3 - Schéma skladby zkusebniho vzorku Obr. 4 - Rohy panelii
vyztuzeného preklizkou



3. ZKkuSebni zarizeni

Zkousky byly provedeny v laboratoti Odboru letadel na zatézovacim stroji ZUZ 200 od firmy
Inova. Pro zavedenti sil do vzorku byl navrzen zkuSebni ptipravek (Obr. 5, Obr. 6). Piipravek
zajistoval otocné ulozeni pfirub na horni a dolni (vyztuzené) stran¢. Konstrukce ulozeni
bo¢nich (nevyztuzenych) stran byla realizovdna jako kluznd ve sméru zatézujici sily.
Piipravek umoznuje variabilitu v tom, ze toto uloZzeni mize byt bud’ vetknuté nebo otocné
v ose kolmém na osu zatéZujici sily.

Zatézujici sila, ktera byla zavadéna pomoci ptiruby pies horni rdhno pfipravku, se do
zkuSebniho vzorku pfenaSela pifirubovym spojem. Béhem experimentu byla snimana a
zaznamenavana zatézujici sila a deformace zkusebniho vzorku.

\
A

Obr. 5 - 3D model pripravku Obr. 6 - Pripravek v zatézovacim stroji



4. Namérena data

4.1. Panely 350x350 mm
] F.] 40 435 =0 =25 <3 Panel 1

a T T T T T ' orientace 90°
A symetricky - 8§ mm
-5000
Panel 2
Orientace 45°
-10000 symetricky - 8 mm
Panel 3
-15000 orientace 90°
asymetricky - § mm
-20000 | Panel 4
orientace 45°
_s000 b asymetricky - 8 mm
Panel 5
000 | _: “t; orientace 90°
—P s . ’
— Paels asymetricky - 4 mm
Pars_4
-35000 L —FParelS
Ella fNT

Obr. 7 — Tlakovy diagram panelit 350x350mm

Fotografie poruch jednotlivych panela
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Obr. 8 - Panel 1

Obr. 10 — Panel 3 Obr. 11 — panel 4



4.2. Panely 700x350 mm
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Obr. 12 — Tlakovy diagram panelit 700x350mm

Fotografie poruch jednotlivych panelt

Obr. 14 — Panel 7




5. Zavér

Z provedenych zkousek je zfejmy jak vliv tloustky pény, tak i mnozstvi a orientace tkaniny.
Pokud je orientace tkaniny 45° na osu zatézovéni, snizi se unosnost vic¢i orientaci 90° na
70%, dvojnasobna tloustka pény zvysi unosnost na 210% tnosnosti jednoduché tloustky a
vrstva tkaniny pfidana na jednu stranu panelu na 140%.

Vysledky zkousek ukéazaly nutnost revidovat pouzité metody pro vypocet kritické sily panelti.
Experimentaln¢ stanovené hodnoty kritické sily jsou vyS§i nez hodnoty stanovené
numerickymi nebo analytickymi metodami.

Diskutabilni se ukazal vliv rohti panell. V rozich dochazi ke stietu uloZeni a i pfes upravy
tvaru rohti zde vznika koncentrator napéti. Na tuto skutecnost ukazuje to, ze u vétSiny panelt
byly poruchy iniciovany nebo alespoii ovlivnény pravé kouty.
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