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matice membranové tuhosti

délka panelu

matice vazebné tuhosti

Sitka panelu

tloustka jadra sendvice

Centrum leteckého a kosmického vyzkumu

matice ohybové tuhosti

modul pruznosti v tahu

polovina tloustky jadra sendvice

Federal Aviation Requirements (Federalni letecké predpisy) — USA
porucha prvni vrstvy (first ply failure)

soucinitel bezpecnosti

modul pruznosti ve smyku

General Aviation (vSeobecné letectvi)

vyska

jistota

Join Aviation Requirements (Spolecné letecké piedpisy) — Evropa
koeficient ztraty stability

porucha posledni vrstvy (last ply failure)

hmotnostni podil

hmotnost

liniovy moment, vektor liniového momentu

pocet pllvin v podélném sméru

pocet pulvin v pfi¢ném sméru

tahovy (tlakovy) nebo smykovy tok, vektor liniové sily
zatizeni pusobici kolmo na stfednicovou rovinu panelu
matice poddajnosti vrstvy

svislé ocasni plochy

transformacéni matice

zmena teploty

tloustka

plocha uzavieného prifezu

posunuti ve smeru x-oveé osy

posunuti ve sméru y-oveé osy

objemovy podil, objem

vodorovné ocasni plochy

posunuti ve sméru z-ové osy

smykové pietvoreni, deformace

tloustka vrstvy laminatu

normalni pfetvofeni, deformace

soulinitel rezervy

Poissonovo ¢islo

uhel mezi materidlovym a obecnym soufadnicovym systémem
hustota

normalni napéti

smykové napéti
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PREDSTAVENI AUTORA HABILITACNI PRACE

Jaroslav Juracka se narodil v roce 1971 ve Velkém Mezifi¢i. V roce 1994 absolvoval
FSI VUT v Brn¢, obor Letadlova technika, specializaci Stavba letedel. V roce 2001 obh4jil
disertacni praci na téma Navrh konstrukce kridla z kompozitniho materialu a ziskal titul Ph.D.

Od roku 1999 je zaméstnancem Leteckého tstavu. Nejprve pracoval jako technicky
pracovnik a pozd¢ji jako asistent. Od roku 2001 jako odborny asistent. Od roku 2000 pracoval
jako vedouci Zkusebny letecké techniky Leteckého tistavu a zaroven jako zaméstnanec Centra
leteckého a kosmického vyzkumu (projekt MSMT LNO0BO051). Od roku 2002 je také ta-
jemnikem Leteckého ustavu.

Pedagogické zkusenosti ziskal jiz béhem vyuky v ramci doktorského studia a hlavné
od roku 1999, kdy garantoval ptedmét Stavba letadel. Od roku 2001 pak Semestralni projekt
I, Semestralni projekt II (od 2000) a Aeroelasticita (od 2003). Od roku 2004 také samostatné
vedl predméty Aircraft Design I a Design Project I pro zahrani¢ni studenty studujici na FSI
v ramci projektu Socrates/Erasmus. Podafilo se mu od roku 2005 zafadit nové vytvoieny
pfedmét Kompozitni konstrukce v letectvi.

JiZ béhem svého magisterského studia se zabyval dievénymi konstrukcemi, které jsou
se svymi anizotropnimi vlastnostmi prvnim pfirodnim piedstupném kompozitt. Provedl pev-
nostni vypocty nékolika uspéSnych dievénych konstrukei (napt. kluzak TST-1 Alpin T). Ex-
tern¢ spolupracoval pti vyvoji letadel TST-2 Duo, TST-3 Alpin T, TST-5 Variant a MM-3
Ibis. Nasledovaly kompozitni konstrukce kiidla letounu S-8 Mustang, ktery se vSak z fi-
nan¢nich divodii nerealizoval, nebo konstrukce tispésného celokompozitniho kluzaku TST —
10 Atlas. Béhem doktorského studia i nasledné po jeho ukonceni se jako zaméstnanec Letec-
kého tustavu zabyval problematikou kompozitnich konstrukei z hlediska pevnostniho navrhu
a nasledné experimentalniho ovéfeni a inosnosti. Podilel se na piipravé materialt pro kurzy
Centra vzdélavani a poradenstvi VUT v Brné, napt. Navrhovani konstrukci z kompozitnich
materiali [27] v roce 1997.

Béhem celého piisobeni na VUT spolupracoval na feSeni mnoha tkoll rozvoje védy
a vyzkumu a vedlejsi hospodarské ¢innosti. Od roku 2000 byl vedoucim dil¢iho tkolu B3
CLKYV — Experimentalni metody laboratornich zkousek leteckych konstrukci a od roku 2001
pracoval jako tajemnik Centra. Je spolufeitelem projektdi MPO CR v programech Impuls
a Tandem (FD-K3/042 ,,Vyvoj malé vétrné elektrarny o vykonu do 20 KW*, FI-IM/039 ,,Vy-
voj malého viceucelového dopravniho letounu EV-55 D-Smart®, FT-TA/026 ,,Vytvofeni in-
tegrovaného prostiedi s posilenim analytickych pfistupt virtudlniho modelovani jako néstroja
efektivni stavby letadlovych konstrukcei®, FI-IM/210 ,,Vyvoj vysokovykonného kluzdku G304
S“). V roce 2004 se také vyznamné podilel na ptipravé nového projektu Centrum leteckého
a kosmického vyzkumu ziskaného vramci programu Vyzkumna centra 1M vyhlaSeného
MSMT CR.

Je autorem nebo spoluautorem 112 praci, z toho 10 zahrani¢nich, a pfevazné vétSiny
z 90 protokolti ze zkousek na ZkusSebné letecké techniky. Jeho publikacni ¢innost je oriento-
vana piedevsim do oblasti zkusebnictvi a shody vypoctii metodou konecnych prvkl s experi-
mentem.



1. UVOD DO PROBLEMATIKY

Mohli bychom se domnivat, Ze od doby prvni aplikace kompozitnich materialt na le-
tounu Spitfire [6] zacatkem Ctyficatych let ulozenim Inénych latek ve fenolické matrici budou
dnes kompozity dominantni v konstrukci letadel. Zkusme tedy provést hodnoceni soucasného
stavu jejich vyuzivani.

Pti podrobnéj$im zkoumani schémat konstrukci civilnich dopravnich letadel je ziejmé,

Vv

letadel se stale vyrabé&ji a spojuji klasickym zplisobem a kompozitni materialy se pouzivaji az
na sekundarni dily. Novym smérem je snad A380, kde se za¢inaji vyznamnéji pouzivat CARE
materialy, zvlasté na konstrukei trupu.

Rychleji zac¢aly kompozity pronikat do nizsich kategorii letadel. Jedna se o letouny pro
malou dopravu — ,,commutery* a malé ,,buss-jety*, tedy letouny s pretlakovymi trupy. Je do-
koncena certifikace letounu EXTRA 400. Zde je zajimavé, Ze i1 tak narocné dily, jako pietla-
kova prepazka trupu, jsou vytvareny ruéni laminaci. V oblasti malych ,,buss-jeti* se objevil
projekt Safir slibujici celokompozitni pietlakovy letoun pohanény malymi proudovymi mo-
tory s koncovou cenou okolo 1 000 000 USD. Novinkou je i novy projekt proudového kom-
pozitniho letounu D-JET rakouské firmy Diamond Aircraft. ZvlaStnosti posledni vystavy ve
Friedrichshafenu byl zatim nelétajici prototyp celokompozitniho vycvikového ,,jetu EM-10
Bielik z polské Bielsko-Bialy.

V nasledujicich podkapitolach je shrnut ptrehled novych realizovanych projektt
v oblasti letectvi v kategorii JAR/FAR-23 a nizSich. Do piehledu byly zafazeny nové kon-
strukce, které se objevily v letech 2000-2003. Uvadéné novinky jsou uvedeny postupné podle
kategorii stavebnich ptedpist, do kterych letouny nalezi.

Obr. 1.1 Celokompozitni letoun Cirrus SR-22

1.1. Nové konstrukce v kategoriich v§eobecného letectvi

Vw7

VLA. Doposud byly zaznamendny pouze dva masovéji vyrabéné letouny — KATANA firmy
HOAC a EUROPA rozsifena predevsim ve forme stavebnic.

Nyni se objevily dvé konstrukce némeckych vyrobct, celokompozitni letouny Aquila
a Wega vychazejici z dlouholet¢ némecké technologické tradice vyroby kompozitnich
vétrontl. Co do pouzité koncepce se jedna o standardni dolnoplo$niky skofepinové kompozitni
konstrukce s pomérné¢ bohatym vyuzitim sendvicu.

Dalsi kategorii letadel jsou letouny s certifikacni bazi JAR/FAR-23. Zde zcela domi-
nuji dva letouny — americky Cirrus SR-20, 22 a rakousky DA 42 Twin Star. Letoun Cirrus



(obr. 1.1) je vyvinut novou firmou a v roce 2003 byl nejprodavanéjSim letounem této katego-
rie s prodejem 200 ks. Letoun Lancair, dalsi americky letoun, je zhodnocenim dlouhého vy-
voje celé fady uspesnych ,,homebuildi“. Z hlediska kompozitni konstrukce je zajimavé Siroké
pouzivani prepregli. Oba jednomotorové typy udivuji predevsim vykony dosahovanymi diky
dobré aerodynamice a motoru o vykonu 300 HP, tj. rychlosti Cirrus SR-22 180 knot a Lancair
190 knot. Cty¥sedadlovky firmy Diamond Aircraft — letoun DA 40 Diamond Star a dvoumo-
torovy DA 42 Twin Star — jsou logickym pokracovanim vyvoje letounti Katana a firma se tak
presunula na trh letounti vyssi kategorie. Co do konstrukce, jedna se o vyuziti osvédcenych

prvki letounu Katana.

Obr. 1.2 Letoun DA 42 Twin Star

Posledni ¢tyfsedadlovkou je letoun Dynaero. Ten vznikl jako pokracovani fady celo-
kompozitnich letouni MCR Banbi a je mozno identifikovat celou fadu dédi¢nych znak.
Z hlediska kompozitli firma rozsédhle pouziva uhlikové tkaniny. Velice zajimavé z hlediska
ekonomie je, Ze se jedna o pokus pievazet Ctyfi osoby letounem pohdnénym motorem Rotax
o vykonu 100 HP, coz slibuje vysokou ekonomiku provozu.

1.2. Nové konstrukce v kategorii kluzaka

Nejvyznamnéjs§i procento vyuziti kompozitnich materidlli na letadle je jiz tradi¢né
u kluzakt. VétSinou se zde pouzivaji uhlikové a skelné laminaty pfi rucni laminaci. Velice
znamé jsou dnes jiz ,.historické” celokompozitni vétroné ASV-19 ¢i Kestler, Nimbus, ale
1 nové konstrukce ASH-25 s rozpétim pies 20 m, nebo Nimbus 4. Snahy o zvySovani vykont
se odrazeji ve zvySovani Stihlosti. Extrémem je kluzdk vyvinuty v némeckém Braunschweigu
(Flugtechnik&Lichtbau) nazvany Etha, ktery ma rozpéti 30,9 m.

Soucasny trend se vice zaméfuje na zastavby pomocnych pohonnych jednotek, které
vyznamné snizuji pravdépodobnost ptistani do terénu nebo dokonce umoziuji samostatny
vzlet. Samoziejmosti se stavaji velmi kvalitné¢ a komfortné¢ vybavené kabiny pilota. DalSim
trendem je Zivotnost kluzakl. Standardem je dnes Zivotnost Sest tisic, nékdy i1 dvanact tisic
letovych hodin a za¢ind se diskutovat i o zivotnosti dvacet ¢tyii tisic letovych hodin. Prak-
ticky se vSak nikdy nevyuzije, protoze ro¢ni nalety kluzakt jsou 100200 hodin.

1.3. Nové konstrukce v kategorii ultralehkych letouni

Kategorie UL je co do poctu novinek nejdynamictéji se rozvijejici kategorii malého
letectvi. Novinky ptesné kopiruji situaci, kdy se na UL letounech odehrava znacné ¢ast spor-
tovniho 1étani ve svété. Z pivodnich letount slouzicich pouze ke kratkym pobytim ve vzdu-
chu se staly vykonné stroje k provozovani turistického 1étani. Na tento trend zareagovali pte-



devsim CesSti a némecti vyrobcei a predstavili s urCitym zpozdénim rychlé turistické dolnoplos-
niky.

Ptikladem jsou elegantni celokompozitni dolnoplo$niky jako FK14 a Impuls. Oba vy-
robci pfipravuji i varianty se zatahovacim podvozkem. Némecky konstruktér Dallach predsta-
vil jednu uplnou novinku. Letoun Fascination, ktery miizeme povazovat za jakéhosi zaklada-
tele trendu rychlych dolnoplos$niki se zatahovacim podvozkem v kategorii UL. Italskym pii-
speévkem do této kategorie je letoun Texan (celokompozitni sendvicovy dolnoplosnik svou
filosofii pfipominajici Cesky letoun STAR). Na Slovensku byly dlouholeté zkuSenosti se stav-
bou stavebnic letounu Lancair zaroCeny vlastnim letounem Dynamic. Opét celokompozitni
dolnoplos$nik hojné vyuzivajici sendvice a uhlikové materialy, varianty s pevnym i zatahova-
cim podvozkem.

Zajimavym letounem je amfibie Seahawk, vyvijena v Cechach pro Némeckého zakaz-
nika.

1.4. Kompozitni konstrukce v Ceské republice

Aplikace kompozitnich materidlii v naSem letectvi odpovida svétovému trendu. Na je-
diném nami vyrabéném vojenském letounu L-159 ALCA je vyuziti kompoziti v podstaté jen
jako kompozitni kryt na spodni strané trupu, ktery slouzi jako ochrana pilota proti péchotnim
zbranim (kombinace kevlaru a keramiky). V kategorii v§eobecného letectvi je jejich vyuziti
standardni, tj. napf. na ru¢né laminované kryty motord, koncové oblouky kiidel a ocasnich
ploch. VSe je vyrabéné rucni laminaci pro svoji nizkou cenu a tvarovou naro¢nost. Na novém
letounu Ae 270 Ibis se vyrdbi kompozitni hibetni kyl, koncovy oblouk kylu a ocasni kryt
trupu. Déale pak uhlikové dily, jako jsou podvozkové dverte, spoiler a torzni ndhon pfistavacich
klapek, nasledovano asi 100 dily v interiéru letadla, jako jsou napf. interiérové panely a roz-
vod klimatizace.

Nejvetsim Ceskym producentem vyuzivajicim kompozitni materidly je spolecnost
Shempp-Hirth v Chocni, kterd vyrabi celokompozitniho vétroné¢ Discus CZ, a v Kutné Hote
spolecnost HPH vyrabéjici celokompozitni kluzak Glasfliigel G304.

Posledni vyznamnou kategorii letadel jsou ultralehka letadla, kde spolu s Némeckem
patfime k nejvétSim svétovym vyrobcim. Vyvoz téchto letadel d€la roné obrat pies 1 mld.
K&. Svoji relativni nezavislosti na schvalovacim procesu UCL CR umoznila nejvyssi rozvoj
v oblasti vyuziti kompozitnich materiali. Pfikladem tUspésnych letadel mohou byt celokom-
pozitni letouny UFM-10 Samba, UFM-13 Lambada, TL-92 Star atd. Novinkami ¢eskych vy-
robct jsou letouny TL-2000 Sting Karbon, Samba XXL, ¢i VL-3. Na konstrukci kiidel
i sendvicovych trupti jsou pouzivany v Sirokém rozsahu i uhlikové materialy.

Dalsi velké vyuziti kompozith je v aerodynamickych krytech, prednich ¢astech trupt
(at’ jiz je nebo neni zastavén motor), nadrzich a jinych tvaroveé slozitych dilech.



2. CiLE PRACE
Jak vyplyva z predchéazejiciho rozboru, jsou kompozitni materidly velmi rozsitené ve
sveté. V nasi republice vSak pouze na trovni kluzaka a ultralehkych letouni. Jejich vyuziti ve
vysSich kategoriich je skoro nulové. Proto si pfedkladand prace klade za cil vybrat nejproble-
matiCtéjsi oblasti branici konstruktérovi aplikovat kompozitni material na navrhovany letoun.
Podstatna cast literatury vénujici se kompozitnim materidliim se zabyva technologii
kompozith. Ta ¢ast zabyvajici se navrhem a analyzou je pak bud’ pfili§ obecnd, nebo se zame-
fuje pouze na Uzky problém. V kazdém piipadé nenajdeme v literatufe metodiku nebo
konkrétnéjsi ptiblizeni posloupnosti jednotlivych kroki navrhu konstrukce a popis ptistupu
k témto krokiim. Tato metodika je blize popséna v autorové disertacni praci [38]. Predlozena
habilitaéni prace pak na ni navazuje s cilem prohloubit poznatky z vybranych problematik
navrhu.
Na zaklad¢ zmapované situace a ziskanych zkuSenosti autora byly stanoveny hlavni
a vedlejsi cile prace.
Za hlavni cile prace bylo zvoleno:
1. revize soucasné situace v navrhovani kompozitnich konstrukei a jejich aplikaci
na letadla,
2. utfidéni vSech doposud ziskanych teoretickych podkladii vyuZzitelnych pii né-
vrhu konstrukce,
3. definice metodickych poznamek k problematice navrhu tenkosténné kompo-
zitni konstrukce, sendvic¢tim a zvlasté vSak k problematice stabilit,
4. utfidéni a zptehlednéni ziskanych vlastnich zkuSenosti s chovdnim kompozit-
nich konstrukei pii zkouskach,
5. zpracovani metodiky aplikace kompozitniho materidlu na leteckou konstrukci
s ohledem na provedeni jednotlivych konstrukénich ¢asti a jejich dimenzovani.
Vedlejsim cilem prace je:
6. utfidéni podkladt pouzitelnych pro studium kompozitnich konstrukei.

3. TEORETICKE PODKLADY

Nize uvedené podkapitoly pfiblizuji teoretické podklady zahrnuté do vlastni préce.
Mimo zminéné oblasti fesi vlastni prace také problematiku lepenych a mechanickych spojt,
vliv otvorli na napjatost v konstrukci a interlaminarniho napéti.

3.1. Pevnost a tuhost konstrukce

Pro definici tuhostnich charakteristik a stanoveni napétového a deformacniho stavu
laminatu a nasledné celé konstrukce 1ze — vzhledem k soucasnému vybaveni osobnimi poci-
taci — provést analyzu navrzeného laminatu piimo s vyuzitim mnoha dostupnych programt
zalozenych na klasické teorii laminati. Ta umoznuje stanovit tuhost kazdé vrstvy v obecném
souradnicovém systému, celkovou tuhost laminatu, deformace laminatu pro zadané zatizeni,
deformace a napéti pro jednotlivé vrstvy ve sméru materidlovych os a porovnani napéti a de-
formaci kazdé vrstvy s poruchovymi obalkami ptislusné vrstvy.

Jestlize dostaneme napéti a deformace v jednotlivych vrstvéach, je tfeba je porovnat
s dovolenymi (meznimi) hodnotami a urcit soucinitel rezervy vici rozhodujicimu meznimu
stavu. Pomineme-li stavy a poruchy vyvolané jednoosym (jednosmérnym) zatizenim pro svoji
relativni jednoduchost, je ve vét§ing piipadl redlny stav poruchy vyvolany dvouosym zatize-
nim. Pfipad poruchy vyvolané tfiosym zatizenim nemusime uvazovat, protoze vétSina kom-
pozitnich konstrukei je tenkosténnych s rovinnou napjatosti.



Pro posouzeni téchto meznich stavli musime znat meze tahové a tlakové pevnosti a de-
formace v podélném a piicném sméru a maximalni smykovou pevnost spole¢n¢ s max. smy-
kovou deformaci dané vySetiované vrstvy. Poté s vyuzitim raznych poruchovych kritérii (viz
obr. 3.1) mizeme stanovit bezpecnost vzhledem k urcitému meznimu stavu. V piipad¢ po-
tteby miizeme na zaklad¢ znalosti skladby také definovat pevnostni obalku celého laminatu
jako superponovanou obalku pro laminat vrstveny z téchto vrstev (obr. 3.2.)

D G2/G2doy

L

N L
\ T S
: i /| == = Maximum normal stress theory
/ . = Maximum shear theory
—-— Maximum normal strain theory —
— / —ii— Total strain energy

I/ © theory (u = 0.35)
- = {=-=-== Distortion energy theory

Obr. 3.1 Porovndni kritérii pevnosti v nulové smykové rovine [25].

€5, 10-3 Ultimate =

Max (FPF, LPF)

10

Obr. 3.2 Obalky pro laminat T300/5208 n/4 v obecném souradném systému [3]
Tyto obalky mohou zahrnovat prvni poruchu vrstvy (FPF) i zohlednéni pevnosti de-

gradované vrstvy po poruse az do posledni poruchy vrstvy (LPF). Vyslednéd pevnostni obalka
laminatu je stanovena z FPF a LPF obalek.
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3.2. Stabilita panelu

Jedna-li se o obecnou tenkosténnou konstrukci, je nutno zhodnotit inosnost kon-
strukce komplexné s dostatecnym nadhledem k celé konstrukci a zohlednénim stability kon-
strukce.

Uvazujeme-li kombinované zatizeni izotropni desky tahem nebo tlakem qy, qy a smy-
kem g5, mizeme popsat deformaci diferencidlni rovnici [45]:

4 4 4 2 2 2
V4w=a w+8 Wi o'W =1(p+qxa W+qy 3yvzv+2qs oW ] (3.1

ox* oy ox’ey? D ox’ ox.dy

V inzenyrské praxi se vSak hodnoti tzv. kritickym napétim, pii kterém dojde ke zvl-

néni ¢i zborceni panelu. Rovnice (3.2) uvadeji standardné uzivané vztahy.
2

2
Pro tlak: Oxr = KE[ZJ , pro smyk: T, = KTE{ZJ . (3.2)

Z pohledu ortotropnich materialii lze analyzu stability rozdé€lit na feSeni pro sy-
metrické laminaty, kde potfebujeme znat pouze ohybovou tuhost (prvky Dj matice), a nesy-
metrické laminaty, kde potfebujeme znat prvky A;; , Bj; , Dj matice, tj. tahovou, vazebnou
a ohybovou tuhost. Pro desky ze symetrickych laminatd, kde normélné qx, qy a smykové g
liniové zatiZzeni ptsobi v roviné desky, se feseni tlohy redukuje na integraci diferencidlni ohy-
bové rovnice (3.3) [8] pfi urcitych okrajovych podminkach. V ptipadé, ze je laminatova deska
symetrickad s ohybovou ortotropii (prvky ohybové matice D3 = D,3 = 0), je mozné analytické
feseni.

4 4 4 4 4
D, —aaxjv +2D, 0_;2;;2 +D,, a&y:” +4D, —5x3gy +4D,, —i();”s =

2 2 2
= qx M+ a i zq M s kde D3 = D12 + 2D33 (33)

ot g T G

Pro nesymetrické kompozitni laminaty jsou ohybové a membranové deformace va-
zany tak, ze rovnice membranové a ohybové deformace nejsou odd€lené. Problém stability
desek se pak pfevede na integraci systému tii diferencialnich rovnic s parcialni derivaci posu-
nuti u(x,y), v(x,y) a w(x,y) s danymi okrajovymi podminkami. Je v§ak nemozné najit feSeni
této soustavy rovnic v obecném tvaru.

Pro inZenyrskou praxi Ize vyuzivat odvozené ¢i doporucené vztahy pro vypocet. Na-
ptiklad pro jednoosé tlakové zatizeni ortotropniho pravouhlého panelu za predpokladu, ze
definujeme koeficient D3 = D, + 2Ds3, Ize stanovit dle literatury [8] kritické tlakové liniové

zatizeni ze vztahu:
2

T
qx,kr = bT(DllD22)l/2'Kx’ (34)

kde koeficient ztraty stability Ky lze odecist z obrazku 3.3. Obdobné vztahy a nomogramy
jsou uvedeny v ESDU Data Items 80023. Mame-li ortotropni pravouhly panel zatizeny dvou-
osym tlakem nebo tlakem a tahem a miiZeme-li definovat zatiZeni ve sméru osy y jako qy = ¢.
gx» pak lze definovat kritické zatizeni nasledovné:

— EZ(DIIDZZ)I/Z

— 72’-2(Dlll)22)1/2
9vpr = I

K a qy,kr -

b2 . 0.K_, (3.5)

b *
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kde ¢ je kladné v pfipad¢ tlakového qx, a zaporné v ptipad¢ tahového qx. Ky je koeficient
ztraty stability a vyjadifuje vliv pomé&ra stran, po¢tu ptlvin a okrajové podminky (viz nume-
rické vypocty Suchobokovem v CAGI [8]). Pro vypocet lze také vyuzit nomogramy ESDU
Data Items 80023.

KA ! !
2 ]
0 r  — Y, WL/, ;7
8 + 7 .
. L 4
- 453
. L .
2 + —?
1 . 1 1 L 1 :
4
0 / 2 3 o/bVDz22 /D1

Obr. 3.3 Koeficient ztraty stability pro symetrické lamindaty s ohybovou ortotropii [8]

Obdobné vztahy Ize definovat pro smykové zatizeni nebo kombinaci jednosmérného
tlakového a smykového zatizeni ortotropnich pravouhlych paneli.

Reseni ztraty stability pro symetrické lamindty bez ohybové ortotropie (tj. laminaty,
pro které jsou ¢leny matice ohybové tuhosti D3, D23 nenulové) neexistuje v uzavieném tvaru.
Existuji vSak postupy pro numerické aproximace. Pro prvni piiblizeni postaci feSeni pro sy-
metrické lamindty s ohybovou ortotropii uvedené vyse s vyuzitim opravnych koeficienti.

Pti teSeni nesymetrickych laminatii 1ze vyuzit teorie ztraty stability symetrickych la-
minatd, ale vznikd chyba, a to smérem ke snizeni Uinosnosti. Pfesnéjsi feSeni stabilitnich
problémii umoziuje pouze MKP, ovSem doplnéna experimentalnim oveétenim.

Protoze v letectvi je vétSina ploch zakiivenych, jsou nésledujici odstavce vénovany
problematice konickych a valcovych skofepin. Definujme geometrii kénickych skotepin po-
loméry R;, R>, thel konusu o a normdlni a te¢ny modul pruznosti £, a Ey. Pak obecné vné;jsi

zatiZzeni vyvolava ve skofepin€ normalni a teCny smykovy tok g, a g,¢ a deformaci kolmou
k povrchu w.

Pro axialni tlakové zatizeni Ize pak stanovit kriticky smykovy tok [8] jako:

1/2
2Gp9[1+(‘upuu9)l/2]
h (EpEe)l/z
q, =hlk, —(E E,)"?cosa], kdek, = . (3.5)
A R " KX

Pro zatiZzeni konické skofepiny krutem je uvadén rozsahly vztah [8] pro napéti, ze kte-
rého je zjisténo numerickou minimalizaci, ze kritické napéti nastava pii m = 2 a velkém n.
Pak lze upravit vztah pro kritické napéti do tvaru:

1/4 3 =5

E°FE
T, = 0,75 — .i(isin2 o cos’ OcJ 0 . (3.6)
(- RR) TR, R)) - R LK U=y}

1/8
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Analyza valcovych skofepin se mize podobat kénickym skofepinam. Za piedpokladu,
7e osy p a O prevedeme na x a y pfi stejnych parametrech valce, lze definovat nasledujici
kriticka zatizeni:

[2% [+ (uxuy)”z]]”2
h

(EE)T E E)"? 3.7
Ba—mur? REE) G7

ri = h

Zatizeni valcové skofepiny krutem vyvola napéti, ze kterého numerickou minimalizaci
zjistime, Ze kritické napéti nastava pii m = 2 a velkém n. Pak Ize upravit vztah pro kritické
napéti do tvaru:

h R 2 h 2 E3E5 1/8
T, =0584 | ||| 2| | (3.8)
R\L )|\ R (l—uxuy)

3.3. Sendvicové konstrukce

Sendvi¢ové konstrukce jsou jiz dnes béznou soucasti letecké konstrukce. V letecké
praxi se pro vyrobu vngj$ich vrstev pouzivaji jak kovové, naptiklad tenké duralové, hlinikové,
ocelové nebo titanové plechy, tak i vyztuzené plasty. Jako materialy jadra se nejcastéji pouzi-
vaji hlinikové nebo nomexové vostiny nebo pény.

Vlastni navrh sendvicového panelu za¢ina definovanim zatizeni, tj. definice sily, jejiho
rozlozeni na panelu a okrajovych podminek. Nésledné¢ by méla byt definovéna provozni ome-
zeni (ptipustna deformace, tloustky, hmotnostni omezeni a pozadovany soucinitel rezervy).

A
o0
x
b\ < a
Obr. 3.4 Sendvicovy panel

Poté mize nasledovat vypocet maximalniho ohybového momentu a odpovidajicich napéti ve
vngjsich vrstvach a dale vypocet deformaci se zahrnutim smykové deformace jadra. Nasledné
pak navazuji kontroly:

e kontrola panelu na ztratu stability

2 2
n°D Et E,t,h
9ipr = v kde D= C 2y (3.9)
p2 4T D Et,(1- ;) + Eyt,(1- 7))
G;h
* kontrola panelu na smykové zvlnéni (shear crimpling) ¢, ,. =¢,G b,

e kontrola panelu na zvinéni pasnic (facing wrinkling)

o, =05(G,EE, )", (3.10)

kde Ev je modul pruznosti v tahu vnéjsich vrstev, G;a E; jsou moduly pruznosti jadra,
e kontrola na ztratu stability buné€k (intracell buckling)

2
2E
o, = V[tl] , kde d; je charakteristicky rozmér buniky jadra, (3.11)

(l_u;) dj
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e kontrola jadra na lokalni tlakové zatizeni

F : . .
0, =—, kde F je zat€Zujici sila kolma na panel a A je zat¢Zovana plocha,
A

e kontrola jadra na smyk

T, = P , kde p je liniové zatizeni kolmé na panel.
h

Unosnost sendvi¢ové desky pfi teéném spojité rozlozeném zatizeni v tlaku nebo ve
smyku plsobicim na okrajich vnéjSich vrstev ve sméru teCném ke stednici je omezena poru-
chami rtizného typu zpisobenymi ztratou stability pii riznych forméach vyboceni anebo mate-
ridlovymi poruchami (obr. 3.5).

Obr. 3.5 Typy poruch sendvicovych panelii [45]

3.4. Sekundarni zatiZeni

Pod pojmem sekundarni zatizeni hledejme ptredevsim nasledny vliv konstrukéniho na-
vrhu, ktery svym usporadanim zptisobuje ptidavné (nepiimé) zatézovani daného prvku jinymi
ucinky, nez se puvodné predpokladalo (od vnéjsiho zatizeni). Vyznamnym fenoménem byvaji
skokové zmény tuhosti a je tfeba zdlraznit, Ze kompozitni konstrukce jsou velice citlivé na
tento druh zatiZeni.

Zakladni pravidla, kterd ndAm umozni vyvarovat se nepfiznivym vliviim sekundarniho
zatizeni, jsou:

e vyuzivat standardnich sestav 0°, £45°, 90°, pokud se nevyZaduje zvlaStni chovani kon-
strukce,

e pouzivat symetricky vyvazené laminaty (vrstvy +45° kolem stfednicové roviny), aby se
zabranilo borceni,

e pouzit povrchové vrstvy +45° pro sniZeni citlivosti povrchu k poskozeni a trhlindm,

e vyhybat se svazku vice nez 4 vrstev stejné orientace, aby se omezily tepelné trhliny a Ste-
peni podél vldken,

e spirdlovité klast vrstvy proto, aby se zmensSil thel mezi nimi a aby se zachoval shodny
model vrstventi,

e umoznit rizné tepelné roztaznosti v hybridnich laminatech,

e dodrZet symetrii v laminatu v sestavé lepenych a spole¢né vytvrzovanych prvkd.

14



Ptikladem sekundarniho zatizeni je smykova deformace stojin nosnikt [15]. Tento jev
se vyskytuje v mistech, kde se zavadéji osamélé sily do stojiny (napt. koten kiidla — krakorec,
kde ma smykové napéti stojiny diskontinuitu), a tam, kde dochazi ke skokové zméné tloustky
stojiny. Tento jev je podstatné dominantni, jestlize jsou pouzity riizné materialy pro pasnici
a stojinu. V piipad¢, ze nastava skokova zména tloustky stojiny, pak lze definovat prirtstek
nap¢ti v pasnici nosniku:

E 3n,1
Ao, = |-k ) |21, 3.12
b G( 2bu (3-12)

kde E je podélny modul pruznosti pasnice, G je modul pruznosti ve smyku materidlu stojiny
ve svislém nebo vodorovném sméru, % je tloustka stojiny, / je vyska stojiny, u je vyska pas-

vvvvvv

4. CERTIFIKACNI POZADAVKY

Specifikem certifikacniho procesu leteckého vyrobku je mimo jiné i aplikace schvale-
ného typu matridlu a technologie vyroby. Kompozitni materidly jsou také podrobovény to-
muto procesu, stejn¢ jako vyroba kompozitnich celkli. Volba schvaleného materialu a vyrob-
niho procesu je proto velmi vyznamna a v ptipadé nevhodné volby muize cely proces znacné
prodrazit. Vyznamnou pomoci pro vyrobce je databaze ovéfenych materiald (napt. [46]), pfi
jejichz pouziti je mozné uSetfit az polovinu nékladi na certifikaci. Tyto databdze obsahuji
cely rozsah materiald od rovingt, tkanin, nomexovych vostin, pén az po prepregy vcetné
podrobnych udaji o fyzikalnich vlastnostech a doporucenych navrhovych pevnostnich hod-
not.

Pro certifikaci leteckych konstrukci podle ptedpisi FAR byly vydany dva zékladni
dokumenty tykajici se konstrukci z kompozitnich materialti: Advisory Circular AC 20-107
Composite Aircraft Structure a Advisory Circular AC 21-26 Quality Control for the
Manufacture of Composite Structures. Podle pozadavkii vyse uvedenych cirkulari a obecného
¢lenéni lze rozdélit prokazovani kvality kompozitnich konstrukci do dvou kategorii. Ta prvni
zahrnuje systém fizeni kvality vyroby a druhd ovétovani kvality vyrobku.

Systém fizeni kvality vyroby, ktery je vyZadovan pro vyrobu kompozitii, obecné musi
obsahovat postupy, které¢ zabezpeci kvalitu vstupniho materialu, kontrolu vyrobnich postupii
a zkousky ovéftujici, zda finalni produkt odpovida technickym podminkam. Tyto technické
podminky je potfeba pro vyrobek stanovit. Dale musi systém kvality zahrnout normy (zku-
Sebni pfedpisy) pro destruktivni a nedestruktivni zkousky, vizuélni kontrolu béhem vyrobniho
procesu a kone¢nou piejimku vyrobku. Tyto normy musi obsahovat piijatelné a nepiijatelné
vyrobni vady a poSkozeni z vyroby, pficemz musi brat do ivahy moznosti vyroby a kontroly.

Pro certifikaci kompozitnich konstrukci jsou zavazné pozadavky Advisory Circular
No: 20-107A (ekvivalenté v ACJ 25.603 Composite Aircraft Structure). Uvedené dokumenty
jsou voditkem a odrazeji souCasny stav aplikace kompoziti. Kritéria posuzovani a rozsah
zkousek se 1i8i podle typu konstrukéniho prvku, materialu, technologie a dalSich vlivi. Vy-
brané body ob&zniku, které je nutno vzit v uvahu pii prikazu, jsou uvedeny podrobnéji v [38].
Jedna se zejména o statickou zkouSku konstrukce, unavovou zkouSku, priikaz odolnosti na
flutter a doplitkové pozadavky (dynamiku narazu, hoflavost, ochranu proti blesku a ochranu
konstrukce proti okolnim vliviim).
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5. PRVOTNI KROKY VYVOJE

Tato kapitola shrnuje ziskané zkuSenosti ze dvou mirné odlisnych oblasti, jejichz za-
very a poznatky jsou velmi dilezité pro zahajeni navrhového procesu. Jednd se o problema-
tiku zakladnich materidlovych zkousek s pfipravou vzorkd a vyhodnoceni tnosnosti panelt
jako vstupni poznatky pro navrh sendvict.

5.1. Priprava zkuSebnich vzorku

Ptiprava vlastnich zkuSebnich vzorkll je nejdulezitéjsi Casti experimentu. Vzdy je
nutno dodrzet pozadavky kladené¢ na vyrobu primarniho laminatu i vlastni postup vyroby
vzorku.

Zéakladem vyroby primarniho laminatu pro zkousky mechanickych vlastnosti je vyroba
nejenom stejnou firmou, ale i shodnym pracovnikem, ktery bude vyrabét finalni dil kon-
strukce. Vliv individuality tohoto pracovnika je velmi vyznamny. V praxi se stava, ze mecha-
nické vlastnosti shodného vzorku ze shodného materidlu a pii definovani shodného objemu
vldken (ovSem vyrobené dvémi riznymi vyrobcei) dosahuji rozdilu az 100 %. Pokud tedy bu-
dou vystupy pouzity pro navrh konkrétniho vyrobku od konkrétniho dodavatele, je nutné zku-
Sebni vzorky pro definovani mat. charakteristik nechat vyrobit shodnou firmou a shodnym
pracovnikem, ktery bude vyradbét dany vyrobek. Presto se doporucuje kontrola dodrzeni pa-
rametr vyroby vzorku (at’ jiz material, tak i objemy vléken, ¢i technologii vyroby).

Dal§im vyznamnym vlivem vyroby vzorkl je jejich d¢leni. Zakladem je vyrobeny
primarni panel nebo jiny vétsi dil, z kterého je vyfiznut vlastni vzorek, aby se eliminovaly
okrajové vlivy. Déleni diamantovym kotoucem je nejcastejsi a nejlevnéjsi, ale vyzaduje zruc-
ného pracovnika. Pro malé vzorky (smyk, tlak) se toto déleni nedoporucuje, protoze tepelné
poskozeni okraje je vyznamné. Zde je nejvyhodnéjsi vodni paprsek, ovsem je tfeba ovéfit
fezné podminky pro kazdy druh vzork. Tato technologie zarucuje piesnost do 0,1 mm, musi
se vSak pocitat s velkou ovlivnénou oblasti v misté pristielu. Néklady na tuto technologii
predstavuji cca 100,-- K&/m fezu. Dalsi potencionalni technologii je déleni laserem, tato se
vSak obecné nedoporucuje.

Nemén¢ vyznamnou Casti je lepeni pfilozek. Jejich vliv je nejvyraznéjsi u jednosmér-
nych laminati. Obecné lze doporucit pouzit materidl pro ptilozky shodny s materidlem
vzorku.

5.2. Vvzkum chovani panelu

Vyzkum chovani sendvicovych panelt je dalsi ¢asti experimentalni prace a je rozvijen
stale. Zkousky vétsSiny vzorkl probihaly na ¢tvercovych rovinnych panelech (obr. 5.1) a byly
rozsifeny na celou sérii zkousek, v nichz prevazovaly ramové zkousky, ale zahrnovaly také
zkousky kolejnicového typu. Cilem bylo dostate¢né popsat chovéani sendvi¢ového panelu za-
tizeného smykem, ktery svymi parametry odpovidé stojiné kompozitniho kiidla. Z vysledkt
zkousek byla sestavena tabulka doporucenych hodnot pro navrh konstrukce pouzitd napt. pro
navrh kifidla letounu S8-Mustang [29], UFM-11 Samba [38] nebo kiidla letounu TST-10
Atlas [43].
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Obr. 5.1 Zkouska sendvice v ramu

Obecné Ize konstatovat, ze na standardni stojiné (pfi vyskach do 200 mm) dochazi pii
olaminovani jednou vrstvou skelné tkaniny ke zvIinéni a naslednému roztrzeni. Pti uziti dvou
a vice vrstev se jiz jednd vyhradné o pevnostni poruchu bez ztraty stability. Pfiklad vystupu ze
zkousek sendvicli s pénovym jadrem je na obrazku 5.2. Zaroven tento graf napoméaha zhod-
notit vliv orientace vnéjsich vrstev a typ jadrového materialu.
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Obr. 5.2 Vysledky zkousek sendvice v ramu

Po roce 2000 se zacaly objevovat 3D (distan¢ni) kompozitni tkaniny. Jejich mozna
aplikace vyvolala vyzkum jejich chovéni a pozdéji 1 aplikaci na konkrétni letouny. Pivodnim
cilem zkousek bylo vytipovani moznych 3D kompozitnich tkanin dostupnych na trhu, které
by nejlépe odpovidaly letecké vyrob¢ a které by dokdzaly nahradit stavajici pény pii vyrobé
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sendvicil prinasejici problémy svoji nizkou pevnosti a kiehkosti. Naopak jejich nevyhodou je,
7e jsou priblizné 2,5x téz8i nez pény. Tento pomér se vSak snizuje s rostoucim poctem vnéj-
Sich vrstev sendvice.

Vysledky zkouSek nepotvrdily vyrazny vzriist Gnosnosti panelu vyrobené¢ho z 3D
kompozitni tkaniny na rozdil od pouziti klasické pény, ale prokazaly, ze chovani se v postaté
blizi chovani tenkosténnych izotropnich paneltl. V zavislosti na velikosti pole nejprve dochazi
ke ztrat¢ stability a nasledné k postupnému porusovani jadra a delaminaci, aniz by doslo k
nahl¢ totdlni destrukci. Podobné se chovaji 1 vétsi dily. Piikladem mtze byt torzni dutina zmi-
néna v kapitole 6.1.2.

6. APLIKACE KOMPOZITU NA KONSTRUKCE

Mame-li na zaklad¢ piehledu v kapitole 2 popsat po konstrukéni strance moderni
lehky nebo ultralehky letoun, pak by byl jeho popis nésledujici: celokompozitni dolnoplosnik
s jednonosnikovym kiidlem se sendviCovymi potahy. Trup je konstruovan s bezpe¢nostnimi
prvky chranicimi posadku bohaté vyuzivajici sendvi¢ s pénovym nebo vostinovym jadrem.
Ocasni plochy jsou navrZeny s jednim nosnikem a sendviCovymi potahy. Jako celek by se
v konstrukcei stale vice prosazovaly moderni uhlikové a hybridni materiadly. Letoun by byl
vyrabén ru¢ni laminaci s velkym vyuzitim vakuovani.

6.1. Konstrukce kridla

Kiidlo je prakticky vzdy navrZzeno jako jednonosnikové se sendvicovym potahem
umoziujici dosazeni dokonalé kvality povrchu a tim 1 vysokych vykont. Potah ktidla tvoteny
pouze laminatovou skoiepinou se prakticky nepouziva. Na potah jsou pouzity zatim vétSinou
sklenéné tkaniny kladené pod 45°. Pouziva se i kladeni jednosmérnych tkanin pod 45°, coz
pfindsi nardst Gnosnosti cca o 15 % oproti uziti standardni tkaniny. V tomto ptipadé vsak
musi byt pouzity alesponn dvé vrstvy pootocené o 90 stupiii. U extrémné zatizenych kon-
strukci, jako jsou tfeba akrobatické letouny, jsou potahy vytvofeny uhlikovymi tkaninami.
Tyto tkaniny se stale Castéji za¢inaji pouzivat i u letount niz$i kategorie, kde rostou poza-
davky na vyssi rychlosti letu, ale stale je to vice modni zalezitosti nez konstrukéni potiebou.
Jadro sendvicového potahu je vétSinou tvofeno pénou. V posledni dobé opét vidime 1 pres
vyssi technologickou naro¢nost nartist konstrukei s vostinovym jadrem. Je to zptisobeno sna-
hou konstruktéra vyhnout se nepiijemnym vlastnostem pény.

Podle toho, jestli je pocitano s amatérskou vyrobou ze stavebnice nebo se pocita pouze
s dodavkami celych kifdel, kiidlo obsahuje nebo neobsahuje Zebra. Zebra umisténa v kiidle
pro amatérskou vyrobu umoziuji pii lepeni potahu jej fixovat ve spravném tvaru. Jejich vy-
znam je tedy predevSim technologicky, nikoli primarné pevnostni. Obecné ovSem pievlada
trend vyroby kiidla bez jakychkoliv Zeber.

6.1.1. Hlavni nosnik

Nosniky kfidla jsou I nebo C profily se sklenénou nebo uhlikovou pésnici a sendvico-
vou stojinu. Pfevahu mé pouziti uhlikovych pasnic, jejich pouziti pfinasi vahové uspory
v fadu 5 kg. Pasnice jsou vétSinou umistény az pod sendvi€ovym potahem, i kdyz se tim snizi
stavebni vyska. Zamezuje se tim vSak postupnému vystupovani pasnic skrze potah v pribéhu
Zivota letounu, a tak jeho aerodynamickému znehodnocovani. Pasnice byvaji obdélnikového
prafezu s proménnym prifezem po rozpéti. Pro ptfipojeni je definovana dostatecné plocha na
ptilepeni stojiny a pfilepeni k potahu. Tyto pozadavky spole¢né s vyssi tuhosti prufezu (pro
vyssi kvadraticky moment) uptednostiuji tvar nosniku I. Pokud je ktidlo (a ve vétsin¢ ptipada
ano) s krakorcem, nosnik v oblasti kofene pfechazi do uzavieného tvaru.
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Z konstrukéniho hlediska je nutno navrhnout pasnice tak, aby nebylo ptfekroc¢eno do-
volené napéti v tahu a tlaku [38]. Pfitom je nutno také zvazit vliv kofene a skokovych zmén
tloustky stojiny. V oblasti kofene je doporucena 20 % rezerva. DileZité je také uvazit inavo-
vou pevnost. Standardné se pro dostacujici zivotnost uhlikovych pasnic doporucuje dodrzet
napét'ové hladiny 400-450 MPa pii pocetnim zatizeni. Cilem je vSak vyuzit materialy s mezi
unavy do 800—1 000 MPa. Pfi téchto vyssich hladinach provozniho napéti je velmi vyznamné
provést unavovou zkousku pro ovéteni zivotnosti. Tato zkouska zaroven ovéfi 1 vliv interla-
minarniho napéti.

Vzhledem k maximalni Gnosnosti byvaji stojiny navrzeny jako symetricky sendvic¢
s jednou az tfemi vrstvami tkaniny diagonalné loZzené po obou stranach.

6.1.2. Potah

Konstrukce potahu musi zajistit prenos kroutictho momentu. Stanoveni Unosnosti
potahu je rozhodujici ¢ast navrhu. Ve vétSin€ piipadll u kategorie lehkych a ultralehkych
letountt postaci sendvi¢ predstavujici jednu jemnou a jednu hrubsi tkaninu na vné&jSim
povrchu, pénu 8 mm a jednu hrubou tkaninu na vnitinim povrchu. Pfesto je vzdy nutno mit
srovnani s experimentem pro zhodnoceni tinosnosti.

Obr. 6.1. Torzni vzorek PO poruse

Vzorek C. 1 2 3 4 5 6 7 8
Na letounu: | TL-96 TL-2000 UFM -10 |UFM -10] UFM-10 TST-10 KKB-15 VL-3
Skladba 192110/45] 92110/45 | 92110/45 uh-j1259/45 92110/45 | 98138/45

92110/45 uhlik 92110/45 |98138/45| uh-j125g/-45] 110g/45 302g/45 90071/45
Airex 8 Airex 8 Airex 8 Herex 5 Herex 6 | Parag. 3,5| Parag.85087 | Divinicell 8
92110/45| 92110/45 | 92110/45 |92110/45] 92110/45 | 110/g/45 | 92110/45 | 92110/45

Mkmax (Nm)| 8941 4583,25 5189 5230 6620 2803 6490 9040
U (m2) 0,1590 0,1573 0,1169 0,1082 0,1087 0,0789 0,0792 0,1400
Mkstab(Nm) 5130
g stab (N/mm) 32,39
g (N/mm) 28,12 14,57 22,20 24,17 30,45 17,76 40,98 32,29
pozn. porucha | neporuseno| neporuseno| porucha porucha porucha | neporuSeno | porucha

Tabulka 6.1 Vysledky zkousSek torznich dutin ¢i kridel na krut

Protoze definovéani Unosnosti torzni dutiny kiidla pro pfenos krutu je vyznamnym
problémem, byl proveden vyzkum zahrnujici zkousky nékolika rtiznych torznich dutin. Pii-
kladem zkuSenosti pfi experimentech na sendvicovém segmentu kiidla mize byt zkouska
segmentu kiidla pro zdvodni verzi letounu UFM-10 Samba. Zde byla uzita jedna vrstva uhli-
kové tkaniny, péna 5 mm (70 kg/m®) a jedna vrstva skelné tkaniny. Druhy vzorek piedstavo-
val dvé vrstvy jednosmérné uhlikové tkaniny, pénu 6 mm a jednu vrstvu skelné tkaniny (obr.
6.1). Vysledky prokazaly 15 % narast inosnosti dutiny uZitim jednosmérné tkaniny. Veskeré
ziskané vysledky jsou shrnuty v tabulce 6.1. Tyto vysledky zahrnuji i dutiny z 3D kompozitni
tkaniny. Jejich vyhoda oproti pén¢ je ve vyssi houzevnatosti, kdy pii meznim zatizeni nedojde
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k roztrzeni jadra a tim poruseni a zborceni celého potahu. Potah z 3D tkaniny vydrzi zna¢né
zatizeni 1 deformace [42] (obr. 6.2). Obdobny systém potahu byl také pouzit na kluzdku TST
10 [39, 43].

Obr. 6.2 Vzorek kridla s potahem s 3D tkanin pri maximalnim zatiZzeni

6.1.3. Ovétovaci zkousky celych kiidel
V ramci ovétovacich pevnostnich zkousek celych kiidel letound probéhly pod vede-

nim autora na ZkuSebn¢ letecké techniky Leteckého ustavu nésledujici zkousky:

UFM - 13 Lambada — konstrukce kitidla ptenesla zatizeni v ohybu se souc. bezpec-
nosti 2.25 av krutu 3.6 [32],

UFM — 10 Samba — konstrukce kiidla pienesla zatizeni v ohybu se souc. bezpe¢nosti
2,25 az do 257 % provozniho zatizeni, porucha tlakovym poruSenim pasnice [31],
prokéazan vliv sekundarniho zatizeni pasnice,

TL —2000 Sting Carbon — konstrukce kiidla ptfenesla zatizeni v ohybu se souc.
bezpecnosti 2,25 az do 226 % provozniho zatiZeni, porucha roztrZzenim kotfenového
zebra. Po opravé 286,5 % s poruchou v misté ukonceni dolni pasnice, kdy po ztrate
stability stojiny doslo k jejimu roztrzeni [44],

TL — 96 Star — konstrukce ktidla pfenesla zatizeni v ohybu se souc. bezpecnosti 2,25
az do 225 % provozniho zatizeni, kdy nastala porucha stojiny,

TST — 10 Atlas — konstrukce ktidla pfenesla zatizeni v krutu se souc. bezpecnosti 1,5
az do 178 % provozniho zatizeni, kdy nastala smykova porucha potahu,

S-WING - konstrukce ktidla pfenesla zatizeni v ohybu se souc. bezpecnosti 2,25 az do
240 % provozniho zatizeni, kdy nastala porucha lokélnim prolomenim spodni ¢asti
kompozitniho trubkovitého nosniku dovnitt.

6.1.4. Diskuse k aplikaci na konstrukce kiidel
Pti hodnoceni aplikace kompozitnich materialii na konstrukce kiidel 1ze konstatovat,

ze vyuzitelnost vyhod kompozitnich matriald je vybornd. Vétsina konstrukci je nyni na ma-
ximu tnosnosti a kvalita vypoctu se velmi pfiblizila redlnym Gnosnostem konstrukci. Omeze-
nim zistdva zvySujici soucinitel bezpecnosti 1,5, ktery se ustalil pro ndvrhy kompozitnich
konstrukci UL letadel metodou ruéni laminace. Zkusenosti s vyrobou, zvlasté Cistota vyroby
a obména pracovnikil, prozatim nedovoluji v kategorii ultralehkych letadel jej sniZovat.
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o pasnice — zohlednit sekundarni zatizeni pasnic od skokové zmény tuhosti stojiny, ¢i
celého kiidla. Je nutno piidat asi 20 % na tnosnost v tlaku,

o stojiny — zohlednit zmény tuhosti a vliv ukon€ovani pasnic (zvlasté uhlikovych),

o potah —vzdy se doporucuje zkouSka unosnosti panelu, ¢i segmentu, pokud je pouzita
ten¢i pé€na nez 8 mm nebo mensi pocet vnéjSich vrstev, ¢i odlisné tkaniny nez stan-
dardni,

o koten. zebra — pozor na otvory zeslabujici prifez stojiny Zebra a na lepené spoje,

o unava — doporucuje se provést srovnani provoznich napéti s mezi Ginavy a experimen-
taln€ overit celou konstrukci. Nékteré predpisy definuji maximalni piipustna provozni
napéti (napf. JAR-VLA pro skelna vlakna 250MPa, uhlikova 400 MPa) na extrémné
zatizené dily, pokud neni provedena tinavova zkouska.

6.2. Konstrukce trupu

Konstrukce trupu celokompozitniho letadla vétSinou predstavuje Cistou skotfepinu roz-
délenou nékolika laminatovymi prepazkami. Evidentni je snaha omezit jakékoliv nesourodé
prvky v laminéatové konstrukei (dfevo, kov) a nahradit je laminatem. Snahou je zakomponovat
i takové prvky, jako jsou sedacky do nosného systému skotepiny. Tvarova stabilita skofepin
je dosahovana vhodnym skladem laminatu. Do urcitych zatizeni je vyuzivana technologicky
strukce je vyhodnéjsi pouzit sendvicové skotepiny. Piepdzky slouzi jednak k zavadéni osa-
mélych sil, jednak stabilizuji potah jeho rozdélenim na jednotliva pole.

U skotepinovych typli konstrukci se ¢asto pouziva vlozenych prutovin, zvlasté pro za-

vadéni velkych osamélych sil, jako jsou naptiklad sily od podvozku nebo sily do zavést
kiidla. Vlozené prutoviny jsou typické zvlasté pro vétroné, ale i zde najdeme celokompozitni
feSeni trupu véetné vSech prepazek.
i tuhosti jednoznaéné vyhodnégjsi sendvicovy trup, ktery je pouzit u vétSiny modernich kon-
strukci. Rozmisténi jednotlivych Zeber a ptepazek v konstrukei neni Casto diktovdno pevnost-
nimi diivody, ale technologickou potifebou déleni pén sendvice na mensi dily, které je vyrobce
schopen tvarovat do tvaru trupu. Jako ptiklad hi-tech trupu sendvi¢ové konstrukce s vyuzZitim
nomexovych vostin je mozno uvést trup letounu Silence.

6.2.2. Navrh konstrukce trupu
Ptiklad navrhu konstrukce trupu byl pfedveden na novém kluzaku spole€nosti TeST,

vvvvv

3D kompozitni tkaniny.

Trup kluzaku skofepinové konstrukce je vyrabén v negativni formé spole¢né s kylem.
Konstrukce je technologicky rozdélena v ose kluzdku svislou rovinou na dva dily vzdjemné
slepené. Skofepina trupu je vyrabéna ze skelné tkaniny 92110 a Paraglass 3,5, ktery tvori
vnitini ¢ast sendvice. Cela skofepina vazi 20 kg. Dovnitf skofepiny je ndsledné vlaminovana
preklizkova hlavni prepazka a sendvicova podlaha plynule prechazejici do sedacky.

Na zaklad¢ rozboru zatiZzeni byly definovany ptipady zatizeni, z nichz rozhodujici byl
ohyb trupu dolt a ohyb trupu do boku (od SOP). Pfedni cast trupu byla navrhovana a mode-
lovana pro ptipady narazu kluzaku na zem dle poZadavki predpisu JAR 22.561 statické zati-
zeni od narazu a dle pozadavki OSTIV SDP, tj. dynamicky naraz na zem pod uhlem 45
stupiill.

Pro trup byla provedena analytickd i MKP analyza inosnosti, bylo definovano misto
poruchy a odhadnuta Gnosnost konstrukce. Potvrzeni vypoctu bylo provedeno zkouskou,
ktera prokéazala tinosnost 184 % provozniho zatizeni pro ptipad ohybu dold. Porucha nastala
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v piedem definovaném misté. Po opravée trup prokazal tnosnost 219 % provozniho zatiZeni.
Misto poruchy se vlivem opravy (lokalniho vyztuzeni) posunulo cca o 200 mm doptedu.

V krutu a ohybu do boku trup ptenesl 225 % provozniho zatizeni bez vyvolani poru-
chy, pouze bylo pozorovano obtisténi pomocného nosniku SOP v dolni ¢asti do piechodu
trupu.

Obr. 6.3 Porucha kompozitniho trupu letounu TST-10 Atlas

6.2.3. Diskuse k aplikaci na konstrukce trupti

Pii hodnoceni aplikace kompozitnich materidld na konstrukce trupu lze fici, Ze
kvantitativni vyuziti kompozitnich matrialti je vysoké, ale jejich kvalitativni vyuzitelnost je
ruznorodd. V mnoha ptipadech vede k vyuziti kompoziti pouze skute¢nost tvarové naro¢nosti
konstrukce, nez efektivita prace a hmotova uspora. VétSina konstrukci je predimenzovana
a nevhodné navrzena z pohledu vyuziti zaktivenych sendvicovych panelil.

Vzhledem k tvarové narocnosti trupu je tteba pii detailni analyze napjatosti a hodno-
ceni Unosnosti maximalné vyuzit vysledki experimentalniho vyzkumu a vzdy navrzenou kon-
strukci ovéftit zkouskou.

6.3. Konstrukce ostatnich ¢asti letadel

Nejvyznamnéj$im ostatnim konstrukénim celkem letadla jsou ocasni plochy. Ve své
velké vétsin€ se jednd o obdobné konstrukce jako u kiidla. Témét vzdy se pouzivaji sendvi-
¢ové potahy ve spojeni s nosniky. Pouziti uhlikovych materidlil je ojedin€lé a souvisi to s niz-
Sim zatizenim oproti kiidlu. Pocet zeber je znacné variabilni, zalezi na zptisobu zavadéni
osamélych sil.

Dalsim problémem kompozitnich konstrukci je zavadéni a rozvedeni osamélych sil.
Silové spoje a jejich feSeni je zminéno v nasledujicich odstavcich:

Spojeni kiidla a trupu je prakticky nejzatizenéjSim silovym uzlem letounu a jeho fe-
Seni v oblasti laminatovych konstrukei je dano mnohem problemati¢téjSim zavadénim vel-
kych osovych sil do laminatu oproti klasickym kovovym konstrukcim. Postupné se vyvinulo
nékolik bézné€ pouzivanych spojeni. Prvnim feSenim je pribézné celolaminatové kiidlo, pfimo
vlepené do trupu nebo pifipojené Cepy prendsejicimi pouze posouvajici sily. Toto feSeni se
vétSinou pouziva v kategorii vétSich sportovnich motorovych letountl, kde nejsou vysoké po-
7adavky na rozebiratelnost letounu. Casto byva priibézny pouze hlavni nosnik a kiidlo je pro-
pojeno ¢epy na zebrech. Druhym typem spojeni vyvinutym piivodné pro vétroné, ale pouzi-
vané Casto 1 v kategorii UL a u menSich kompozitovych motorovych letouni jsou délena
ktidla propojend pomoci pievislych krakorcti. Timto zpisobem jsou ¢asto spojovana i kiidla
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kluzaki o velkém rozpéti, které je nutno délit z diivodi snadné€j$i manipulace. Podobné jsou
pfipojovany i odnimatelné nastavce kiidel vétroitti zvysSujici rozpéti.

Dalsim vysoce zatizenym spojem je spoj trupu a VOP. Opomineme-li spojeni realizo-
vané vlepenim celého stabilizatoru do trupu, je spoj realizovan vétSinou pomoci tii ¢ept, a to
formou kovového vkladaného kovani, nebo jsou Cepy pfimo soucasti laminatové konstrukce
trupu.

Sir$i skupinou spojii jsou spoje zajistujici pohyblivé propojeni kormidel, klapek
a kiidélek ke kiidlu. Tyto spoje jsou fadové méné zatizeny nez spoje predchozi, ale jsou
namahany podstatné vét§im poétem zatézovacich cykld. ReSeny jsou vétsinou jako zavésy
oko-Cep, které jsou vyrobeny bud’to z kovovych materidlli, nebo jsou na né pouzity laminaty.
Na laminatové zavésy se pouzivaji uhlikova i1 skelna vldkna. Vice konzervativni pristup, tj.
pouziti Sroubovanych kovovych zavést, vidime u motorovych letounii. Obdobné jsou feSeny
zaveésy kormidel VOP a SOP. Tyto spoje jsou opét realizovany formou spoje oko-Cep pomoci
kovovych ptiSroubovanych kovani nebo vlaminovanymi zavésy ze skelnych nebo uhlikovych
vlaken.

6.3.1. Vyvoj kompozitnich ok

Zajimavost problematiky kompozitnich zavést byla divodem zahéjeni vyzkumu také
v této oblasti. Vyvoj kompozitnich ok hlavnich zavési byl samostatnym vyvojem, ktery dopo-
sud neni ukoncen, pfesto bylo mozné prezentovat dil¢i ziskané zavéry a zkuSenosti.

Navrh oka predpokladal maximalné dvoumistny letoun s maximalni vzletovou hmot-
nosti 560 kg s pouze neakrobatickym provozem. Konstrukéni navrh rozméri oka vychézel
z rozméru pasnice a dale byly respektovany doporucené tinavové a pevnostni hladiny pro jed-
nosmérny uhlikovy kompozit. Zakladni navrh oka je na obrazku 6.4. Oko se sklada z n€kolika
zakladnich dilt: ocelového pouzdra pro Cep, které je zalaminovano do oka, a uhlikového klinu
vloZeného do pasnice, ktery slouzi k ptevodu tlakového zatizeni do vlaken pésnice a musi mit
proto dostatecnou smykovou plochu. Pro vyrobu byla vybrana varianta s pti¢nym zebrova-
nim, kterd zvysuje plochu spoje. Vlastni pasnice je vyrobena z jednosmérné¢ho uhlikového
pasku a v ni je pfimo integrovano oko. Prifez klinu odpovidal vyrob¢ klinu, kde se viici sob¢
ptresadily dil¢i vrstvy laminétu, aby zvysily smykovou plochu mezi klinem a pasnicemi.

POUZDRO
KLIN @/

-

PASNICE

N

Obr. 6.4 Sestava kompozitniho oka

Pro simulaci zatiZzeni a pevnostnich zkousSek oka byly vybrany dva krajni ptipady zati-
zeni: osovy tah a osovy tlak. Po provedenych analyzach byly vyrobeny vzorky a provedeny
zkousky. Zkousky ok vSak neprokézaly uspokojivé vysledky. Pii zkouskach v tahu doslo k
poruse pii 75 % piedpokladaného zatizeni, kdy doslo k jednostrannému utrzeni oka a vyvle-
¢eni kovového pouzdra (obr. 6.5). Pii tlakovych zkouskach dochézelo k rozstépeni oka, roz-
drceni vkladaného klinu a zasunuti zavésu proti ¢epu pii 60 % predpokladaného zatizeni. Pti
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dalSich zkouskach se nepodatilo dosahnou navrzeného zatizeni. Z vysledkt bylo ziejmé, Ze je
nutno nadéle se zabyvat technologii vyroby, aby se zlepSila napft. kvalita prolepeni mezi kli-
nem a pasnici.

Obr. 6.5 Porucha tahorvéhg vzdrku

Dal$im vyznamnym fenoménem je kiehkost pouzité¢ uhlikové vyztuze. Ukazuje se, ze
jsou velké rozdily mezi jednotlivymi druhy vlaken u shodného vyrobce i mezi vyrobci pfi
podobném typu vlakna. Dal§im poznatkem je, ze pti pouziti skelného rovingu lze dosahnout
lepsich vysledkl v tahu. Proto se predpoklada, ze vyzkum bude pokracovat se zmétenim na
kombinaci materiali uhlik-sklo.

6.3.2. Tahla fizeni

V ramci ndhrad kovl a nedostatkovych duralovych trubek probéhl také vyvoj kompo-
zitovych nahrad tahel fizeni. Po dohod¢ s vyrobcem byla navrzena kénicka tdhla, néktera
1 s vyuzitim uhliku vyrdbéna ru¢ni laminaci, a provedeny zkousky stability. Na zaklad¢ zavéra
ze zkousek vSak bylo nutno konstatovat, ze kompozitni ndhrady typu dvou kénickych kompo-
zitnich trubek vzajemné slepenych (v jednom piipadé vyztuzené podélnym lemem) nejsou
adekvatni nahradou duralovych tdhel a tuhost takovychto tahel je velmi nizka.

Jinou moznosti jsou trubky vyrdbéné témét podélnym navijenim spolecnosti
CompoTech v Susici.
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7. ZAVERECNE SHRNUTI

Habilitacni prace splnila zadani vyty€ené ve druhé kapitole, kterd definuje cile prace.
Podatilo se shrnout a utfidit ziskané teoretické znalosti i praktické zkusenosti do souborného
dila, které 1ze prezentovat nejenom jako metodické poznatky k aplikaci kompozitnich mate-
riali na letecké konstrukce, ale také jako potencionalni zdroj vyukového materialu pro kurzy
magisterského studia.

Prvni ¢ast prace se zabyva teoretickymi rozbory a je utfidénym zdrojem mnoha pod-
kladl pro pevnostni vypocty kompozitnich konstrukci. Uvadi do problematiky vypoctu
obecné kompozitni konstrukce, definuje vztahy pro vypocet materidlovych vlastnosti vrstvy
a ptes klasickou teorii laminati pfivadi k hodnoceni unosnosti konstrukce. Uvedena jsou pev-
nostni kritéria, metodika posouzeni stability a navazuji ostatni specifika, jako jsou napiiklad
spoje a problematika sendvici.

Navazujici kapitoly pfedstavuji praktickou cast prace, kde byly shrnuty veskeré
ziskané zkuSenosti.

Nejprve jsou shrnuty zkuSenosti z prvotni ¢asti vyvoje, tj. tvorba databaze vstupi.
Tato ¢ast uvadi tabulky a grafy napomahajici stanovit charakteristiky pouzitého materialu ¢i
celé skladby. Prezentuje problematiku smykovych zkousek a jejich vystupti. Uvedené grafy
napomahaji pro hodnoceni tnosnosti sendvi¢ovych a parabeamovych panelt.

V aplikacni ¢ast popisuje celou kompozitni konstrukci letounu, uvadi rizné kon-
struk¢ni varianty a zdiraziiuje rozhodujici kroky ndvrhu a mozna uskali. Je bohat¢ doplnéna
zkuSenostmi ze zkousek tak, aby dala pfedstavu o redlném chovéni konstrukce a jejich kritic-
kych mistech. Vyznamné jsou vysledky zkousek torznich dutin pro rizné skladby a pouzité
materidly. Posledni ¢ast uvadi navazujici zkuSenosti, které ziskal autor pii vyvoji dil¢ich
kompozitnich konstrukénich prvkd, tj. vyvoji kompozitnich ok zavésti nebo tahel fizeni.
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9. SUMMARY

Submitted habilitation work is connected with author’s these, where the composite
structures methodology focussed on a wing structure is described. The work goal is to extend
knowledge of aeronautical composites structure design and it is applied at all aircraft design
and focussed on a problematic part of design.

The first part of work deals with theoretical analysis which is the theoretical
background of work. This part introduces us to the common composites structure analysis,
defines equations for layer material characteristics, classical theory of laminates and analysis
of structure carry out. Firstly, the strength criteria and stability evaluation are shown and
continuing by next specification of structure as joints. At the end, there are problems of
sandwich structure presented at the form, which can be applied directly to calculation.

Consequential charts represent the practical part of work. There have been
summarized all gained experiences of author in this part.

Firstly, the experiences from initialization phase of the product development are
recapitulated - in other words, material characteristics database is created. This part shows
tables and charts, which help to specify characteristics of use lamina material or whole
laminate.

This part is also an introduction to the less known problems of share tests and its results. The
shown charts help during evaluation of carry out of sandwich and paraglass panels.

Subsequently there is the application part. It describes the whole composite structure
of aircraft, shows different design alternatives and emphasizes the critical steps of
development and possible difficulties. It is amply supplied by experiences from tests to give
an idea about the real structure behaviour and its critical areas. The tests results of torsion box
with different layout and materials are important. The last part of work presents experience
gained during the development of composite hinges or control rod.
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