VYSOKE UCENI TECHNICKE V BRNE
FAKULTA STROJNIHO INZENYRSTVIi

LETECKY USTAV

Ing. Jaroslav Juracka

NAVRH KONSTRUKCE KRIDLA Z KOMPOZITNIHO
MATERIALU

COMPOSITE WING DESIGN

PhD Thesis

Obor
Konstrukéni a procesni inZzenyrstvi

Oponenti
Prof. Ing. Antonin Calkovsky, CSc.
Ing. Bediich Stekner, CSc.
Doc. Ing. Miroslav Vondrak, CSc.

Skolitel
Prof. Ing. Antonin Pisték, CSc.

Datum obhajoby
13. 6. 2001



© Jaroslav Juracka, 2001
ISBN 80-214-1916-4
ISSN 1213-4198



OBSAH

L VOG- et 5
@ 1o EF: 1 T o) 1o USSR 6
3. Soucasny stav feSené problematiky .........c.ccecvviieiciiiiiiiiieee e 7
3.1. Stav pouzivani KOmpozitll V€ SVELE ....cveevvveiiiiieriieieeeieeeee e 7
3.2. Stav vyuzivani kompozitnich materialéi v Ceské republice ....................... 8
3.3. Stav v navrhovani kompozitnich konstrukci............coooeeeviiiiciiiiiiiiceiees 9
4. CHIE PIACE c..eevieeeiee ettt ettt e e et e e e st e e e eavaeeeabeeesbseeesasseeennsaeeans 10
5. Zvolené metody ZPraCOVANI........ccueeviieriieiiieeiie ettt 11
6. HIavni VYSIEAKY PIACE ....coovviieiiieiie ettt 11
6.1. Metodika navrhu kompozitni konstrukce...........cccoeeevvveeiiiiiieiiieeiiieeciiens 12
6.2. Aplikace navrZzen€ metodiKy ........cccveeeeiiiiiiiiiiiieee e 14
6.3. Srovnani vysledkll méteni a VYPOCtU........cccoveieviriiiiriiieeiie e 16
T ZZAVET .ottt ettt ettt ettt et e bt et ettt eente et e e teenaeeeneas 19
B SUIMIMIATY ...tiieieiiiiieeeeeiieee e eeite e e e ettt ee e e ettt eeeessaabaeeeeeenssaeeesesnsseaeesasnssneeessnnnens 20
8.1. State of composite appliCatioN..........ccccveeerciiieeriiiie e 20
8.2. Methodology of composite structure design ..........ccceeevveeeecieeeriieennreeenns 21
8.3. Application of suggested methodology .........c.cccevvveviiiiiieiiiienieeieeieeee, 22
8.4. Comparison of measurement results and computation...............cceeeeuneennns 23
8.5, CONCIUSION ..ttt sttt 23
0. LILRIATUTA. ...ttt ettt et sttt et et e st st et e e b e naees 24

LO. AULOTOVO CV oottt e e e e e ee e e e e e e e e eaaeeeaeeeaaans 26






1. UVOD

Od sedmdesatych let se kompozitni materialy povazuji za velmi progresivni
a ocekaval se jejich prudky rozmach do vétSiny priimyslovych odvétvi. Jejich vstup
do praktického vyuZivani vSak nebyl az tak extrémné silny, jak se plvodné
ocekavalo. Své postaveni si kompozitni materialy ziskavaji postupné. Tento trend
plati v letectvi, stejn¢ jako v ostatnich odvétvich priimyslu. Jednim z divodu jejich
pomalého nastupu je 1 nedliivéra a neznalost konstruktérli pfi popisu chovani téchto
materiali.

Snad proto také jedno z prvnich doktorskych témat vypsanych na Leteckém
ustavu bylo z oblasti kompozitnich materidlii a jako prvni se problematikou zabyva
obecnéji. Predkladand disertacni prace ma ndzev Navrh konstrukce kifidla
z kompozitniho materialu a zabyva se navrhem konstrukce z pohledu konstruktéra
a statika. Prace definuje ptistup ke kompozitliim a stanovuje postupy pii navrhu.

Pfedbézné zadani disertacni prace v ivodu studia ukladalo navrhnout konstrukci
kiidla z kompozitniho materidlu, pevnostni analyzu vcetné hodnoceni Unavové
Zivotnosti s vyuzitim systémit MKP a navrh experimentalné ovéfit. Béhem studia se
vSak ukdzalo zadani pftili§ Siroké a proto byl problém zaméfen na konkrétni Cast.
Zvolena byla problematika navrhu konstrukce kompozitniho kiidla, vytvoreni
metodiky a ndsledné experimentalni ovéteni.

ZkuSenosti s dfevénymi konstrukcemi, které jsou svymi anizotropnimi
vlastnostmi prvnim pfirodnim pfedstupném kompozit byly aplikovany na pevnostni
vypocty n€kolika spéSnych dievénych konstrukei (napt. kluzdk TST-1 Alpin T).

Béhem celého studia 1 nasledné po jeho ukonceni byly ptedchozi zkuSenosti,
vramci zaméstnani na Leteckém ustavu, rozSifeny na problémy kompozitnich
konstrukci z hlediska pevnostniho navrhu a nasledné experimentalniho ovéfeni a
unosnosti [27],[28]. Vramci své prace byla naptfiklad navrZzena kompozitni
konstrukce kiidla letounu S-8 Mustang [29], ktery se vSak z finan¢nich problémi
nerealizoval. Spoluprace existovala i1 sjinymi vyrobci, ale také jejich financ¢ni
problémy byly dlivodem ukonceni praci na projektu.

V uvodu studia byly prostudovana dostupna literatura, vétSinou zahranic¢ni, a dalsi
podklady, které byly zpracovany do formy, kterd umoznila 1épe se orientovat v dan¢
problematice a snaze proniknout do oboru. Pro doplnéni ziskanych poznatkii byly
vramci piipravy kurzu Odboru celozivotniho vzdélavani Leteckého ustavu
nazvaného Navrhovani konstrukci z kompozitnich materialu dvakrat uskuteCnény
studijni pobyty na University of Bristol. Prostudovany a konzultovany byly
problémy spojené s navrhovanim kompozitnich materialti s odborniky z Department
of Aerospace Engineering. B€hem studijnich pobytii byly navstiveny také pobocka
firmy Hexel Company (byvald Ciba) v Duxfordu a né&ktefi vyrobci (British
Aerospace a BP Chemical).

Béhem studia byl na zakladé ziskanych teoretickych poznatkli vytvoren program
CompoPro, slouzici jako databazovy program pro riizné¢ kompozitni materialy.
Tento program dale umoziuje vyuzit implantovane procedury pii analyze laminat.



Uvedeny vlastni program mé srovnatelnou uroven napt. s podobnym produktem
university v Helsinkdch. Logické je, Zze nemiZeme byt srovnavan se systémy,
produkovanymi specializovanymi firmami produkujici systémy MKP.

Pro experimentélni vyzkum byla vyuzita icast na grantovych ukolech, naptiklad
fakultni grantovy tUkol Zarizeni a metodika pro vyzkum provozmich viivii na
viastnosti kompozitnich dilii letadel. Soucasti prace byly pfipravy a provadéni
statickych zkouSek kompozitniho kiidla ultralehkého letadla UFM-13 Lambada [32]
na zkuSebné Leteckého ustavu. Vysledky zkouSek tvoti certifikaéni materialy pro
Leteckou amatérskou asociaci CR. Zavr$enim snahy o realizaci zkousky navrzené
konstrukce bylo ovéteni statické pevnosti kiidla letadla UFM-10 Samba [31], pro
kterou byl navrzen program zkouSek, fizeni pribéhu zkousek a vyhodnoceni
ziskanych vysledki méteni.

Jinou formou experimentadlniho vyzkumu byly zkouSky jednotlivych vrstev
kompozitu 1 celych sendvicovych panell, kde byla vénovdna pozornost chovani
kompozitu pfi smykovém zatizeni. Provedené zkousky mohou byt rozdéleny do ti
kategorii. Uvodni byly zkousky rovingovych skelnych a uhlikovych pasnic. Druhou
kategorii byly pomocné dil¢i zkousky jednotlivych vrstev, které pteSly aZz na
zkousky celych sendvi¢ovych paneli.

Vlastni prace je souborem, ktery umoziiuje systematicky navrhnout kompozitni
konstrukci kiidla nebo jiné Casti letadla se zdkladnimi znalostmi leteckého
konstruovéani. Predkladand metodika uvadi metody ptedbézného navrhu s odkazy
a se zdiraznénim podstatnych doporu€eni. Tato metodika je doplnéna ptisluSnym
matematickym aparatem, ktery umoziuje provést poZzadované analyzy a kontroly.

2. OBSAH PRACE

Disertacni prace nejprve popisuje vyuzivani kompozitnich materidlii v letectvi.
Strucné popisuje stav v oblastech civilniho letectvi, vojenského, sportovniho
a amatérskeého. Podklady potvrzuji stagnujici, nebo dokonce klesajici tendenci ve
vyuzivani kompozitnich materiall v civilnim a vojenském letectvi. Ponékud lepsi je
situace ve sportovnim a amatérském letectvi. NejvySsi vyuZiti kompozitnich
materidlli je pfi vyrobé kluzaki. Téméf veskera svétovd produkce kluzaka je
celokompozitni. DalS§i vyznamnou oblasti je ultralehké letectvi, kde se postupné
zaCinaji prosazovat celokompozitni letouny. Moddnost a snaha vyrobcl
minimalizovat pracnost vyroby pii zachovani vysokého standardu povrchii
podporuje trend rozvoje malych celokompozitnich letadel.

Vlastni navrzena metodika je rozpracovana v rozsahlé ¢tvrté kapitole. Cely proces
navrhu kompozitni konstrukce upozoriiuje na dilezit¢ momenty béhem ndvrhu
a metodicky vede konstruktéra. Nejprve je rozebran filozoficky pohled na
navrhovanou konstrukci, ktery pokracuje ve vlastnim postupu, ktery je rozpracovan
na odpovidajici urovni tak, aby napomahal zavadéni novych leteckych konstrukci
z doposud malo vyuZivaného kompozitniho materidlu. Postupné se teSi volba
koncepce, vlastni koncep¢ni navrh az po konkrétni konstrukéni navrh. Zavérem jsou



také zpracovany pozadavky na zkouSeni leteckych konstrukci z kompozitnich
materiali.

Nasledujici pata kapitola je aplikacni. Piedkladd vysledky a vystupy, které
vznikly aplikaci uvedené metodiky. Na zaklad¢ doporuceni uvedenych v metodice
byla navrZzena konstrukce kiidla malého letounu a stanoveno zatiZeni. Poté byla
provedena pevnostni kontrola klasickym zplsobem pro dvojnosnikovou
dvoudutinovou konstrukci v ramei koncepéniho névrhu. Detailni ndvrh zahrnoval
pevnostni analyzu metodou konecnych prvkll s vyuzitim systtmid MSC
Patran/Nastran. Tato analyza odhadla pfedpokladané deformace celé konstrukce, jeji
kriticka mista a napéti v poZadovanych mistech konstrukce.

Diky spolupraci s primyslem se podafilo srovnat vysledky analyzy
s experimentem. Navrzené kiidlo bylo vyrobeno, osazeno tenzometry a podrobeno
pevnostnim zkouskdm. ZkouSky prokéazaly s dostatecnou piesnosti odhadnutou
tuhost a inosnost konstrukce. Naméfena napéti pak prokdzala vysoky stupen shody
s analyzou MKP.

Lze konstatovat, ze predkladand prace na pfijatelné Grovni popisuje metodiku
navrhu kompozitni konstrukce lehkého letounu a zahrnuje analyzy potiebné pro
tento navrh.

3. SOUCASNY STAV RESENE PROBLEMATIKY

Vyuziti vldknovych kompozitii umoznilo nejen rozvoj nejmodernéjsi letecké
a kosmické techniky, ale umoZiiuje rozvoj 1 jinych primyslovych odvétvi a pfinasi
vysoké energetické a materidlové uspory. Lze piredpokladat, Ze rozvijejici se
produkce kompozitnich dili v ostatnich odvétvich primyslu (napt. automobilnim
prumyslu nebo sportovnim naradi, ale hlavné stavebnictvi) umoZzni podstatné snizeni
ceny vstupnich materiald a tim 1 dalsi rozsiteni do leteckého primyslu.

3.1. Stav pouzivani kompoziti ve svété

Kompozitni materidly u civilnich dopravnich letadel jsou nej€astéji pouzivany na
tenkosténné sendvicové konstrukce z uhlikovych, aramidovych (kevlarovych)
a skelnych lamindtli v kombinaci s nomexovymi voStinami. Takovéto skladby pak
vytvareji dily jako jsou kormidla, klapky, kryty motorti a podvozki a podlahové
panely.

Pt1 podrobngjsi prohlidce je zfejmé, ze se kompozitni materidly uzivaji stale jeste
pievazné pro dily s nizsi intenzitou namahani. Primarni konstrukce letadel se stale
vyrab&ji a spojuji klasickym zpiisobem a kompozitni materidly se pouzivaji az na
sekundarni a tercialni konstrukce.

Priklady aplikace kompozitnich materialii na vojenskych letounech jsou obtizné
zjistiteln€. Presto u konstrukci vojenskych letadel je vyuziti kompozitnich materiali
vys8i nez u klasickych dopravnich letadel. Prvni let britského vojenského letounu
Harrier AV - 8B koncem roku 1978 znamenal dilezity meznik ve vyvoji a pouziti
modernich kompoziti pro hlavni konstrukéni ¢asti draku letounu. Vys$s§i vyuziti
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vlastnosti a vykony vojenskych letadel a podpofeno mensi vyznamnosti ceny
letadla.

Obr. 1: Podil firem na vyrabénych letounech pouZivajicich kompozity na pevnostni dily
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Podstatné vétsi procento vyuziti kompozitnich materidli je v oblasti lehkych
letadel a vétrond. Zde se vétSinou pouzivaji uhlikové a skelné laminaty. Velice
zndmé jsou celokompozitni vétroné¢ ASV - 19, Kestler, Nimbus, nebo v posledni
dobé ASH - 25 srozpétim pies 20m. Extrémem je kluzdk vyvinuty na univerzité
v némeckém Braunshweigu, ktery ma rozpécti 30 m (Etha).

Dalsi moZnost aplikaci kompoziti v letectvi se naskytd pfi opravach, kde se
nejCastéji pouzivaji laminaty zborovych a uhlikovych vlaken na vyztuzeni
poddimenzovanych dilii, nebo jako zastavovace Sifeni inavovych trhlin. Dale pak na
oslabené pratezy (korozi), nebo na nadmérné€ zatizené soucasti.

3.2. Stav vyuZivani kompozitnich materiali v Ceské republice

Rozsiteni kompozitnich materiali v leteckych konstrukcich v nasi republice se
piiblizuje svétovému trendu. Na vojenskych letadlech L - 59 se kompozity
pouzivaly naptiklad jako vystelka vzduchovodu sacich kanalti (kombinace skla
a uhliku) pro pohonnou jednotku, ale celkové je vyuziti kompozitl nizké. Na novém
letounu L - 159 Alca je vyuzZiti kompozitl jesté nizsi. Kompozity se v podstaté



pouzivaji pouze jako ochrana pilota proti péchotnim zbranim (kombinace kevlaru
a keramiky) na spodni stran¢ trupu a za piekrytem kabiny.

V kategorii vSeobecného letectvi je vyuziti kompoziti standardni, to je napf. na
rucné laminované kryty motorti, koncové oblouky kiidel a ocasnich ploch. Na nov¢
vyvijeném letounu RAVEN 257 je kompozitni pfedni kryt trupu a zadni vrata.
Oboje vyrabéné ru¢ni laminaci pro svoji nizkou cenu.

Vyssi vyuziti je na novém letounu Ae 270. Zde se vyrabi kompozitni hibetni kyl,
koncovy oblouk kylu a ocasni kryt trupu. Dale pak uhlikové dily jako jsou
podvozkové dvete, spoiler a torzni ndhon ptistavacich klapek. Nasleduje pak asi 100
dilt v interiéru letadla jako jsou napf. interiérové panely a rozvody klimatizace.

Nejvétsim ¢eskym producentem vyuzivajicim kompozitni materialy je spolecnost
Shempp-Hirth v Chocni (obr.1), kterd vyrabi celokompozitni vétroné Discus. Tato
vyroba vychazi z némecké licence, némeckych podkladii a z dovdzenych materiala.
V Kutné Hote spolecnost HPH vyrdbi celokompozitni kluzak Glastfliigel G304 CZ,
ale opét se jedna o prevzatou technologii.

Posledni vyznamnou kategorii letadel jsou ultralehka letadla. Tato kategorie svoji
relativni nezavislosti na UCL a diky bouilivému vyvoji zaznamenala nejvyssi rozvoj
v oblasti vyuZziti kompozitli. Mensi narocnost certifikace letounu pod Leteckou
amatérskou asociaci CR a obrovska aktivita staviteli umoznila vzniknout nékolika
celokompozitnim typlm letadel, piestoZze jejich navrhovani a konstruovani je
v pocatcich a vyviji se. Ptikladem uspéSnych letadel mohou byt ultralehké letouny
UFM-10 Samba, UFM-13 Lambada, TL-92 Star, atd. Velké vyuziti kompozith je
v riznych aerodynamickych krytech, ptfednich ¢astech trupti (at’ jiz je v pfedni ¢asti
zastavén motor nebo neni), nadrzich a jinych tvarové slozitych dilech.

3.3. Stav v navrhovani kompozitnich konstrukci

Metodiky navrhovéani kompozitnich konstrukeci ptedstavuji jisté ,know-how*
n¢kolika malo firem. K vlastnimu navrhu lze pfistoupit rizné. Profesiondlni
spolecnosti vyuzivaji a nabizeji pii navrzich specializované systémy (napf.
francouzsky Cosmposic) nebo standardni systémy MKP se zapracovanymi moduly
(napt. MSC Nastran, Ansys). Tsai [3] tvrdi, Ze 1ze navrhnout efektivni kompozitni
dil s vyuzitim pouze osobniho pocitace a jednotlivych mensich programil. Amatérsti
stavitel¢ navrhuji kompozitni dily shodné jako klasické, stim rozdilem, ze za
pevnostni charakteristiky dosadi hodnoty charakteristik kompozitu. Vysledny
vyrobek pak odzkousi a v ptipad€ uspésnosti prohlasi za vyhovujici.

Kvalita ndvrhu je zavisla na zkuSenostech a vybaveni, které ma konstruktér
k dispozici. Rozhodujici pro kvalitu navrhu je vSak vice druh a vyuziti
navrhovan¢ho dilu a podle toho zvoleny pfistup k feSeni, nez deklarace specidlnich
systémil pouzitych pii navrhu.

V Ceské republice ma vyzkum a vyroba kompozitnich dili jiz svoji historii, ktera
vSak byla pferuSena koncem osmdesatych let zménou majetkovych poméri
a vyrobnich programu velkych leteckych vyrobct.



V soucasnosti se navrhovani a vyrobou produkti z kompozitnich materiall
v oblasti leteckych konstrukci systematicky vénuje malo firem a instituci. Nejvice
snad spolecnost Letov-ATG v Praze, ktera navrhuje a vyrabi kvalitni dily letadel
(n€které 1 pro zahrani¢ni vyrobce). Tato spolecnost vyuziva pii ndvrzich systému
MSC Cosmos. V oblasti kompozitnich list vrtuli pak pracuje Vyzkumny a zkuSebni
letecky Ustav v Praze. Navrhim celokompozitnich ultralehkych letadel se vénuje
pievazné spolecnost Vanessa air.

Déle pak se problematice navrhu vénuje nékolik konstruktérii amatérskych
ultralehkych letadel. Uroveni kvality jejich navrhii je rizna. Vznikaji navrhy
technicky malo kvalitni, ale 1 ndvrhy na vysokém stupni kvality. Jejich zdjmem
o kompozitni materialy vSak neni systematicky vyzkum a jde vétSinou jen o malo
ovétené aplikace.

V zahrani¢i se navrhim zkompozitnich materidli vénuji specializovana
pracoviste, vétSinou umisténa u vyrobnich zavodua. Ty pak vyrabi a prodévaji hotovy
vyrobek a postup navrhu zlstdva ve spolenosti. Amatérské nebo poloprofesionalni
navrhy nejsou tak ¢asté jako v CR.

4. CILE PRACE

Prvotnim cilem prace bylo nejprve zmatovat situaci ve vyuzivani kompozitnich
materiald, znalosti o jejich vlastnostech a chovani, a metody uzivané pti navrhu.
Tato ¢ast prace méla zahrnout eské prostiedi a v rdmci moznosti 1 stav ve sveéte.

Na zdkladé¢ zmapované situace v navrhovani kompozitnich konstrukci byl
stanoven hlavni cil prace ve zpracovani a ovéfeni metodiky navrhu konstrukce
z kompozitniho materiélu.

Zvoleny hlavni cil prace lze rozdélit na jednotlivé dil¢i ¢asti. Prvni Casti je ukol
pomoci poznatkll ziskanych studiem a vlastnim zkoumanim chovéani kompozitnich
konstrukei vypracovat ucelenou metodiku navrhu kompozitniho kiidla. DalSi ¢asti
prace bylo praktické provedeni ndvrhu reédlné konstrukce podle vypracované
metodiky.

Vyznamnym piinosem kazdé prace je vzdy experimentdlni ovéfeni. Pivodnim
zamérem byla realizace na drobnych vzorcich, kde by byly ovéfovany jednotlivé
etapy metodiky (napf. lepeni nebo stabilita paneli).

V pribéhu prace se podafilo navazat kontakty s né€kterymi Ceskymi vyrobci
letadel. V n¢kolika ptipadech to byly pfimd spoluprace na navrzich, nebo v rdmci
zaméstndni na Leteckém ustavu provadéni zkouSek k prokazani wnosnosti
navrzenych konstrukci na ZkuSebné letecké techniky. Spoluprace se spole¢nosti
Urban air se rozvinula tak, Ze umoZnila experimentalni méfeni na celé konstrukci
kiidla.

Tim se modifikovala ¢ast praktického provedeni navrhu na kompletni navrh
konkrétniho kiidla s naslednym navrhem zkouSky, realizaci zkouSky a srovnani
ziskanych vysledk s vypoctenymi.

10



5. ZVOLENE METODY ZPRACOVANI

Prvnim cilem bylo zmapovéni situace v Ceské republice a zahrani¢i na poli
vyuzivani kompozitnich material. Tento cil byl plnén postupné studovanim
zahrani¢nich publikaci a ¢asopisli a GcCasti na rtiznych piednasSkach a konferencich.
Situace v Ceské republice byly zjistovana béhem osobnich navitév u jednotlivych
vyrobci, diskusemi na raznych setkdnich a sledovanim odborné literatury.

Hlavnim cilem prace bylo zpracovani ziskanych zkuSenosti do piehledné
metodiky. Tento cil byl plnén pravidelnym zapracovdvanim ziskanych poznatkii
a zkuSenosti. Systematické zapracovavani do ptipravované metodiky pak umoznilo
jeji vznik v predkladané podobg.

Poslednim cilem prace byla vlastni Cinnost pfi i1 navrzich z kompozitnich
materidld. Diky znalosti chovani dievénych konstrukci a pozorovanim jejich
chovani pii rliznych zkouSkach (jednak samostatnych panelti , ale i celych segmentii
torznich skiini) mohl byt postupné srovnavan tento ortotropni materidl s jinym
ortotropnim materidlem — kompozitnim. Tyto nové teoretické a praktické zkuSenosti
byly pouZity 1 pro jiné navrhy konstrukeci.

Zavéreénym cilem pak bylo provedeni celého ndvrhu kompozitniho ktidla, jeho
pevnostni vypocet klasickym postupem a nasledné zptesnéni modernimi ptistupy t;j.
metodou konec¢nych prvkll. Splnéni této casti vyZzadovalo zvladnuti softwaru metody
kone¢nych prvki spole¢nosti MSC. Nejprve pre a post procesoru Patran a nésledné
i vlastniho fteSiCe Nastranu. Snahou nebylo detailné¢ prostudovat systém, ale
zvladnout zplsoby definovani vstupnich udaji tak, aby byl vypocet korektni.
Samotné zpracovani vystupnich dat si také vyzaduje jisty stupen znalosti systému.

Protoze teoreticky navrh neddva moZznost skutecného srovnani, bylo vyuzito
spoluprace s vyrobcem pro srovnani teorie a praktického méfeni pomoci
tenzometrickych meéfeni. Soucasti méfeni bylo 1 porovnani vypoctenych
a naméfenych deformaci celé konstrukce pod zatizenim.

K plnéni cili prace pfispivalo 1 systematické archivovani vysledkd vSech
provedenych zkousek, at’ jiz prob&hly v ramci vlastniho vyzkumu, nebo v ramci
zakazek zkuSebny Leteckého tstavu.

6. HLAVNI VYSLEDKY PRACE

Tak jak bylo uvedeno v kapitole 5 1ze rozdélit hlavni vysledky prace do nékolika
casti. Prvni je vytvofeni metodiky vyuzitelné pii navrhu jakéhokoliv vyrobku
z kompozitnich materiald. Vlastni metodika je orientovdna na konstrukéni
a pevnostni ¢ast navrhu a technologické aspekty nejsou pfilis rozebirany.

Druhym piinosem je vytvoifeni podpirného program CompoPro, ktery umoziuje
vedeni databaze jednotlivych materiall a jejich charakteristik. Svymi procedurami
napomaha konstruktérovi pii navrhu vyrobku.

DalSim vyznamnym ptinosem je vlastni navrh realné konstrukce, experimentalni
ovéfeni a srovnani teoretickych vypocti a namétenych dat.
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6.1. Metodika navrhu kompozitni konstrukce

Vstupni ¢ast tvoii obecny tivod, ktery pojednava o filozofii ndvrhu konstrukce.
K jednotlivym prvkim navrhu a vliviim ovlivitujicim navrh jsou uvedeny poznamky
a zhodnoceni.

Obr. 2: Schéma vyvoje vyrobku

Potieba
Vstupy:
Koncep¢ni navrh Analyza trhu a tvorba zadani |q—{ -cena + hmotnost
-zatizeni
¢ -prostredi
Volba koncepce -vyrobni metody
v ( Zadani projektu > -kontrola kvality
-mozné materialy
Celkové konstrukéni
usporadani i

v

Dil¢i usporadéani

v

Material
udaic 4—
v

Vvyrobni metoda

Koncepéni navrh @——— Faktory koncepéniho ndvrhu

* Analyza a porovnani |——Jp| Modifikace
Kontrola konstrukéniho navrhu +
v ( Priiatelny pfedbézny navrh >
Urceni vstupnich ¢
charakteristik
* Konstrukéni navrh detailt ¢
Urc¢eni napéti a rozméri ¢
Vyvoj a zkousky || Upravya

modifikace

< Piiiatelnv navrh detaild )

Vyroba prototypu a zhodnoceni

v

Sériova vyroba

Kapitoly metodiky detailngji rozebiraji ndvrh vyrobku z kompozitniho materialu.
Postupné jsou popsany a komentovany jednotlivé etapy vyvoje vyrobku. Pocinaje
analyzou trhu, ptes tvorbu zadani, az ke koncepcnimu ndvrhu. Préce podrobné
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rozebira fazi koncep&niho névrhu, kterd se sklada z volby celkového konstrukéniho
uspoiadani, dil¢iho wuspotfadani, materialu a vyrobni metody a kontroly
konstrukéniho névrhu zahrnujici urCeni vstupnich charakteristik, napjatosti
a rozm¢éri konstrukce (obr. 2).

V této fazi lze pouzit vytvoieny program CompoPro, ktery umoziuje vést
databazi vlaken, matric, vrstev a laminatd s jejich pevnostnimi a tuhostnimi
charakteristikami. Vlastni program pak obsahuje procedury umoziujici pro ulozené
materialy napocitat matice tuhosti a poddajnosti, vypocitat vysledné charakteristiky
vrstvy pii definovani matrice a vldken a vysledné charakteristiky lamindtu
sklddaného z jednotlivych vrstev. Jiné procedury pak pocitaji napjatost
v jednotlivych vrstvadch laminatu nebo dokonce posloupnost jednotlivych poruch
v laminatu.

Cast ,kontrola konstrukéniho navrhu, zahrnuje nejprve stanoveni vstupnich
charakteristik materiall, vypocet charakteristik pouZzitych skladeb a jejich tuhosti
apevnosti. Béhem této ¢asti navrhu se dé plné vyuzivat jiz diive uvedenych procedur
programu CompoPro, nebo jiné mensi programy. Prace uvadi néktera z poruchovych
kritérii vrstev a na ptikladu kvadratického kritéria uvadi tvorbu poruchové obalky
celého lamindtu (obr.3). Po provedeni tuhostni a pevnosti kontroly nésleduje
kontrola z hlediska stability konstrukce. Stabilitni vlastnosti navrzené konstrukce
mohou vyvolat mezni poruseni, které byva u tenkosténnych konstrukci rozhodujici.
V praci jsou uvedeny pomocné nomogramy, umozinujici odhad velikosti zatizeni pii
ztraté stability rovinného ortotropniho panelu zatizeného tlakem nebo smykem.
Uvedeny jsou také nomogramy umoziujici zahrnout vliv tloustky a Stihlosti panelu.

Obr. 3: Poruchové obadlky lamindtu

10 €5, 10-3 Ultimate =
M
LeF ax (FPF, LPF)

Diilezitym bodem postupu je zohlednéni vlivu sekundarnich zatizeni. Prace uvadi
postup jak zohlednit vliv skokové zmény tloustky pasnice nebo kotene kiidla, kdy
smykova deformace stojiny vyvolava sekundarni zatizeni pasnic nosniku. Tento jev
je velice vyznamny v oblastech kotene kiidla, kde mlize predstavovat nariist zatiZzeni
pasnice aZ o 20 %.

13



Dalsi vyznamnou c¢asti metodiky je etapa névrhu detaili, kterd nésleduje po
schvaleni koncep&niho navrhu. Tato etapa nerozebira detailni navrh celé konstrukce,
protoze ve vétSing piipadl je provadén metodou konecnych prvki. Protoze existuje
vice systémi MKP, které se 1isi pfistupem a obsluhou, je tato oblast ponechana na
volb¢ konstruktéra a jeho zkuSenostech s t€émito systémy.

Kapitola dale postupné popisuje dalsi jednotlivé mozné ¢asti navrhu konstrukce
rozebira jejich vyhody a nevyhody a uvadi zplisoby jak je dimenzovat nebo
zohlednit pii ndvrhu. Jedna se predevSim o lepené a mechanické spoje, otvory a
vruby. Okrajové se prace dotyka 1 interlaminarniho napéti.

Posledni ¢asti uvedené metodiky je shrnuti poznatkd z oblasti zkouSeni
kompozitnich konstrukci. Nejprve jsou postupné predstaveny jednotlivé zkousky
umoziujici stanovit potfebné materialové charakteristiky, které vstupuji do vypoctu.
Prace popisuje jednotlivé druhy zkouSek. Nasledujici ¢ast uvadi postupy a
doporuceni pro provadéni certifikacnich zkouSek a pozadavkii na konstrukci
z kompozitnich materiali.

6.2. Aplikace navrzené metodiky

Vyvrcholenim prace bylo navrhnout redlnou konstrukei kiidla a nasledné ji ovétit
experimentem. Navrh kiidla byl proveden podle jednotlivych doporu¢eni metodiky.
Nejprve byly definovany tvary (obr. 4) a zatiZzeni. Pro uvedené kiidlo byly vybrany
dva rozhodujici ptipady. Prvni pfedstavoval maximalni ohyb kiidla nahoru, druhy
maximalni ohyb ktidla doli spole¢né€ s maximalnim krutem.

Obr. 4: Pudorysny tvar kiidla
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Volba koncepce kiidla preferovala standardni usporadani obvyklé u vétrond, kdy
se krakorce kiidla vzijemné pirekryvaji. Konstrukce byla navrzena jako
jednonosnikova dvoudutina s jednim kofenovym Zebrem, které konstrukci uzavira.
Potah byl volen jako sendvi¢. (obr.4). Pi1 volb& skladeb byla vyuzita vlastni
zkuSenost ze zkouSek vzorktli. Pro potah byla zvolena skladba (2x92110/45,conticell
8, 1x92110/45) shodnd se skladbou, kterd byla jiz odzkouSena na zkuSebné
Leteckého ustavu [31]. Tato skladba je z podminek manipula¢niho zatiZzeni pfii
praktickém provozu letounu minimalné mozna. Stojiny byly navrZzeny na zakladé
zkuSenosti s inosnosti sendvi¢ovych paneld pii zkouSkach ve zkuSebnim ramu. Tyto
zkouSky byly provadény v rdmci vlastniho vyzkumu.

Obr. 5: Schéma konstrukce kiidla
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Na navrh konstrukce plynule navdzala volba materidlu a vyrobni metody.
Caste¢né bylo vyuzito zkusenosti s tkaninami dodavanymi spole¢nosti R&G.

V nésledujici ¢asti prace jsem vyuzil vlastni program CompoPro pro stanoveni
mechanickych vlastnosti vrstev a lamindtu a vyhodnocovéani stavii napjatosti.
Péasnice konstrukce byly navrzeny tak, Ze hodnoty napéti pfi meznim zatiZeni
vyraznéji nepiekraCovaly doporucené meze, ¢imz se zarucuji dobré tunavové
vlastnosti. Stojiny a potah byly navrZzeny na Gnosnost odvozenou z vysledkl dil¢ich
zkousek. V této analyze byl ¢astecné zohlednén vliv ptidavného zatizeni pasnic od
smykové deformace stojiny v kofeni kiidla. Vypoctena hodnota ptiriistku byla pouze
28 MPa a nebyla rozhodujici pro stanoveni nejnizsi hodnoty soucinitel rezervy.

Detailni analyza konstrukce byla provedena metodou kone¢nych prvkl systémem
MSC Patran / Nastran. Konstrukci jsem modeloval jednoduchymi prvky (BAR2,
QVAD4 a TRIA3). Tato koncepce byly zvolena na zdklad¢ zkuSenosti s uvedenym
systtmem. Modelovat pasnici objemovymi prvky, nebo rovinnymi s definovanou
tloustkou se ukédzalo jako nevhodné. Nejspolehlivéjsi feSeni piinasi jednoduché
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nosnikové prvky. Vtéto Casti se také vyrazn€ projevoval vliv materidlovych
charakteristik na tuhost konstrukce. Cely model mél 8007 elementii a 8589 uzlt.
Vysledky detailni analyzy byly néasledné zpracovany a byly stanoveny minimalni
soucinitele rezervy pro pasnic a sendvic¢li. Tabulka 1 uvadi vysledky detailni analyzy
a vypoctené soucinitele rezervy.
Z vystupt vypoCtu byly déale odeCteny hodnoty napjatosti a pretvoreni
v kontrolnich fezech, aby mohly byt pozd¢ji srovnany s experimentem.

Tabulka 1: Vypoctend napéti a deformace

Ptipad 1 Ptipad 2

Prihyb konce kiidla (mm) 686 -307
Maximalni napéti v pasnicich (MPa)

axialni 544 285

ohybové 254 101

max. kombinované (-519) —(675) | (-278)—(332)

min. kombinované (-617)—(518) | (-361)—(269)
Max. napéti (MPa) — sendvice

max. smykoveé 84,1 62,5

hlavni napéti (-115)—-138 (-79,3) — 96,1
Dovolené napéti (MPa), soucinitele rezervy

pasnice tah (1150 MPa) 1,7 3,46

pasnice tlak (800 MPa) 1,29 2,21

potahy, stojiny (100 MPa) 1,19 1,6

V ramci Cinnosti ZkuSebny letecké techniky Leteckého ustavu byly navrzena
zkouska vyrobeného kiidla. Byly zde plné uplatnény zkuSenosti ze zkousek kiidel
velkych deformaci, kde je nutno pfedem predpokladanou deformaci zahrnout do
navrhu vahadlového systému.

Spoluprace s vyrobcem umoznila instalaci 32 tenzometr do vlastni konstrukce
kiidla a tak méfeni deformaci ve dvou kontrolnich fezech na pdsnici a stojiné
a v jednom fezu na potahu. Mezi méfené veliCiny byl také zahrnut prihyb celé
konstrukce.

Navrzen¢ kiidlo ptfeneslo poZadované pocetni zatizeni (obr. 6). Pfi stanovovani
mezni Unosnosti bylo prokazano, Ze kiidlo prenese 114 % pocetniho zatizeni
odpovidajicimu piipadu 1. Pii tomto zatiZeni nastalo tlakové poruseni horni pasnice
kiidla v kofeni kiidla (obr.7).

6.3. Srovnani vysledkii méreni a vypoctu

Pro obecné zhodnoceni vysledki ziskanych béhem néavrhu konstrukce
a experimentu byly srovnany vystupy detailni analyzy metodou konecnych prvki
a méfeni provedenych béhem zkousky.
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Obr. 6: Zkouska kiidla — pripad 1, 100 % pocetniho zatiZeni

Obr. 7: ZkouSka kiidla — porucha
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Srovnani prihybu konce kiidla je uvedeno v tabulce 2. Je zde vidét, Ze pro ptipad
1 (ohyb) se naméfeny priuhyb shoduje s vypoctem. Pro pripad 2 (krut) je vypocteny
prihyb nizsi nez naméfeny.

Tabulka 2: Srovndni vypocteného a naméieného prithybu konce kiidla

Deformace v mm | Vypocet MKP | experiment| Pomér (%)
Ptipad 1 (ohyb) 686 684 100
Ptipad 2 (krut) 307 327 94

Pti srovnani napéti v pasnicich kfidla v fezech 690 a 1440 (tabulka 3) je opét vetsi
odchylka u ptipadu 2 (krut). Podobné i pii srovnani métené a vypoctené smykové
deformace stojiny uvedené v tabulce 4.

Tabulka 3: Srovndni vypocteného a naméieného napéti v pdasnicich

Pfipad pasnice MKP [experiment| pomér
1 (ohyb) [fez 690 horni -514 -503 102%
dolni 503 534.5 94%
fez 1440 horni -420 -440 95%
dolni 451 424 106%
2 (krut) fez 690 horni 263 253 104%
dolni -264 -314.5 84%
fez 1440 horni 221 236.9 93%
dolni -249 257 -97%

Pokud celkové hodnotime srovnani vysledkt zkousky a vypoc¢tu metodou MKP,
zjistime, ze kiidlo pfeneslo 114 % pocetniho zatizeni na rozdil od ptredpokladu
129 % pocetniho zatiZzeni ziskaného vypoctem MKP. Tento rozdil se da vysvétlit
piidavnym zatizenim pasnic u kofene kiidla, jak je popsano ve zpracované
metodice. Pravé tento efekt, mohl dat prirtstek napéti, ktery vyvolal pred¢asnou
poruchu.

Tabulka 4: Srovndni vypoctené a namérené smykové deformace ve stojiné

Pripad pasnice |MKP [experiment |pomér
1 (ohyb) |fez690 |predni 0.406 0.366] 111%
zadni 0.457 0.3962| 115%
rez 1440 (predni 0.356 0.333] 107%
zadni 0.391 0.3487| 112%
2 (krut) rez 690 [predni 0.246 0.189] 130%
zadni 0.237 0.19] 125%
rez 1440 (predni 0.215 0.203| 106%
zadni 0.195 0.168| 116%

18



Potvrzuje se, Ze kotfenova oblast konstrukce je velmi specifickd a pti ndvrhu této
¢asti konstrukce je nutno se ji podrobné zabyvat. Vzdy je tfeba dodrzet opatieni
uvedena v kapitole 4.4.9, ktera doporucuji vénovat zvlastni pozornost oblasti kofene
ktidla, jestlize byly pouzity uhlikové rovingy na pasnice a stojina je ze skelnych
tkanin. Dale je nutno dodrzovat zasadu, Ze stojiny nosniku a krakorce se maji
smérem ke kofenu kiidla zesilovat. Pasnice v oblasti kofene je nutno navrhnou
s ptiblizn€ 20 % reservou.

7. ZAVER

Predkladana prace na SirSim zdklad¢ zpracovava metodiku ndvrhu leteckych
konstrukci z kompozitnich materialii. Metodika zahrnuje zékladni filozofii navrhu
konstrukce s naslednym vlastnim postupem, ktery je rozpracovan tak, aby
napomahal konstruktérim zavadét nové moderni kompozitni materialy do leteckych
konstrukei. Postupné jsou uvadény tuhostni, pevnostni a stabilitni pozadavky navrhu
konstrukce. V zavéru jsou zpracovany pozadavky na zkousSeni leteckych konstrukci
z kompozitnich materiali.

Soucasti prace je program databaze, ktery umoZiuje vedeni evidence
materidlovych charakteristik vyztuze, matric, vrstev a laminatl a dava tak UCinny
nastroj pro navrhovani kompozitnich konstrukci. Program je schopen pomoci dil¢ich
procedur pocitat matice tuhosti a poddajnosti, vyslednou pevnost skladané¢ho
materialu, poruchové obalky a také postupné porusovani laminatu.

Vyznamnou c¢asti prace jsou vysledky mnoha zkouSek vzorka z kompozitnich
materidlli a poznatky s provadénim téchto zkouSek.
redlné konstrukce kiidla, jeho pevnostni a tuhostni analyzu a nasledné srovnani
s experimentalnim métfenim. Prace piredklada vysledky a postupy, které byly
vytvoreny aplikaci uvedené metodiky. Pro aplikaci byla navrZzena konstrukce ktidla
malého letounu pro které bylo stanoveno zatiZeni s ndslednou pevnostni kontrolou
dvojnosnikove, dvojdutinové konstrukce v ramci predbéZného navrhu. Detailni
navrh zahrnoval pevnostni analyzu metodou konecnych prvkil s vyuzitim systémi
MSC Patran/Nastran. Touto analyzou byly stanoveny deformace celé konstrukce,
kriticka mista a napéti v poZadovanych mistech konstrukce.

Diky spolupraci s pramyslem se podafilo srovnat vysledky analyzy
s experimentem. Navrzené kiidlo bylo vyrobeno, osazeno tenzometry a podrobeno
pevnostnim zkouSkam. Zkousky prokazaly s dostate¢nou piesnosti odhad tuhosti
a unosnosti konstrukce.

Predkladana prace, na zakladé teoretickych rozborti a analyz, popisuje
metodiku navrhu konstrukce z kompozitnich materidli aplikovanou na lehky letoun.
Ziskané vysledky vypoctu a experimentalniho ovéfeni davaji kvalitni podklady pro
navrhovani dalSich konstrukci na dobré technické Grovni.
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8. SUMMARY

Submitted dissertation work with the title Composite wing design 1s dealing with
approach and determines the composite design process. The work presents the
structure design from the point of view of a designer and stress engineer.

8.1. State of composite application

The dissertation work firstly describes the application of composite materials in
aircraft structures. The work indicate the stagnant tendency in the applications of the
composite materials in civil and military aircraft in contrast with sport and amateur
aviation. The top application of composite materials is in production of sailplanes.
Majority of all world production of sailplanes is all-composite production. Further
significant category of aircraft are ultra-lights, where the all-composite aircrafts start
to push forward. Trending and effort of the producers to minimise the production
elaborateness while keeping the high standard of skin establish the developing trend
of small all-composite aircrafts.

When going through more detailed examination of civil and military aircraft, it is
obvious, that all composite materials are used for parts with lower loading intensity.
Except several cases, the primary aircraft structures have been still produced and
joined by the classical way and the composite materials are applied only for
secondary and tertiary structures (ailerons, rudders, flaps, engine and landing gear
covered, floor panels). For military aircraft in our republic, they are applied only as
a prevention of the pilot against infantry arms. In the category of general aircraft, the
application of composites is standard for aircraft interior, e.g. interior panels and air
condition or handing laminate covers.

Essentially, major percentage of the composite material application is used in the
area of sailplanes and ultralights. The carbon and glass laminate materials are mostly
used here. A sailplane developed in Technical University in German Braunshweig
with its wing span of 30 m (Etha) is an extreme. The greatest Czech producer
exploiting the composite materials is the company Shempp-Hirth based in Chocen
producing the all-composite sailplanes Discus.

The ultralights category has with its own independency on aviation authorities
recorded upper expansion in the field of the composite application in aviation. The
lower certificate requirements of Amateur aviation association and gigantic activity
of builders enable building several all-composite types of aircrafts. Here are few
examples of these successful aircrafts — ultralights UFM-10 Samba, UFM-13
Lambada, TL-92 Star, etc. The composite application is also implemented for
various aerodynamic covers, front parts of fuselage (whether the motor is built in the
front part or not) fuel tanks and other form -difficult parts.

The methodology of structure composite design is the “know how” of a small
number of companies. The design quality depends on experience and equipment that
the designer engineer keeps at his use. Specialised systems (e.g. the French
Cosmposic) or standard systems FEM with composite modules (MSC Nastran,
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Ansys) are used and offered by professional companies. Tsai [3] declares that it is
possible to design an effective composite part only with the help of PC and separate
small programs. Non-professional builders design the composite parts identically as
classical ones with the only difference: for strength characteristics, they use the
values of composite characteristics. Then the final product is tested and then, in case
of being tested successfully, set out as a satisfactory one.

In the Czech Republic, the research and producing of the composite parts have
their own history, however, it was interrupted by the change of title relations and
manufacturing programs of great aircraft producers at the end of the eighties. Today
a few companies and institutions concentrate systematically on designing and
producing of all composite products. The Letov - ATG Company is designing and
producing the high-quality parts of aircrafts (some of them are also produced for
foreign producers). The Aeronautical Research and Test Institute in Prague is
working in the field of composite blade of propeller and the Vanessa Air company is
mainly dealing with the designs of all composite ultra-lights.

In addition, a small number of non-professional designers of ultralights are
dealing with the design problems. Thus, the both designs rise those of a low
technical quality and those of the high quality level. Their interest of composite
materials is not focused on systematic research the designs are mostly only verified
applications.

8.2. Methodology of composite structure design

The important moments and the design methodology are emphasised in the whole
process of the composite structure design. Input part creates a common introduction
dealing with the philosophy of the design structure. Notes and estimation are stated
for individual design elements and influences affecting the design.

Further chapters describe the design of the product made from composite material
more detailed. Individual steps of product development are described and
commented systematically. Firstly, the market analysis followed by submission
creating finished by the conceptual design. The work in details describes the phase
of conceptual design consisting of preference of the whole structure organization,
partial organization, material and manufacturing methods and control of the
structure design concerning the definition of input characteristics, stressing and
structure dimension (fig. 2).

For this phase, the created program CompoPro can be used enabling to guide the
fibres, matrix, lamina (play) and laminates with their strength and stiffness
characteristics. The program itself contents the procedures enabling to count
stiffness and compliance matrix for filed materials, to compute the final layer
characteristics while defining matrix and fibres and final characteristics of laminate
folded of separate layers. Other processes compute stressing in individual laminate
layers or even sequence of separate failure of laminate.

The important reference is to consider the influence of secondary loading. The
work shows the procedure how to consider the influence of the sudden change of
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web depth or the wing root when shearing deflection of web evokes the secondary
loading of flanges. The significant phenomenon can increase the loading of flanges
up to 20 %.

Further significant part of the methodology is design of the details succeeded to
the acceptance of the conceptual proposal. The chapter describes further possible
parts of structure design, considering their advantages and disadvantages, and states
the ways to dimension or consider them in the design. These are especially, bond
and mechanical connections, wholes and notches. Also interlaminate stress is
partially described in the work.

The last part of the introduced methodology is the recapitulation of composite
structure testing enabling to set up necessary material characteristics coming in the
computations. Individual testing methods are mentioned here. Further the
procedures and recommendations for application of the certificate tests and structure
requires are published here.

8.3. Application of suggested methodology

The top of the work was to design the real wing structure and then to verified it
experimentally. The wing design was made according to separate recommendations
of the methodology. First, the forms and loading were defined.

The wing conception preferred the standard set up for sailplanes, where the wings
are connecting by cantilevers to root rib of other wing. Material and manufacturing
method preference continuously linked to the structure design. Experience with
fabrics produced by R&G company was used.

The structure flanges were suggested not to pass markedly the recommended
values for boundary loading in order the fatigue problem has not to be solved. Webs
and skin was designed for the carrying — capacity derived from the results of partial
tests.

Structure detailed analysis was performed by a finite element method. The system
MSC Patran / Nastran was used here. The wing was modelled by simple elements
(BAR2, QVAD4 a TRIA3). The most reliable solution is the one made by simple
elements. The whole model had 8007 elements 8589 nodes. The result of detailed
analysis was consequently elaborated and minimal reserve factors for flanges and
sandwiches were determined. Table 1 is describing the results of detailed analysis
and computed reserve factors. I deducted the values of stress and strains in
controlled cuts so that they could be compared later with the experiment.

The cooperation with a producer enables to install 32 strain gauges in the wing
structure. Therefore, the strains of two cuts on flange and web and strains of one cut
on skin could be measured during the test. Deflections of the whole structure were
included to the measured parameters.

The designed wing demonstrated to carry the suggested ultimate loading. While
setting the boundary, loading it was demonstrated that the wing could carry 114 %
of ultimate loading. At this loading a compression failure of upper flange in wing
root appeared.
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8.4. Comparison of measurement results and computation

The outputs of detailed analysis done by the finite element method and
measurements performed during test were compared for the general evaluation of
results obtained from the structure design and the experiment.

Firstly, we can compare deflections of wing (see table 2), it can be seen that the
measured deflection is identified with computation for case 1 (bend). For case 2
(torsion), an vary small error is obvious; when computed deflection is lower than the
measured one.

While comparing stress in spar flanges for cuts 690 and 1440 (table 3), we can
also see, that case 2 is inclined reciprocally. The same situation is when comparing
web measurements and computation; here table 4 compares the share strains.

Provided we evaluate the comparison of test results and computation done by
MKP method in the whole, we can realized that the wing carried 114 % of ultimate
loading in contrast with expected of 129 % ultimate loading obtained by the
computation FEM. The difference can been explain by additional loading of flanges
at wing root as it was described above. The very effect could give the stress addition
of 15 % that caused the early failure. It is confirmed that root structure is very
specific and it is important to pay great attention to when designing this part. It is
necessary to keep the steps urging to pay special attention to the field of wing root if
carbon roving for flanges and web made from glass fabrics were used. Then the
following principle is to be kept: webs of spar and cantilever have to be strengthened
in the direction towards the wing root and the flanges at wing root is necessary to an
reinforce too.

8.5. Conclusion

Submitted work done on the base of theoretical study and analyses is
describing the methodology of the structure design made from composite materials
and applied for an composite wing. Obtained results of computation and
experimental verification give quality ground for designing of further structures at
good technical level.
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