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1. Wprowadzenie

Materiaty kompozytowe sa charakteryzowane jako substancje sktadajgce si¢ z
dwoch lub wiecej makroskopowo odrebnych faz. Rézni sie to od materiatow takich jak
stal stopowa, w ktérych sktadniki stopowe sg zintegrowane w skali mikroskopowej, co
daje materiat o makroskopowej jednorodno$ci. Wybitnym przyktadem materiatu
kompozytowego jest, w ktorym czastki piasku i zwiru sg taczone z mieszankg cementu |
wody, w wyniku czego powstaje materiat kompozytowy [1]. W ramach tego badania
termin "materiaty kompozytowe" odnosi sie w szczegéinosci do polimerow
wzmocnionych widknami (FRP), ktére obejmuja sprezyste i sztywne widkna, w tym szkto,
wegiel, kevlar i inne rodzaje. Wtokna te sa zintegrowane z elastyczng i lekka matryca, taka
jak zywica epoksydowa, dzieki czemu powstate materialy kompozytowe wykazujg
harmonijna mieszanke wlasciwosci. Orientacja wtékien sktadowych ma znaczacy wptyw
na wilasciwoéci mechaniczne tych materiatbw kompozytowych [2]. Materiaty
kompozytowe sg szeroko stosowane w zastosowaniach lotniczych w celu osiggnigcia

podwyzszonego poziomu wytrzymatosci i sztywnos$ci przy jednoczesnym zmniejszeniu
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Rysunek 1. Strategia wytwarzania biokompozytowej struktury warstwowej dla skrzydta BS17 UAV



Aby uzyska¢ wymagang grubo$¢ i sztywnos$¢, wiele wzmocnionych warstw jest
naktadanych warstwowo w celu utworzenia laminatow kompozytowych. Kazda z tych
warstw sktada sie z arkusza z wieloma wtéknami osadzonymi w materiale matrycy, ktory
moze by¢ polimerem lub metalem. Zwykle do taczenia warstw uzywany jest ten sam
material matrycy, ktory jest obecny w pojedynczym arkuszu. Dwukierunkowe arkusze
wzmocnione witdknami, skladajace sie z wielu arkuszy zorientowanych w réznych
kierunkach, nadaja laminatowi kompozytowemu jego nazwe. Ten uktad réznych
orientacji jest okre$lany jako schemat laminowania lub sekwencja uktadania w stosy.
Sekwencja uktadania w stosy, wraz z whasciwo$ciami materiatu kazdego pojedynczego
arkusza, zapewnia projektantom dodatkowg elastycznos$¢ w dostosowywaniu sztywnosci
| wytrzymatos$ci laminatu. Postuguje sie klasyczna teoria ptyt laminowanych, aby wyjasnic
mechaniczne zachowanie typowego laminatu kompozytowego [3]. WtasSciwosci
mechaniczne laminatu wynikaja z roéznych czynnikéw, takich jak wifasciwosci
materiatowe kazdej pojedynczej warstwy, iloS¢ warstw, grubos¢ kazdej warstwy |
orientacja warstw. Wykorzystanie laminowanych materiatow kompoezytowych zapewnia
znaczna elastycznoé¢ projektowania i pozwala na wysoki poziom personalizacji struktury
kompozytowej. Dzieki starannemu projektowaniu i strategicznemu pozycjonowaniu
wiokien mozna uzyskaé¢ skuteczne struktury, ktérych sztywnosSc¢ jest skrupulatnie
dostosowana do konkretnych wymagan operacyjnych [4]. Materiaty kompozytowe s3
czesto stosowane w konstrukcjach o wysokiej wydajnosci ze wzgledu na ich lepsza
sztywnos$¢ i stosunek wytrzymato$ci do masy w porownaniu z ich metalowymi
odpowiednikami [5]. Podwyzszone wtasciwosci specyficzne utatwiajg dodatkowsq
redukcje masy, co prowadzi do zmniejszenia zuzycia paliwa w zastosowaniach takich jak
cywilny transport lotniczy. Na rys. 2 przedstawiono typowe zastosowania laminowanych

wzmocnien kompozytowych.

Rysunek 2. Wzmocnienia kompozytowe, odpowiednio (a) wtékno weglowe, (b) szkto typu E i (¢) wiokno

jutowe



Cecha charakterystyczna tych konstrukcji jest to, ze ich masa znaczaco wplywa na ich osiagi.
przyczyniajac si¢ do zwigkszonego zuzycia paliwa 1 wiekszych sit przenoszonych przez
konstrukcje [6]. Glownym celem jest wykorzystanie podej$¢ optymalizacyjnych opartych
na klasycznej teorii laminatu w celu odkrycia najbardziej efektywnej sekwencji uktadania
w stosy, co skutkuje wyzszymi wskaznikami wydajno$ci przy jednoczesnym drastycznym
zmniejszeniu catkowitej masy struktury kompozytu. Ta redukcja masy ma kluczowe
znaczenie dla zwiekszenia wytrzymatosci UAV i efektywnosci paliwowej, poniewaz
|zejsze konstrukcje zuzywaja mniej energii podczas lotu. Rozprawa doktorska obejmuje
dwa studia przypadkéw: analize statyczno-wytrzymatosciowg oraz podejscia
optymalizacyjne rdzenia warstwowego. W trakcie prac zwigzanych z pracg doktorsky
przeanalizowano metode optymalizacji opracowania struktury warstwowej o roznych
ksztattach oraz opracowano i przeanalizowano cztery charakterystyczne modele
geometryczne trojnika o réznej grubosci i ksztalcie, ktore zostaty wiaczone do rozprawy
doktorskiej jako jedno ze studiow przypadku. Badanie obejmowato wytworzenie i
optymalizacje prototypu materiatu biokompozytowego z naciskiem na zrownowazenie

srodowiskowe.

2.Cel i teza pracy
e Przeglagd metod formowania no$nych konstrukcji kompozytowych
e Analiza numeryczna i badania weryfikacyjne cienkowarstwowych konstrukcji
warstwowych
e (pracowanie zasad formowania cienkowarstwowych struktur
kompozytowych

e Opracowanie metody optymalizacji struktur cienkowarstwowych

W pracy badana jest metodologia optymalizacji zaprojektowana dla ultralekkich
konstrukcji kompozytowych. Ta metoda wymaga rygorystycznej kontroli orientacjl
warstwy, kolejno$ci uktadania w stosy i indywidualnej grubosci blaszki. Celem wdrozenia
techniki optymalizacji jest okreslenie najbardziej efektywnej sekwencji uktadania w stos
przy jednoczesnym przestrzeganiu klasycznych koncepcji teorii laminatu. Rezultatem
tvch wysitkow sa wysoce wyrafinowane pomiary wydajnosci, co skutkuje znacznym
zmniejszeniem catkowitej masy struktury kompozytowej, a tym samym poprawg )ej

lekkich cech. Takie postepy maja znaczace konsekwencje dla wytrzymatos$ci samolotow i



efektywno$ci paliwowej, poniewaz zmniejszona masa rowna si¢ nizszemu zuzyciu energii
podczas operacji lotniczych. Co wiecej, zastosowanie prototypowego materiatu
biokompozytowego $wiadczy o zaangazowaniu w zréwnowazony rozwdj srodowiska.
Ten przyjazny dla $rodowiska material nie tylko zwieksza integralnosc¢ strukturalng
kompozytu, ale takze wpisuje sie w wieksze programy skupiajgce si¢ na zmniejszeniu

wptywu technik inzynierii lotniczej na srodowisko.

3.0mowienie prezentowanych badan
3.1 Optymalizacja oparta na warstwach

W tym badaniu zbadano rézne materiaty o réznej wytrzymatosci i sekwencjach warstw,
biorac pod uwage réznice w grubosci. Za pomocg symulacji Ansys przeanalizowano
maksymalne naprezenia, odksztatcenia, odksztatcenia i naprezenia Scinajace dla roznych
konfiguracji warstw. W szczegélno$ci zbadano laminaty kompozytowe z wiokien
naturalnych (jutowych), ujawniajac, ze wtasciwosci mechaniczne, zwtaszcza maksymalne
naprezenia, osiagaty szczyt w kierunku wzdtuznym przy roznych orientacjach wtokien.
Badanie wykazato wyzszo$¢ hybrydowych kompozytéw wzmocnionych wioknami
naturalnymi nad wtéknami naturalnymi, szczegdlnie w okreSlonych konfiguracjach,
oferujgc obiecujace perspektywy budowy skrzydet UAV. Pofaczenie juty i wiokna
szklanego z kompozytem z zywicy epoksydowej, zwtaszcza w orientacji warstwy 457 i
grubosci 3 mm, wykazato godne uwagi whasciwoSci mechaniczne. Pomimo liniowego
zachowania sprezystego widkien naturalnych, zaobserwowano znaczny wzrost granicy
plastyczno$ci materiatu, gdy widkna naturalne potgczono z syntetycznymi. Testy
laboratoryjne sa niezbedne do walidacji tych wynikéw symulacji. Niemniej jednak, na
podstawie uzyskanych wynikow, stwierdzono, ze naturalne kompozyty hybrydowe sg
obiecujace dla prototypowej konstrukcji UAV. Zalecenia dotyczgce przysztych prac
obejmuja wytwarzanie probek testowych zgodnie z normami ASTM i przeprowadzanie
dalszych analiz w oparciu o testy laboratoryjne. Jesli zostanie to potwierdzone testami,
material ten moze zrewolucjonizowaé¢ zastosowania w produkcji UAV. Metodologig

projektowania przedstawiono na rysunku 3.
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Rysunek 3. Uktad optymalizacyjny NFRC.

3.2 Wielozadaniowa metodologia optymalizacji wedlug GA

Drugie podejscie optymalizacyjne dla struktur kompozytowych, koncentrujgce sig
na wykorzystaniu algorytméw genetycznych. Prace badawcze cbejmowaty optymalizacje
sekwencji uktadania w lekkie struktury kompozytowe, ktore wykorzystujg
wielozadaniowe algorytmy ewolucyjne. W ramach optymalizacji z powodzeniem
wiaczono standardy projektowania inzynieryjnego majgce zastosowanie do
projektowania sekwencji ukladania w stosy jako ograniczenia lub cele dodatkowe.
Dodatkowo stworzono nowg technike inicjacji opartg na rzeczywistych aplikacjach, aby

usprawni¢ proces optymalizacji. Procedura optymalizacji zostata zilustrowana na rys.4
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Rysunek 4. Wielozadaniowa strategia optymalizacji



3.3 Projektowanie i analiza konstrukcji warstwowych

Badanie to ma na celu zaprojektowanie i analize kompozytowych struktur warstwowych
w celu optymalizacji masy materiatu przy jednoczesnym zwigkszeniu wytrzymatosci
materiatu w celu zmniejszenia obciazen aerodynamicznych. Badania polegaja na analizie
stabilno$ci materiatu i wiasciwoéci mechanicznych w celu opracowania cienkosciennych
materiatéw kompozytowych. Poniewaz tryby uszkodzen materiatowych wystepuja
podczas obciazen operacyjnych, w tym odklejanie na styku rdzenia, uszkodzenie
wegniecenia pod obcigzeniami skoncentrowanymi, uszkodzenia materiatu rdzenia,
marszczenie przy $ciskaniu nad powierzchnia rdzenia i globalne wyboczenie, kluczowe
jest rozwiazanie tych probleméw. W tym celu materiaty rdzeniowe sg analizowane wraz
z materiatami powtokowymi za pomocg modeli w skali, a nastepnie tworzone sa modele
CAD z réznymi parametrami geometrycznymi analizowanymi w ANSYS. Wyniki symulacji
sg poréwnywane z wynikami z wielu modeli i whasciwoéci mechanicznych w celu
okreslenia najbardziej efektywnego podejécia do zapewnienia stabilno$ci materiatu. Jako
material rdzeniowy zaproponowano nowatorski materiat falisty, z warstwami
utworzonymi z wtékien epoksydowo-weglowych UD i wiokien szklano-epoksydowych
planowanych dla skéry. To polaczenie materiatéw w réznych proporcjach ma na celu
rozwiagzanie wyzej wymienionych problemow i uzyskanie lekkiego i wytrzymatego

przygotowania materiatu. Strukture warstwowgq Noval przedstawiono na rys.5.
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Rysunek 5. Nowatorski schemat ideowy struktury warstwowej.



3.4 Projektowanie i optymalizacja kompozytowych lacznikow
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Rysunek 6. Uktad przeptywu procesu dla trojnika warstwowego.

W mniejszych firmach, ktére opracowujg i produkuja pojedyncze serie nowoczesnych
ultralekkich bezzatogowych statkéw powietrznych (UAV), proces projektowania
zazwyczaj rozpoczyna sie od recznych obliczen. Chociaz obliczenia te sg poparte normami
i wytycznymi, czesto projektowane samoloty nie s3 zgodne z tymi specyfikacjami.
Dodatkowo nieprzewidywalne sity aerodynamiczne dziatajgce na skrzydia oraz
zastosowanie kompozytow o strukturze warstwowej, ktére odksztatcajg sie nieliniowo,
komplikujg proces projektowania. To sprawia, ze wprowadzenie Metody Elementow
Skonczonych w potgczeniu ze schematem optymalizacji jest szczegolnie korzystne. Jest to
szczegélnie wazne w przypadku ultralekkich konstrukcji, takich jak rodzina
bezzatogowych statkoéw powietrznych High-Altitude Long Endurance Twin Stratos (HALE
UAV TS), ktéra obejmuje TS12 i TS17, opracowana przez konsorcjum naukowo-

techniczne. Mitologia optymalizacji zostata przedstawiona na rys. 7.



W zwiazku z tym dominuje zywica, co skutkuje zmniejszeniem wytrzymatosci

miedzywarstwowej. W zwigzku z tym wytrzymatos¢ poszczegolnych laminatow znacznie

ogranicza wytrzymato$¢ potaczen T w kierunku zewnetrznym. Gdy sifa jest przytozona w

kierunku prostopadtym do ptaszczyzny, powoduje to wiele rodzajow naprezen, w tym

miedzywarstwowe naprezenia normalne (0z), miedzywarstwowe naprezenia $cinajgce

(Tyz i Txz) oraz naprezenia w paszczyznie (oy). Wszystkie te czynniki przyczyniajg sig do

uszkodzenia przegubéw teowych.

3.5 Optymalizacja kompozytowej konstrukcji warstwowej dla

bezzalogowego statku powietrznego TS-17
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Kanat Sciskanie stress_Y Sciskanie | Ciezar
Grubosc IRF Deformacja | Stres |[Naprezac stress X sciskajacy stress Z
v 6.89E-
8 03
0.4 0.058 0.054 11.709 0 -4.41E-08 -9.414 0
1.40E-
= 1 0.156 0.0452 18.854 | 0.175 11.757 0.446 11.757 02
=
€ 1.42E-
= 02
I
~ o 2 0.263 0.06 41.287 | 0.0874 17.633 1.119 20.481
3 @ 1.45E-
o ]
9 3 0.27 0.068 41.318 | 0.057 16.768 1.642 20.876
w 2.02E-
-
o 02
s 0 0.462 0.144 79.479 | 0.053 35.312 20.921 62.967
E 2 2.03E-
> 02
gl 1 0.495 0.125 59.391 | 0.044 32.938 22.216 53.515
™ 2.06E-
3 02
S 2 0.653 0.1 59.902 | 0.046 30.941 20.563 57.009
2 .09E-
02
3 0.729 0.084 72.339 | 0.046 29.437 28.914 62.653

Tabela.1 Case_1,2 i 3 Wynik analizy MES testu Sciskania

Poréwnanie miedzy strukturg warstwowag a strukturg warstwowg z usztywnieniami w

ksztatcie kapelusza kilka czynnikow.

4+ Zachowanie konstrukcyjne: Przypadek 2 (struktura warstwowa) generalnie

wykazuje bardziej przewidywalne i spojne reakcje mechaniczne wraz ze wzrostem

grubodci zarowno pod obcigzeniami $ciskajgcymi, jak i Scinajgcymi.

4+ Rozklad naprezen: Przypadek 3 (rdzen warstwowy z usztywnieniem w ksztatcie

kapelusza) pokazuje bardziej zréznicowane rozktady naprezen wraz z gruboscia,

prawdopodobnie ze wzgledu na obecnos$¢ usztywnien wptywajacych na rozktad

obciazenia.

Rysunek 7. Uktad optymalizacji poszycia skrzydet bezzatogowcow T17



Tabela.2 Case_1,2 i 3 Wyniki analizy MES proby Scinania

Kanat Ciezar
Grubo$¢ | IRF | Deformacja | Stres |Napreza¢| Shear_XY | Shear_XZ | Shear_YZ
| - 6.89E-
—
v S 03
82
0.4 |0.423 0.081 98.53 | 0.005 20.969 | 4.91E-26 | 1.85E-15
1.40E-
- 02
= 1 0.83 0.307 296.16 | 0.236 8.678 134.67 4.538
e
= 1.42E-
~ v 02
o o 2 0.621 0.119 215.75| 0.132 5.176 97.917 2.572
W o [

o c 1.45E-
” - 02
2 3 0.655| 0.116 |200.35| 0.1 3.805 90.958 1.899

~ 2.02E-
ki
o 02
o 0 0.838 0.243 289.29| 0.01 0.365 130.88 29.565 _
- 2.03E-
-
> 02
EI 1 3368 0543 |756.62| 0.103 3.87 131.61 343.84
Al 2.06E-
& 02
O 2 2.668 0.462 694.75| 0.087 2.793 121.14 314,53
2.09E-
02
3 2.285 0.324 639.35| 0.087 2.408 110.45 289.52

3.6 Wytwarzanie biokompozytow i walidacja

Obecne badania koncentruja sie na przeprowadzaniu réznych testow majacych na celu
ocene wlasciwosci mechanicznych kompozytow biokompozytowych i hybrydowych. Badania
polegaja na wytwarzaniu roznych konfiguracji laminatow kompozytowych 1 struktur
warstwowych. Proces wytwarzania laminatow kompozytowych rozpoczyna si¢ od uzycia
kwadratowej plyty drewnianej o wymiarach 600x600x10 mm jako formy. W badaniach
wykorzystano technike pakowania prozniowego do wytwarzania struktur kompozytowych.
Techniki pakowania prozniowego sa szeroko stosowane w wytwarzaniu struktur
kompozytowych ze wzgledu na ich zdolnos¢ do poprawy wilasciwosci mechanicznych 1
zapobiegania wadom konstrukcyjnym. Na poczatku forma jest czyszczona, a nastepnie
nakladana jest warstwa wosku jako srodek antyadhezyjny. Po nalozeniu wosku forme

pozostawia sie na 30 minut, aby mokra powierzchnia wyschta. Wzmocnienia sg przycinane

12



zgodnie z normami ASTM, a cienka warstwa zywicy, zmieszana z utwardzaczem 100:27%
(bio-zywica), jest nakladana na formg¢ za pomoca ptaskiej szczotki. Masa biozywicy jest
okreslana na podstawie masy wiokien, ktora jest mierzona za pomoca skalibrowane] wagi
cyfrowej. Nastepnie kolejne warstwy zbrojenia sg impregnowane biozywica za pomoca pedzla
2 walkiem. Proces ten pomaga zagesci¢ warstwy i usuna¢ wszelkie pecherzyki powietrza. Po
utozeniu warstw w oparciu o sekwencje uktadania w stosy i orientacj¢ warstwy. na potaczone
powierzchnie laminowane nakladana jest warstwa peel. Nastgpnie nakladana jest cienka
warstwa folii antyadhezyjnej. aby zapewnic¢ rownomierny przeptyw biozywicy przez zbrojenie.
Jako kolejna warstwe naklada sie $ciereczke odpowietrzajaca, a nastepnie uszczelnia folig do
pakowania prozniowego za pomoca uszczelniacza do workow prozniowych. Forma jest
nastepnie podlaczana do pompy prozniowej, ktora dziala przez okoto 8 godzin w celu
utwardzenia laminatow. Wreszcie, po 24-godzinnym okresie utwardzania, laminat jest

wyjmowany z formy.

Tabela 3. Opis aktualnej metodologii projektowania projektow badawczych dla laminatu

qu Rodzai Liczba
zg]er 00za)e warst Sekwencja uktadania w stos Oznaczenie
testo laminatu W
-
Kompozyt |0-90°/0-90°/+45/+45/0-90°/0-
_ biologiczny 6 90°] S 1077171/
2 Hybrydowy [0-90°/0-90°/0-90° /+45 /+45 /0- |
% [julgd_?S%} 8 gﬂﬂfﬂ'fﬂcfﬂ'gﬂo] S GKIJ{]KJ/][]}’];;J!I.’{G
S Hybrydowy [0-60°/0-90° /0-90° /+45 /+45 /0-
S (ua-25%) | 90°/0-90°/0-90°] S G/G/G/IN/11G/G/G
= Kompozyt ~_lo-90°/0-90°/0- |
syntetyczny 10 90 /145,&459&44/:;45;[}-90 /0- G/G/G/G/G/G/G/G/G/G
90°/0-90°] S
Kompozyt [0-90°/0-90°/£45/+45 /0-90° /0-
.-_-EU blﬂéﬂgaﬂ?n}’ 6 [ FDD] Sf ]III}];}!‘]K]
o Hybrydowy 0-90°/0-90°/0-90°/+45/+45/0-
;WE []utd-TS%] B gﬂn/[}_qua’f[}_gnm] S GKJ./JK],;];}X]JFJXIXG
X Hybrydowy [0-90°/0-90°/0-90° /+45 / +45 / 0- ,
E (juta-25%) 8 9?9{,{,_9?”0_9?{9}] S G/G/G/1/1/1/G/G/G
= Kompozyt | . 0-99°/0-907/1- .
S yntetyemy 10 90°/+45 [£45/£45/+45/0-90°/0- G/ G/ G/ G/ G/ G/ G /G/G/G
90°/0-90°] S
Kompozyt [0-90%/0-
. bicogiamy B OV/HSHS/248/245/0-90/0- ADNDNNN
E Hubrvdo (0-90°/0-90°/0-
g OOIONY 10 90°/#45/+45/+45/45/0-90°/0-  G/)/I/VI/IN/1N//G
~  (ua75%) 90°/0-90°] §
S [0-90°/0-90°/0-90°/0-90°/0-
& Hybrydowy 90°/+45 /+45 /+45/+45/+45/+45 G/G/G/G/G/G/G/G/)/)/]/G/G

(uta-25%) O /+45/+45/0-90°/0-90°/0-90°/0- /G/G/G/G/G/G

90°/0-90°| S
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[0-90°/0-90°/0-90°/0-
, 14 90°/+45/+45/+45 [+45 [+45 /+45
syntetyczny /0-90°/0-90° /0-90°/] S

G/G/G/G/G/G/G/G/G/G/
G/ G/G/G/G/G/G /G

Kompozyt

- - : W e
-- :._,_n"_ - e .-‘rlz'_ _‘_;;:! I'.-'_-"'_
r - - e o o A

s e ® =t
- :

Py e ;_:_- o
o Bepl e w.;‘.'-'"ﬁ-_- L
" B "ﬁ
- |_ Lar -

BT e R NE P e
C R =,y SRR e P e

Rysunek 8. Biokompozyty (a) Laminaty, (b) Struktury warstwowe o réznych konfiguracjach oraz (c)

Probki testowane zgodnie z normami ASTM.

14



4., Konkluzja

Wyniki przedstawione w niniejszej rozprawie doktorskiej potwierdzaja hipotezg
postawiong w niniejszym badaniu. Przydatno$¢ zoptymalizowanej ultralekkiej
konstrukcji do tworzenia lekkich UAV zostata potwierdzona, podkreslajac jej
ekologiczne i biodegradowalne wtasciwosci. Podczas tych badan doktoranckich
uzyskano wyniki metodycznie obejmujace podej$cia optymalizacyjne, analize

Ansys, procesy produkcyjne i procedury badan laboratoryjnych.

Studium przypadku _1: Wyniki tego badania mozna poréwnac z wczesniejszymi
badaniami i zaleca sie zbadanie zmian w ksztattach geometrycznych, orientacjach
wiokien i sekwencjach uktadania warstw w celu ztagodzenia uszkodzen
strukturalnych w potgczeniach T, szczegdlnie na styku podtuznicy, ptyty podstawy
| Srodnika.

Studium przypadku _2 (Approach_1): Odkrycia majg znaczace konsekwencje
dla rozwoju i ulepszania naturalnych materiatbw kompozytowych w
zastosowaniach inzynieryjnych. Wyniki tego badania wskazujg, ze struktura
warstwowa doéwiadcza naprezen $cinajacych 28,889 MPa i naprezen von Misesa
57,754 MPa, ktore sa wyzsze niz te obserwowane w przypadkach obliczeniowych
1 i 2. Ponadto przypadek konstrukcyjny 3 jest uwazany za odpowiedni do
zastosowan w lotnictwie i kosmonautyce. Dalsze badania i testy mogg byc
konieczne w celu uwierzytelnienia i poprawy wynikow tego badania

Studium przypadku _2_(Approach_3): Strukturalne testy statyczne
przeprowadzono przy uzyciu Ansys, a w ramach tych badan przeanalizowano
cztery laminaty o roznych konfiguracjach. Najwigksze naprezenia zaobserwowano
w laminate_1, natomiast minimalne odksztatcenia odnotowano w laminate_4.
Laminate_2 wykazaty sie najlepszymi wynikami w poréwnaniu ze wszystkimi
ocenianymi laminatami. Wyniki tych symulacji sa obiecujace dla przysztych
zastosowan w projektowaniu skrzydet UAV.

Przypadek study_3: Poréwnanie struktury warstwowej i struktury warstwowe;

7z usztywnieniami w ksztatcie kapelusza i kilkoma czynnikami.
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Zachowanie konstrukcyjne: Przypadek 2 (struktura warstwowa) generalnie
wykazuje bardziej przewidywalne i spdjne reakcje mechaniczne wraz ze wzrostem
grubosci zar6wno pod obcigzeniami $ciskajgcymi, jak i Scinajgcymi.

Rozklad naprezen: Przypadek 3 (rdzen warstwowy z usztywnieniem w ksztatcie
kapelusza) pokazuje bardziej zréznicowane rozklady naprezen wraz z gruboscia,
prawdopodobnie ze wzgledu na obecnos$¢ usztywnien wptywajgcych na rozktad
obcigzenia.

Patrzac w przyszto$¢, zoptymalizowana metodologia jest obiecujgca w produkgji
konstrukcji UAV. W szczegélnosci kompozyty hybrydowe mogg byc
wykorzystywane w konstrukcji skrzydel, podczas gdy biokompozyty nadajg sie do
elementéw kadtuba. Jednak w ramach tych badan zbadano biokompozyty do
zastosowania we wszystkich cze$ciach UAV. Badanie to ma potencjat, aby stac sig
katalizatorem znaczacych postepéw zarowno w przemysle motoryzacyjnym, jak i
lotniczym. Konieczne s dalsze badania, aby przenies¢ te prace do zastosowan w

$wiecie rzeczywistym, w tym do produkgji i testow w locie.
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