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ABSTRAKT

Tato bakaléafskd prace se zabyva problematikou ztraty stability vyztuzeného panelu kiidla. V
ramci reserSni ¢asti prace je vytvoren prehled typt nestabilit, diky némuz je mozné verifikovat jevy
nastavajici v celé oblasti postupného zatézovani panelu. Klasicky koncept vyztuzeni podélnymi
profily je obohacen 0 neobvykly druh tzv. stromeckové vyztuze inspirované bionickou strukturou
listu. U takto modifikovaného panelu jsou vytvoieny dva modely, ve kterych jsou ménény vybrané
rozmérové parametry. VSechny varianty jsou numericky vypocteny za pomoci nelinearni analyzy
v programech MSC Patran/Nastran. Pro porovnani vypoctenych paneld je vytvorena fada graft
zobrazujicich prab¢h prenasené sily a procentualni navySeni maximalnich pfenesenych sil pii ztraté
stability. Vybrana varianta parametrického modelu je porovnana i z pohledu hmotnostniho nartstu.
Diky tomu je mozna lepsi verifikace vhodného panelu pro dalsi podrobnéjsi analyzu.

KLICOVA SLOVA

Panel kiidla, vzpér, ztrata stability, nelinearni analyza, MKP, bionicka struktura.

ABSTRACT

This bachelor thesis deals with the problem of loss of stability of a reinforced wing panel. Within
the research part of the thesis, an overview of the types of instabilities is created, thanks to which
it is possible to verify the phenomena occurring in the whole area of progressive loading of the
panel. The classical concept of longitudinal section reinforcement is enriched by an unusual type
of so-called tree reinforcement inspired by the bionic structure of the leaf. For the panel modified
in this way, two models are created in which selected dimensional parameters are changed. All the
variations are numerically calculated using nonlinear analysis in MSC Patran/Nastran. For
comparison of the calculated panels, a series of graphs are produced showing the force transfer and
the percentage increase in the maximum force transfer with loss of stability. The selected variant
of the parametric model is also compared in terms of mass increase. This allows a better verification
of the appropriate panel for further detailed analysis.

KEYWORDS

Skin-stringer panel, buckling, stability, nonlinear analysis, FEM, bionic structure.
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1 Uvobp

Na letadlo pfi letu puisobi sily a momenty, které jsou pienaseny do jednotlivych ¢asti draku letadla.
Tato zatizeni jsou obvykle ¢asové proménna. Jejich proménlivost je zpusobena naptiklad poryvy
vétru nebo razem zpusobenym pfi pfistani. S ohledem na tato zatizeni a pozadavky na co nejnizsi
hmotnost je v letectvi vyuzivano tenkosténnych konstrukci. Piikladem je pravé poloskofepinova
konstrukce kiidla skladajici se z nosného potahu a podélnych vyztuznych profild. Tyto dva zminéné
prvky vytvaii celek nazyvajici se panel kiidla. ZatiZzeni panelu se odviji od mista, které na kiidle
zaujima. Jedna-li se o dolni panel, jeho primarni zatiZzeni je tahové. AvSak namahani mtze byt pti
poryvu okamzit¢ zméno na tlakové, které s sebou nese problémy se ztratou stability.

Ztrata stability je bézné nastdvajicim jevem u konstrukci naméhanych tlakovymi silami. Ztratou
stability se rozumi vychyleni z pivodni rovnovazné konfigurace, ke kterému dojde po dosazeni
kritické (maximalni) vné&jsi sily. Tento mechanismus plati nejen pro dlouhé a stihlé pruty, ale i pro
ptipad tenkosténnych konstrukci, mezi které spadéd pravé panel kiidla. Obvykle dochézi ke ztraté
stability diive, nez je dosazeno napéti meze kluzu ¢i meze pevnosti — tj. materidlovych limit.
Z tohoto diivodu je dilezité identifikovat kdy tento mezni stav nastane, tudiz je mu mozné ptedchézet.

Tato zavérecna prace pojednava o moznosti neobvyklého vyztuzeni dolniho integralniho panelu
kiidla v mistech potahovych poli. Jde se o specifickou vyztuz, ktera je inspirovana bionickou
strukturou listu stromu. Jeji primarni funkce je zpomaleni rastu trhliny pfi tahovém zatizeni dolniho
panelu. Jak uz bylo feceno, dolni panel miize byt zatizen také tlakovymi silami. Cilem je tedy zjistit
chovani panelu zatizené¢ho tlakem. V tomto ptipadé je pfedpokladané navySeni prenesené kritické
sily v fadu 10 % viici panelu bez téchto vyztuh.

Pro splnéni cile této prace je zvolena strukturalni analyza ztraty stability pomoci metody koneénych
prvki (MKP). Je vyuzivano simulaci s viditelnym rozlozenim napéti a také moznosti urcit velikost
reakéni sily. Cela analyza je postavena na principu mefeni velikosti kritické (maximalni) sily
pfenesené panelem, ktera odpovida praveé reakéni sile. Panel je zatiZen deformacéni podminkou, a to
tak, Ze je osovée stlacovan 0 3 mm. Dil¢im cilem je uprava modeld poskytnutych vedoucim prace a
nasledné hledani optimdlnich parametrickych rozmért stromeckovych vyztuzi. Pro moZnost
kritictéjsiho vyhodnoceni bude jedna z variant vyhodnocena i z hlediska hmotnostniho pfirastku.
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2 PANEL KRIDLA VYZTUZENY PODELNIKY

Toto konstrukéni usporadani kiidla vychazi z pozadavkl na co nejnizsi hmotnost a zaroven vysokou
odolnost draku letadla. V dnesni dob¢ je tato konfigurace bézné pouzivanym prvkem leteckych
konstrukei, ackoli ji pfedchazel dlouhodoby vyvoj. Panel kiidla se sklada z né¢kolika ¢asti, jak lze
vidét na obrazku 2-1 (B). Hlavnimi komponenty panelu jsou podélniky a potah. Panel je dale
podepien zebry, ktera jsou vidét ze zjednoduSeného fezu kiidla na obrazku 2-1 (A). Tyto ¢asti panelu
interakci mezi sebou tvoii funkéni celek, jelikoz by osamoceny potah nedokézal efektivné prenaSet
velka zatizeni. V nasledujicich podkapitolach budou stru¢né popsany prvky této konstrukce. [1]

(A) (B)

Obrazek 2-1: (A) Zjednoduseny fez kiidlem, (B) Detail panelu kiidla

2.1 PODELNE VYZTUZNE PROFILY — PODELNIKY

Jedné se o podélné profily riznych prafeza slouzici jako podpora potahového plechu ktidla. Tyto
vyztuzné profily jsou dimenzovany zejména na pienos tahovych a tlakovych napéti vznikajicich
provoznim zatizenim kiidla. Dale mohou ptenaset mala ohybova zatiZeni, ale jejich tuhost v ohybu
je zanedbatelna ve srovnani s ohybovou tuhosti celé konstrukce kiidla. Protoze se jedna o dlouhé
a §tihlé pruty jsou pfi tlakovém zatizeni nachylné ke ztraté stability, ktera se rozliSuje na lokalni
a globalni. Jejich odolnost vici ztraté stability je vyrazné zvySena, jsou-li podepieny, tj. pevné
spojeny s potahem. Dal§im faktorem ovliviiujicim ztratu stability je tvar a orientace pti¢ného prifezu.

[1]

Prakticky Ize pouzit nékolik typickych druhit podélnikt. Jde zejména o tvary pii¢nych prifezt
podélnikd, ale také jejich technologické zpracovani. Nejcastéji je vyuzivano extrudovanych profili.
Ekonomi¢tgjsi variantou mohou byt profily tvarené za studena, ty ovSem obvykle vykazuji nizsi
tuhost a vétsi nachylnost k lokdlnim ztratam stability. Podélniky mohou obsahovat urcita konstrukéni
feSeni (zejména na volné strané pasnice), zamezujici napiiklad lokalnimu vyboceni. Mezi
nejpouzivanéjsi varianty pii¢nych prufezi patii extrudovany Z — profil a J — profil. Tyto pii¢né
prufezy profili jsou znazornény na obrazku 2-2. Vykazuji pfiznivé chovani pii ztraté stability
v pom¢éru k jejich hmotnosti. [1]

12
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(A) (B)

S S S S

Obrazek 2-2: (A) Z — profil, (B) J — profil [1]

Dalsi variantou je pouziti Y — profilu a U — profilu, které jsou zobrazeny na obrazku 2-3. Tyto profily
vykazuji velice pfiznivé vlastnosti, ale v praxi nejsou akceptovany, kviili problému s korozi ve vnitini
casti profilu. Inspekce tohoto mista je v mnoha pifipadech nemozna. Teoreticky by bylo mozné tyto
profily s vyhodou vyuzit pro vedeni odvzdu$néni palivovych nadrzi v kiidlech, ale pouze za
podminky pouziti dodate¢né antikorozni ochrany. [1]

(A) (B)

—] — |—A—|

S S S S

Obrazek 2-3: (A) U — profil, (B) Y — profil [1]

2.2 NOSNY POTAH A ZEBRA

Nosny potah je nejcastéji tenky plech ze slitin hliniku tvofici vnéjsi tvar letounu. Jde o skofepinu,
ktera je vhodna pro pfenos membranovych napéti — tj. sily puisobici v roving skofepiny, které vyvolaji
rovnomé&rné rozlozena napéti po tloustce skotepiny [2]. Potah tedy pienasi vyhradné tahova nebo
tlakova zatizeni vyvolana provozem letounu. Pii zatizeni tlakem je nutné vyztuzeni podélnym
vystuznym prvkem — podélnikem, nebot’ by mohlo nastat nahlé zborceni potahu vlivem ztraty
stability. Potahovy plech je schopen pfenosu mensich ohybovych a smykovych zatizeni, ktera za
provozu bézné vznikaji. Zde je taktéZz nutné pouziti vyztuznych podélniki, jelikoz tenké potahové
plechy pfenasi ohybova zatizeni jen na velmi malé vzdalenosti. [1]

Vyztuzeny potah vyZaduje na celkové délce kiidla mnoho mezilehlych podpér v podobé Zeber. Jsou
to tvarové prvky konstrukce kiidla, které udavaji vysledny tvar nosnému potahu. Zebra, stejné tak
jako potah, jsou schopna pienaset zejména zatizeni V jejich roviné. Vnika v nich tedy také
membranové napéti. Nepocitd se u nich s pfenosem velkého boc¢niho zatiZzeni (napiiklad ptenos
ohybového momentu nebo ptisobeni lokalni sily kolmo k jejich roving). [1]

13



‘ LETECKY USTAV
Institute of Aerospace

Engineering

2.3 SPOJENIi HLAVNICH CASTi PANELU KRIiDLA

Vyse zminéné komponenty je nutné vhodnym zptisobem spojit v jeden celek. K tomuto propojeni se
nejcastéji pouziva nytovani, pifipadné¢ nytovani s podlepenim. DalSim zplisobem je pouZziti
integralniho panelu, ktery je vyroben z jednoho celku a bude popsan v dal$ich kapitolach. Integralni
panely vytvaii obvykle vétsi samostatné plochy, které jsou poté spojeny jednou z metod — nejcastéji
nytovanim.

Primérni funkci téchto spojl je pienos zatizeni z vyztuznych prvkii na nosny potah a naopak. Déje se
tak za pomoci smykovych sil, které vznikaji vlivem osového zatizeni podélnikd a nosného potahu.
Proto jsou tyto spoje dimenzovany zejména pro prenos smykovych napéti po celé své délce. [1]

2.3.1 NYTOVE A LEPENE SPOJE

Nytovani je jednou z nejrozsitenéjsich metod spojovani soucasti v letectvi. Prednosti je mozZnost
spojeni $patné svafitelnych vysokopevnostnich slitin hliniku, které jsou v letectvi hojné pouzivany.
Nevyhodou je velké mnozstvi dér v potahu 1 péasnicich podélniki, které piisobi jako vyrazné
koncentratory napéti a je nutné s nimi pii navrhu pocitat. [3]

Dale je nutné dbat na vhodné rozmisténi nytt. Jedna se vyhradné o rozte¢ a také pocet jejich fad.
Spatnou volbou roztec¢e mize pfi zatizeni panelu tlakem nastat zvinéni potahu mezi jednotlivymi
nyty. Tento jev ma negativni vliv na vypocet spolucinné Sitky potahu, ktery bude zminén v nasledujici
kapitole. [1]

Na obrazku 2-4 je zndzornén specialni nyt nazyvany NACA. Hlava nytu se umist'uje na vnitini stranu
panelu k prilehlé pasnici podélniku. Zavérna strana nytu se nachazi na jeho vngjsi strané a piebytecny
materidl je odstranén za pomoci obrdbéni. Tim je dosaZzeno hlads$iho povrchu kiidla. Samotné
snytovani je provadéno na lisu a vede tak k lepsi tuhosti spoje. Tento postup mé pozitivni dopad
na zmirnéni nachylnosti k vrasnéni potahu v oblasti nyta. [1]

|
5 H 5

&i& Odstranény prebyteény material

Obrazek 2-4: Nytovy spoj potahu s podélnikem technologii NACA [1]

Pti nytovani podélnika k potahu je také mozné pouziti lepidla. Podlepenim podélniku dojde ke
zlepseni nekterych pevnostnich vlastnosti a také k utésnéni této casti. Adhezivni a kohezivni
vlastnosti jsou vyznamné ovlivnény vnéjsimi vlivy, jako je naptiklad vlhkost, teplota a dalsi. S timto
se vaze degradace lepidla, které postupem Casu ztraci své vlastnosti. [4]
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3 ZTRATA STABILITY VYZTUZENYCH PANELU

Obecné lze fict, ze tlakové hodnoty osovych a membranovych slozek napéti mohou vést
u skofepinovych konstrukei ke ztraté stability. V urcitém bod¢ nahle nastava prechod z predesleé, jiz
nestabilni konfigurace do nové stabilni konfigurace. Tento pfechod se nazyva bifurkace! a je spojen
s pierozd€lenim napéti. Protoze membranova (tlakovd) a ohybova tuhost jsou u tenkosténnych
konstrukci fadove rozdilné, dochazi k vyrazné deformaci pievazné vyboulenim. [5]

Jakmile je v zatéZovacim diagramu na obrazku 3-1 dosaZeno bifurka¢niho bodu A, stabilni vétev
mize pokraovat nestabilnim smérem AB, nicméné jakykoli minimélni ruSivy impulz donuti
soustavu prejit do nové stabilni vétve AC. Tato vétev ma takzvané pozitivni smérnici. To znamena,
Ze rovinna sténa je schopna prenaset dalsi zatizeni i po vyboceni stfednicové plochy, aniz by doslo
ke zborceni. Negativni smérnice vétve AC je velice nebezpecnd, jelikoz pii dosazeni kritického
zatizeni dojde k ndhlé ztraté stability a naslednému zborceni, proto je snaha se tomuto ptipadu
vyhybat. Realné konstrukce vykazuji imperfekce?, které vylucuji bifurkaéni chovani. Jejich
zatézovaci diagram je na obrazku 3-1 vyznacen pierusovanou kiivkou. Ta vypovida o nelinearité
tohoto problému. Vzdalenost kiivky od bifurka¢niho diagramu idealni stény je zavisla na velikosti
imperfekci a mize se v riznych pripadech lisit. [5]

Obrazek 3-1: ZatéZovaci diagram tlacené stény [5]

Vyztuzené panely kiidla zatizené tlakem vykazuji podobné chovani jak jiz zminéné rovinné stény.
Jsou nachylné na ztratu stability, kterda mize byt v urCitych pripadech Spatné predvidatelna. V této
kapitole bude okrajové naznacen vypocet zejména potahu a jeho tzv. spolucinné $ifky. Detailni
analyza a vypocty tykajici se podélniku jsou dobte popsany v bakalatské praci Alese Haly zabyvajici
se pfimo timto tématem viz. zdroj [6].

3.1 SPOLUCINNA SiRKA POTAHU

Vyztuzeny panel zatizeny tlakovymi silami je, jak uz bylo vySe zminéno nachylny ke ztraté stability
a naslednému zborceni panelu jako celku. Odolnost viici ztraté stability potahu je podpoiena
vyztuhami (podélniky), které stabilizuji potah proti zvinéni nebo vybouleni. Obrazek 3-2 znazoriuje
rozlozeni napéti v panelu pii postupném navysSovani zatizeni. Jakmile se napéti dostane nad hodnotu
kritického napé€ti potahu o porqn, nedojde ke kolizi, jelikoZ potah pfilehajici k podélnikiim dokaze
toto napéti dale prenést. Dé&je se tak diky podpote, kterou poskytuji podélniky potahu. Urcita Sitka
potahu pisobi jako soucast podélniki a nazyva se spolu¢inna Siika potahu b,. [1]

! Bifurkace neboli rozdvojeni rovnovahy.
2 Imperfekce — nedokonalost, odchylka od idedlniho stavu (geometrického, materialového).
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Obrazek 3-2: Rozlozeni napéti mezi podélniky [1]

. ]

Napéti ve stiedni Casti rozte¢e mezi podélniky nepiekro¢i hodnotu kritického napéti potahu o, ,otan,
bez ohledu na velikost napéti v podélnicich. Maximdlni mozné pienesené zatizeni se odviji od
velikosti vzpérného napéti v podélniku o¢ siyinger. Realné rozloZeni napéti v panelu je znazornéno na
obr. 3-3 vlevo, vpravo je potom znazornéno zjednoduseni pro vypocty pomoci efektivni Sitky b,.

¢,stringer

!
| |

- -
|

O stringer \
Oc.po(ah ) : \\‘
[ [
|

Obrazek 3-3: Zjednoduseni pomoci spolu¢inné §ifky potahu [1]

Efektivni Sitka potahu lze vypocitat nasledujicim vztahem:

K.E

t 2
Oc¢ stringer — KcE <b_) - b,=t-

e Jc,stringer

Kde:

Oc stringer Tlakové napéti pti vzpéru podélniku

K¢ = Koeficient vzpérné stability
E Youngtiv modul pruznosti
t Tloustka potahu

b, = Spolucinna sitka potahu
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Hodnota koeficientu vzpérné stability K. mize nabyvat nasledujicich hodnot:

Kc=3,6 pro- =40

Kc=63 proz =110

Kde:
b = Rozte¢ podélnikl
t = Tloustka potahu

Mezi témito hodnotami dochazi k postupnému piechodu, jak je znazornéno v diagramu na obrazku
3-4. Hodnota koeficientu vzpérné stability K- je zavisla zeyména na druhu okrajovych podminek. Pro
jednotadé nytovani se predpokladaji okrajové podminky podobné spise kloubové vazbé, proto je K,
rovno 3,6. Pti pouziti dvoufadého nytovani jsou okrajové podminky 1épe aproximovany vetknutim a

hodnota K je rovna 6,3.

Pokud budeme uvazovat, Ze je soucinitel K- = 3,6 a Youngiv modul duralu E = 72000 MPa, pak

muZeme pro rizna dovolena napéti podélniku ziskat tyto vztahy [7]:

Pro dovolen¢ napéti o¢ stringer = 275 MPa

K.E

O-c,stringer

K.E

~30-t b, =t

Gc,stringer

Pro dovolené napéti o stringer = 160 MPa

~40-t

7.0

6.0 ///,

4.0

3.0

20 30 40 60 60 70 80 9 100 110 120
b
t

Obrazek 3-4: Hodnota koeficientu vzpérné stability K. [1]
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3.2 TYPY NESTABILIT PANELU

Vyztuzeny panel miize v zavislosti na své geometrii, tuhosti a okrajovych podminkach vykazovat
ruzné rezimy nestabilit, které 1ze obecné rozd¢lit na lokalni, globalni a smiSené. Jedna se o komplexni
problém, u kterého neni jednoznacné, jaky typ nestability bude nejvyznamnéjsi. Zpravidla nastava
kombinace zminénych typt. Obvykle nastane jako prvni globalni vyboceni podélniku. Toto vyboceni
se nasledné zacind zvétSovat, az do doby, kdy podélnik zacind ztracet svou unosnost. V tomto
okamziku je podélnik zdeformovany natolik, ze dojde k jeho poddajné deformaci. Panel tedy picjde
do rezimu globalni ztraty stability a nasleduje jeho postupné zborceni. [8]

Podélnik se pod vlivem zatizeni mize zacit deformovat jak ohybové, tak torzné. Také mohou nastat
lokalni deformace vzniklé zejména imperfekcemi. Tyto zminéné typy deformaci podélniku jsou
pfenaseny do potahu a urcuji jakym zpusobem bude potah dale namahan. Nejvyznamnéjsi zatéznou
slozkou potahu je vliv krouticiho momentu vzniklého torzni deformaci podélniku. Tento princip muize
platit i ze strany potahu, a to tak, ze deformovanou ¢asti je podélnik disledkem zvInéni potahu. Je tak
znézornéno na obrazku 3-5. Jaky stav nastane zdvisi primarné na tuhosti jednotlivych komponent
panelu kiidla. [1]

SN R
N

= — —r

kroutici moment

Obréazek 3-5: Kroutici moment piisobici na podélniky.

3.2.1 POCATECNI NESTABILITA

Je to pocatecni faze vzpéru, ktera miize nastat jiz pii niz§im prvotnim zatizeni. Projevuje se zejména
zvlnénim potahu, lokalni nestabilitou a malou torzni deformaci podélniku, ktera je na obrazku
3-6 (A) piehnana (kvuli zietelnému zobrazeni). Ve skute¢nosti jde 0 mnohem mensi deformace. Na
obrazku 3-6 (B) je znazornéna klopnd deformace podélniku zpisobend krouticim momentem ze
strany potahu, ktera vede k pfechodu do rezimu globalniho vzpéru [8]. Obvykle dojde ke zvInéni
potahu s poloviéni vinovou délkou mezi rozte¢i podélnika. [1]

(B)

Obrazek 3-6: (A)Pocatecni vzpér panelu [1], (B) Klopna deformace podélniku [8]
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Na obrazku 3-7 (A) je znazornéno lokalni zvInéni potahu (bez torzni deformace podélnikd, jak bylo
uvedeno vyse), které miize taktéz nastat témet od zacatku zatézovani. Tento rezim miize vést ke ztraté
stability panelu v dasledku nasledné poddajné deformace potahového pole mezi podélniky. Obrazek
3-7 (B) zobrazuje kombinaci pfipadu (A) a globalniho vzpéru podélniku. K poruseni tedy dochazi
kombinaci obou zminénych rezimu. [8]

(A)

Obrazek 3-7: Dalsi rezimy pocateéniho vzpéru panelu kiidla [8]

3.2.2 LOKALNi NESTABILITA

Lokalni nestabilita mtize nastat jak na potahu, tak na podélniku (viz. obrazek 3-8). Tento rezim
nestability je obvykle vyvolan uréitou imperfekei. Pii¢inou imperfekce mutize byt napiiklad vyrobni
nepiesnost. Tloustka a piimost podélniku ani potahu neni konstantni a ob¢ tyto ¢asti maji urcité
odchylky od jmenovitého rozméru, které v tomto piipadé nemusi byt zanedbatelné. [1]

<
<
<

Obrazek 3-8: Lokalni nestabilita podélniku [8]

3.2.3 GLOBALNIi ZTRATA STABILITY

Jedna se o podobnou situaci, jako je vzpér pfimého prutu popsany Eulerem. U globalni ztraty stability
dochazi k vyboceni celého panelu ve sméru normaly k jeho ploSe, jak je znazornéno na obrazku
3-9 (A), (B). Dochazi k prihybu panelu s polovi¢ni vinovou délkou mezi rozteci zeber nebo ramu.
Deformace timto zpGsobem obvykle nastava sekundarné po rezimu pocatecni ztraty stability.
V piipadg, kdy je tuhost podélnikd mensi, nez tuhost potahu nastava tento rezim bezprostifedné bez
pocatecnich nebo lokalnich ztrat stability [8]. | v tomto ptipadé nedochazi ke ztraté stability pouze
globalnim vzpérem, ale také k ur¢itému zkrouceni podélnikii. Tato situace je velice slozita na analyzu,
proto je cilem zkonstruovat konfiguraci s Co nejvétsi tuhosti podélnikt v ohybu a zaroven v krutu. [1]
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Obrazek 3-9: Globalni vzpér panelu (A) [1], (B) [8]

3.2.4 TORZNi NESTABILITA

Tento druh nestability se tyka zejména podélnika, které se jako celek otaci okolo podélné osy lezici
v roviné potahovych poli. Nedochazi tak k deformaci jejich prafezu, ale pouze k jeho rotaci
a globalnimu prihybu ve sméru normaly k plose potahu, jak je patrné z obrazku 3-10 (A). Vinova
délka pii deformaci potahu muze byt az trojnasobkem rozte¢e podélniki. Na obrazku 3-10 (B) je
znazornén dal$i rezim torzni nestability, pfi které se potah zvini s polovi¢ni vinovou délkou mezi
roztec¢i podélnikli. U podélnikl nastane prihyb ve sméru normadly k jejich stojiné. S tim souvisi také
mensi pruhyb panelu ve sméru normaly k jeho plose. Torzni nestabilita je velice obtizna na predikci
a vySe popsané rezimy jsou pouze jedny z mnoha moznosti této nestability. [1]

@ (B)
\ \

. |

>
>

e

s

PEpE 31 4

Obrazek 3-10: (A)Torzni nestabilita v kombinaci s globalnim vzpérem [1], (B) Torzni nestabilita [1]

3.2.5 ZTRATA STABILITY POTAHU MEZI NYTY

Vlivem rozdilné tuhosti potahu a podélniku miiZze nastat vzpér potahu mezi nyty, ktery je znazornén
na obrazku 3-11. Dal§im vyraznym ¢initelem je tuhost samotnych nytovych spoju, ktera se odviji od
zpusobu jejich vyroby. Tento typ ztraty stability ma vyznamny vliv na spravnost vypoctu jiz zminéné
spoluc¢inné §itky potahu b,. Pokud dojde ke zvInéni potahu v okoli nytd, potah v téchto mistech
nedokaze pfenést predpokladané zatiZzeni a neni tak dostate€nou oporou pro podélnik. V tomto
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ptipadé by byl vypocet spolucinné Sitky potahu nespravny. Tomuto jevu lze zabranit dostate¢né
tésnou rozteci jednotlivych nytu, piipadné pouzitim dvou fad nyti vedle sebe. U integralnich panelt
tento podlém odpada. [1]

Tloustka potahu Rozte¢ Podélnik

(—

Obrazek 3-11: Ztrata stability potahu mezi nyty [1]

3.2.6 VRASNENi POTAHU

Jedna se o reZzim nestability podobny ztraté stability mezi nyty. Tato nestabilita spo¢iva v odklonéni
potahu od lezaté pasnice podélniku (viz. obrazek 3-12 vpravo) vlivem pruzné vazby realizované
pomoci nytl. Tomuto jevu se 1ze vyhnout umisténim nytl co nejtésnéji ke stojiné podélniku, ptipadné
pouzitim dvoutfadého nytovani. [1]

Obrazek 3-12: Vrasnéni potahového plechu kiidla. [1]
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4 INTEGRALNi PANELY

Nekteré aplikace v letectvi pozaduji vyssi naroky na odolnost jednotlivych ¢asti draku letadla. Jedna
Z nich je i1 panel kiidla, ktery byva mnohdy vystaven extrémnimu zatiZzeni. Proto je za urcitych
okolnosti vhodné pouziti integralniho panelu. U tohoto typu panelu odpadaji stabilitni problémy
spojené s nytovanim, proto uz z principu nemuze dochazet ke ztrat¢ stability mezi nyty a k vrasnéni
potahu.

Jedna se o jednolitou a lehkou konstrukci s vysokou pevnosti, jelikoz vyztuzné profily nemusi byt
spojeny s potahem nytovanim, které v dirach vytvati vyraznou koncentraci napéti. Nejcastéji jde
o panelové profily vyrobené frézovanim z jednoho kusu materialu (slitiny hliniku), jak je znazornéno
na obrazku 4-1. V nékterych ptipadech jde o vylisky, které mohou byt dale obrabény. Tato varianta
vyroby je ekonomictéjsi, vie ale zalezi na konkrétni aplikaci. [1]

Obrazek 4-1: Integralni panel vyrabény frézovanim

Mezi ptednosti integralni konstrukce panelu ve srovnani s nytovanym panelem patfi:

— VySsi odolnost vi¢i vzpérnému zatizeni. Pii ndvrhu pfi¢ného prifezu podélného vyztuzného
prvku dochazi k efektivngjsimu vyuziti materialu pro pfenos zatizeni. Tyto prvky nemusi mit
pouze jednoduchy obdélnikovy prifez. Vyuziva se toho, ze podélnik nemusi mit piipojnou
plochu (pasnici) pro realizaci spoje s potahem pomoci nytl. Z toho vyplyva, Ze se tato hmota
muZze vyuzit pro vhodné&jsi tvar pticného prifezu podélniki, a tim padem dojde k vyraznému
zlepSeni vlastnosti panelu pfi zachovani hmotnosti. [1]

— ZlepSeni aerodynamickych vlastnosti kiidla, jelikoZ je dosazeno hladsiho povrchu diky
pouziti mensiho poctu spojovacich elementl (nytil). Pfi zatiZzeni také dochazi k menSimu
prihybu a vybouleni nosného potahu zptisobeného vEtsi tuhosti integralniho panelu. [1].

— Jednodussi feSeni utésnéni palivovych nadrzi pfimo integrovanych v kiidle diky menSimu

poctu dér vzniklych nytovanim (CasteCné odstranéni problematického tésnéni nytovanych
panelt). [1].
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4.1 NAVRHOVY DIAGRAM

Pro snadnéjsi pocatecni navrh je vyhodné pouziti navrhového diagramu (viz. obrazek 4-3), diky
némuz je mozné rychle stanovit optimalni prvotni rozméry pii¢ného priifezu.

Pro dal$i uvahy je stanoven integralni panel o rozmérech, které jsou patrné z obrazku 4-2, kde:

ts = Tloustka vyztuhy
t = Tloustka potahu
b Rozte¢ mezi vyztuhami
d Vyska vyztuhy vici sttednici potahu
L = Délka panelu
t,
b l
Obrazek 4-2: Zakladni rozméry integralniho panelu [1]
Predpoklady:

Pro nasledujici digram je nutné uvazovat panel s jednoduchymi podélniky obdélnikového
prufezu o tloustce t; a vysSce d vztazené ke stiednicové plose (Vviz. obrazek 4-2). [1]

Dale predpokladdame pouze osové zatiZeni. V redlné situaci je panel namahan excentrickym
zatizenim, které zpuisobi vyskyt ohybového momentu uz od zacatku zatézovani panelu.
Nicméné Niu ve své knize uvadi, ze dimenzovani panelu zavisi z 80-90 % pouze na osové
sile. Takovy panel se povazuje za idealni sténu®. [1]

Panel je dostatecné Siroky, abychom k nému mohli pfistupovat jako k idedlni sténé. Na
podélné hrany, které nejsou uchyceny nesmi plsobit zadné zatizeni, aby nedochézelo
k nezadoucimu ohybu. [1]

Ulozeni je realizovano pomoci rotacni vazby. Lze vSak pouzit vetknuti, pokud povazujeme
délku L za mensi, nez je celkova délka panelu [1]. V takovém piipadé se pracuje jen

s urCitou vyseci panelu.

Vyska vyztuh je v porovnani s celkovou vyskou kiidla vyrazné mensi [1].

Poméry % a % se predpokladaji dostate¢né malé [1].

3 Idealni sténa nemiZe byt zatizena ohybem narozdil od desky.
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Obrazek 4-3: Navrhovy diagram [1]

Navrhovy diagram na obrazku 4-3 znazoriiuje procentudlni zménu pocatecniho vzpérného napéti
panelu f;, vici pocateCnimu vzpérnému napéti samotného potahu f,. Na vodorovné ose se nachazi
poméry vysky vyztuhy ku rozte¢i jednotlivych vyztuh, které jsou oznaceny jako Rj,. Jednotlivé kiivky
vyjadiuji pomér tloustky vyztuhy tg ku tloust’ce potahu t a jsou oznaceny jako R,. Pomoci téchto
pomeért lze v diagramu vyhledat bod a k nému na svislé ose odecist pfislusnou hodnotu. Tato hodnota
vypovida o spravnosti geometrické konfigurace panelu. Napiiklad hodnota 1,2 odpovida 20 %
zvyseni pocate¢niho vzpérného napéti f;, vyztuzeného integralniho panelu. Tento zptisob poskytuje
rychlé prvotni ptiblizeni efektivity geometrickych rozméri panelu kiidla. [1]

4.2 \YZTUZENI INTEGRALNIHO PANELU BIONICKOU STRUKTUROU

Tento druh vyztuze je inspirovan listy stromu v pfirod¢, konkrétné jejich zilkami. List rostliny je
dlouhodobé¢ vystaven dosti podobnym podminkam, jako ktidlo letadla, ale v menSim méfitku. Musi
odolavat vlhkosti, poryviim vétru a desti. Zilky maji za kol nejen vyztuzit list, ale také funguiji jako
zastavovace trhlin. Jedna se o mechanismus, ktery pii prichodu trhliny Zilkou odvrati trhlinu
Z jednoho sméru do druhého (viz, obrazek 4-4), tim padem se prodluzuje draha trhliny. Toto ma
pozitivni dopad na §ifeni potencialni trhliny, vzniklé cyklickym namahanim. [9]

Pokud by se podafilo tyto vlastnosti naimplementovat na kiidlo letadla, mohlo by byt dosazeno velice
dobrych vysledki. Jednak by doslo, k jiz zminénému odklonéni drahy trhliny. Tim padem by se
zvétsila bezpecnost, pokud by pii inspekci kiidla letadla nebyla odhalena trhlina. Dal$i pozitivni
vlastnosti je stabilizace potahu vuci jeho vybouleni a zvinéni pfi dosaZzeni mezniho stavu vzpérné
stability. Tato vlastnost je v této praci brana jako kli¢ova a v dalsi analyze bude dale vyhodnocena.
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Obrazek 4-4: Odklonéni trhliny v listu rostliny [9]

4.2.1 BIONICKE PARAMETRY

Aby bylo mozné ziskat pfevazné rozmérové parametry bionické struktury (listu stromu) je v ¢lanku
[9] pouzito n€kolika algoritm pro digitalni zpracovani snimka zilek listu. Po této digitalni Gpravé
jsou do snimku na obrazku 4-5 zavedeny rozméry, které budou nasledné upravovany. Témito
parametry jsou vzdalenosti zil (D1 — D4) a tihly zil (A1 — A4). [9]

Obrazek 4-5: Rozmérové parametry bionické struktury [9]

V ¢lanku (viz. zdroj [9]) zabyvajicim se vyzkumem vlivu bionické struktury bylo analyzovano cca
210 listt a byly stanoveny nasledujici ¢tyfi experimentalni vzorky:

— BCU-1: D1=7mm, D2=10mm, D3=12mm, D4=10 mm, Uhel=47°
— BCU-2: D1=9,4 mm, D2=10 mm, D3=12mm, D4=10 mm, Uhel=47°
— BCU-3: D1=9,4 mm, D2=10 mm, D3=12mm, D4=10 mm, Uhel=33°
— BCU-4: D1=7,9 mm, D2=8,7 mm, D3=9,3 mm, D4=12,5mm, Uhel=38°

Tyto CT vzorky byly méfeny z hlediska zastaveni $ifeni trhliny. Z méfeni vySlo, Ze nejlepsi

konfiguraci je vzorek BCU-3. Ve vypoctové casti budou rozmérové parametry inspirovany timto
vzorkem pouzity k analyze vzpérné stability panelu.
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5 UvoD DO ANALYZY POMOCi MKP

Metoda konecnych prvkl (dale uz jen MKP) vznikla na zaklad¢ pozadavku pro vypocty obtizné
analyticky feSitelnych konstrukci v leteckém, kosmickém, jaderném a vojenském primyslu.
V poslednich letech je ¢im dal vice rozvijejici se metodou pro feSeni uloh pruznosti, dynamiky, ale i
vedeni tepla atd. Reseni je vzdy, zejména u sloZitych uloh, piiblizné. Proto je nutné vysledky hodnotit
kriticky, pfipadné¢ pouzit dal§i ovéfeni napiiklad porovnanim s analytickym feSenim nebo
s experimentalnim métenim. Odchylka od redlného stavu zavisi na mnoha faktorech, nicméné pokud
se vypocet nelisi o vice jak 15 % od experimentu, miizeme povazovat tento vypocet za relevantni.

Princip vypoctu spociva v rozde€leni spojitych funkci na kone¢ny pocet nezndmych parametri. Toto
rozdéleni se nazyva diskretizace. Diskretizace pfiiblizné aproximuje Spojity problém, proto ma
nejvetsi vliv na presnost feseni. V praxi to znamena, Ze na spravnost vysledkt ma vliv zejména kvalita
a velikost sit¢ konecnych prvka, ktera reprezentuje piivodni tvar télesa. Zakladni druhy kone¢nych
prvkil jsou znazornény na obrazku 5-1 a jejich pouziti zavisi na druhu feSené tlohy. VZdy je snaha
problém zjednodusit natolik, aby vypocet probehl co nejrychleji a zarovei s co nejmensi, nebo pokud
mozno piijatelné velkou odchylkou. K této transformaci redlného problému na matematicky model
napomahaji pravé zminéné druhy prvki. Zna¢nou vyhodou MKP je, Ze feSeni diskrétniho problému
1ze snadno provadét na pocitaci za pouziti algebraickych rovnic. [5]

Prutovy prvek - 1D Rovinny prvek - 2D Objemovy prvek - 3D

— T~ T~

Obrazek 5-1: Druhy kone¢nych prvki [5]

Z hlediska matematického se pro feSeni vyuZziva varia¢ni metody, pomoci niZ se hledd minimum
funkciondlu celkové potencidlni energie télesa I1. Tato potenciondlni energie je rovna rozdilu celkoveé
energie napjatosti télesa W a potencialu vnéjsiho zatizeni P. [5]

[I=W-P

DalS8imi Gpravami lze vyjadfit zakladni rovnici MKP v maticovém tvaru. Tato rovnice udava zavislost
sily F, tuhosti K a posuvu U. Aby byla rovnice jednozna¢né fesitelna, je tieba predepsat dostatecny
pocet okrajovych podminek. Plati obecné zasada, ktera tika, Ze musi byt pfedepsany takové okrajové
podminky, aby bylo zamezeno pohybu télesa v prostoru v zavislosti na typu a dimenzi tlohy. Matice
tuhosti K je urcena materidlovymi charakteristikami, matice silového ptisobeni F je taktéz znama.
Jedinym nezndmym parametrem je matice posuvl U, ze které lze vypocitat pretvoreni a nasledné

urcit velikost napéti v libovolném bod¢ na télese. [5]

F=K-U
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Pro vypocty existuje nespocet riznych softwarti, nicméné v této praci bude pouzit MSC Patran a
MSC Nastran. Celé feseni ulohy v tomto balicku programt je schematicky zobrazeno na obrazku
5-2 a lze rozde¢lit do nasledujicich ¢tyf sekci: preprocesing, numericky vypocet, postprocesing a
graficky vystup. V preprocesingovém programu Patran je nadefinovéna vstupni geometrie,
materialovy model, sit’ kone¢nych prvkl a okrajové podminky. Vystupni textovy soubor s koncovkou
bdf slouzi jako vstup pro feSi¢ Nastran. Zna¢nou vyhodou textového souboru je moznost zmény
urcitych dat (napf. tloustky skofepinového prvku) bez nutnosti tvorby nového databazového souboru
.db. V fesici probéhne numericky vypocet s vystupni koncovkou .h5, ktery je nutné zpétné nahrat do
postrocesingového programu Nastran. Zde je mozné vykreslit napéti a deformace, nebo vytvofit
simulaci pro piehlednéjsi verifikaci vysledka. Zkoumané vysledky je poté mozné pomoci .rpt
souboru naimportovat do Excelu pro snadnéjsi zpracovani grafti.

v I
.db —= Patran —=| bdf | Nastran = h5

Y
rpt
v

Excel

Obrazek 5-2: Schéma feSeni
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6 ZAKLADNi VYPOCTOVY MODEL

V nésledujicich podkapitoldch bude provedena numerickd analyza zakladniho panelu, ktery bude
slouzit jako vychozi konfigurace pro dalsi vypocty. Z tohoto diivodu je panel oznacen jako zakladni.

6.1 GEOMETRIE

Prvnim krokem je vytvofeni vstupni geometrie, ktera je uréena rozméry z obrazku 6-1 (A). Geometrii
Ize naimportovat z libovolného CAD softwaru. Jelikoz je vyuzito 2D prvkd, je vyhodnéjsi geometrii
vymodelovat v Patranu formou stiednicovych ploch, kterym je nasledné pfifazena zadana tloustka.
Pro vypocet skofepiny jsou rovinné prvky vhodnéjsi nez objemové prvky, at uz z hlediska celkového
poctu prvkil, vypocetniho ¢asu a presnosti feseni. Sit’ konecnych prvki je v tomto piipad¢ tvorena
prvky CQUADA. Jde vyhradné o ¢tvercové rovinné plochy spojujici ¢tyfi krajni uzly, jak 1ze vidét z
obrazku 6-1 (B). Celkovy pocet prvku je 2891 a pocet uzla ¢ini 3004.

(A) (B)

Obrazek 6-1: (A) Rozméry panelu, (B) Ukazka sité konecnych prvki

Jak uz bylo zminéno, rovinné prvky jsou tvotreny stfednicovymi plochami a nasledné je kazdé plose
pfifazena tlouStka. Jedn4 se o tlouStku potahu, kterd je 3,1 mm a tloustku vyztuzného profilu, ktera
¢ini 4,1 mm, jak je patrné z obrazku 6-2. Program Patran tuto tloustku skofepiny rovnomérné rozdéli,
a to tak, Ze na kazdou stranu od stfednice je pfictena polovina celkové tloustky.

Obrazek 6-2: Tloustka potahu a podélnych vyztuznych prvka
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6.2 MATERIAL

Dals$im nezbytnym krokem je nadefinovani materialu. Po konzultaci s vedoucim prace je pouzit Dural
7050 — T741. Jelikoz jsou predpokladany velké deformace, je nutné uvazovat elastoplastické
deformace — tzn. dojde Kk piekroc¢eni smluvni meze kluzu materialu Rp, ,, kterd je rovna 427 MPa.
Tento model materialu je nazyvan jako bilinearni (nebo také nelinearni), protoze je urCen dvéma
linearnimi pfimkami, jak je patrné z obrazku 6-3. Oblast do meze kluzu je nazyvana jako elasticka.
Sklon pfimky je ur€en Youngovym modulem pruznosti E, ktery je roven 71 016 MPa. Pretvoteni
uréuje Pissoniv pomér u = 0,33. Po dosazeni meze kluzu nasleduje oblast plastickych deformaci.
Zde je material popsan dalsi ptimkou, jejiz sklon je uréen modulem deformaéniho zpevnéni* H, ktery
je roven 740 MPa.

Rm

Rp0,2 [

My

Obrazek 6-3: Model bilinearniho materialu

V programu Patran je material nadefinovan v kart¢ materials pomoci dvou materialovych modelu.
Na obrazku 6-4 vlevo lze vidét zadané vstupni hodnoty. Je zvolen elastoplasticky a izotropni model,
uréeny vySe zminénym modulem deformacniho zpevnéni. Mez kluzu je pocitana z podminky Von
Mises. Na totozném obrazku vpravo je ukazan zapis materialu ve vystupnim .bdf souboru. MAT1
popisuje pocate¢ni elastickou oblast, MATS1 definuje oblast s plastickymi deformacemi.

T CQUADZ 438 2 591 592 596 595|
S — CQuAD4 439 2 593 594 598 597
CQUAD4 449 2 594 595 599 598
Yield Functen: CQUADA 441 2 595 596 600 599
i . P $ Referenced Material Records
Hardening Rule: W o . ) . )
o, S Description of Material : Date: 22-Jul-19 Time: 13:29:30
BT e MATS1 1 PLASTIC740. 1 1 427.
MAT1 1 710816. .33
Hardening Slope = [740. | $ Multipoint Constraints of the Entire Model
Yield Point = |427. | $ ID conflict : the PATRAN MPC ID was 1
RBE2 2892 399 123456 197 198 199 200 397
398 400 597 598 599 600 1043 1044
ErvrE il EE 1045 1046 1047 1048 1049 1050 1934 1935
Linear Elastic - [,,,,] - [Active] ~ 1936 1937 1938 1939 1940 1941 1942 1943
Elastoplastic - [Hardening Slope, Von Mises, Isotropic,,] - [Active] v amaa amar Amar Amam Aanan anan Anna Anar

Obrazek 6-4: Nadefinovani materialu v Patranu a ve vystupnim .bdf souboru

4V programu Patran oznacen jako Hardening Slope.
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6.3 OKRAJOVE PODMINKY

Okrajovymi podminkami jsou definovana vsechna zatizeni a ulozeni télesa v prostoru. Panel je
Vv prostoru nepohyblivé uchycen pomoci vetknuti. Tato okrajova podminka je aplikovana na fidici
body Node 203 a Node 399 a pomoci MPC?® je rovnomérné rozdé&lena do v$ech uzl. Do uzlu Node
399 je navic predepsano deformacni zatizeni posuvem o 3 mm V podélném sméru, jak 1ze vidét na
obrazku 5-7. Zde je z vetknuti odebran jeden stupen volnosti vV tomto sméru, aby mohlo dojit ke
stlaceni. Pro dalsi, zejména grafické vystupy, je méfena reakéni sila ve vetknuti (Node 203), jako
odezva na zminéné deformacni zatizeni — stlaceni. V ramci zjednoduseni vypoctového modelu se
volné konce panelu ponechavaji bez jakékoli vazby. Pro realnéjsi simulaci by bylo mozné je pruzné
podepfit, ovSem tento zasah by model udélal vyrazné slozitéjSim. V této situaci je splnén piedpoklad
dostatecné Sirokého panelu, proto mize byt toto zjednoduseni provedeno.

Obrazek 6-5: Okrajové podminky

6.4 MKP vYPOCET ZAKLADNIHO PANELU

Pro spravné vysledky numerickych vypoctl je klicova spravna volba vypocetni analyzy. JelikoZ se
panel kiidla v pribéhu zatéZovani chova nelinearné, jak bylo popsano v kapitole 3, je na misté pouziti
nelinearni analyzy. Nelinearni pfistup MKP ulohy spociva v rozdéleni zatiZzeni na predem urceny
pocet krokti. Zatizeni je aplikovano S postupnymi ptiristky pravé v téchto krocich. Téleso po prvnim
kroku vykazuje urcitou deformaci a v ndsledujicim kroku je zatiZeni aplikovano na jiz zdeformovany
tvar z predeslého kroku. Timto zpisobem je umoznéno sledovat odezvu panelu na postupné
vzrastajici zatizeni. [5]

Ve vypocetnim softwaru Nastran je nelinearni analyza oznacena jako SOL 106 (Nonlinear Static
Analysis) a umoznuje nastaveni zatizeni do jiz zminénych jednotlivych piirtstkt. Pocet kroka byl
z pocatku nastaven na hodnotu 100, nicméné tato hodnota se muze vyrazné liSit v zavislosti na
pribéhu daného vypoctu. V pribchu analyzy byla tato hodnota vyrazné upravovana i za pomoci rad
vedouciho prace. Pii celkovém posuvu o 3 mm se aktualni stlaceni Al, potfebné pro vykresleni graft,
vypocte nasledovné:

Al_3-x
Tk

5> Zkratka pro Multi-Point Constraints.
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Kde:
X = Aktualni krok
k = Celkovy pocet krokt (pfi vypoétech v rozmezi od 100 az piiblizné do 180)

Pro zjednoduSeni piedstavy o prubéhu napéti a deformaci integralniho panelu, které budou dale
podrobné popsany, byl vytvoren ilustrativni obrazek 6-6 znazornujici zavislost sily na deformaci. Ta
je zobrazena ve tfech vyznamnych bodech. Je patrné mirné pocatecni zvinéni potahu v linearni oblasti
az do pfiblizn€ 35 % stlaceni. Tato konfigurace se stava nestabilni a nastane ndhly pfekmit do nové
stabilni konfigurace, kde je patrné vyrazngjsi zvinéni potahu s vétsi vinovou délkou. Tato konfigurace
pokracuje az do mista oznaceného Cislem 2, kde panel dosdhne své maximalni inosnosti. Poté se
deformace panelu zacne blizit konfiguraci podobné globalnimu vzpéru a panel prenasi stale mensi
zatiZzeni az do jeho uplného selhani.

F A

1.=35% 2.=75% 3.290%
Obrazek 6-6: Ilustrativni pribéh reakeni sily v zavislosti na stlaCeni panelu

Nyni bude podrobné popsano chovani panelu v kritickych usecich postupného zatézovani. Jak bylo
v piedchozim odstavci naznaceno, panel z pocatku vykazuje mirné zvinéni az do okamziku 35 % a
36 % stlaceni, kdy dojde k piekmitu do nové stabilni polohy se tfemi vyraznymi pulvinami.
Konkrétné se jedna o prekmit mezi stlacenim o 1,03 mm a 1,06 mm, ktery je zobrazen na obrazku
6-7. Je také patrna skokova zména napéti ze 172,1 MPa na 272,3 MPa. Jedna se o d¢€j souvisejici s
prerozdélenim napéti po dosazeni bifurka¢niho bodu, o kterém bylo hovofeno v kapitole 3.
Maximalni napéti jsou sice zndzornéna v rozich, jedna se ale o singularitu zpiisobenou pfti vypoctu.
Proto tato napéti nejsou brana jako smérodatnd. Dale jde vidét urCitd symetrie rozloZeni napjatosti
okolo stiedové osy kolmé na smér zatézovani.
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Stlaceni 35 % - 1,03 mm Stlaceni 36 % - 1,06 mm

Obrazek 6-7: Redukované napéti pii pocate¢ni ztraté stability zakladniho panelu (35 % - 36 %)

Dalsi obrazek 6-8 znazornuje rozloZeni napjatosti a deformace pti 76 % stlaceni, které odpovida
hodnoté 2,24 mm. Pfi této hodnoté osového stlaceni dosahuje panel své maximalni inosnosti. Opét
je mozné si povSimnout urcité symetrie deformace a napjatosti, ktera dosahuje maximalni hodnoty
434,5 MPa. Jsou zde také mista v oblastech potahovych poli mezi vyztuznymi profily, kde
redukované napéti v potahu dosahuje minimalni hodnoty 26,1 MPa. Osova reak¢ni sila doséhla svého
maxima a ma velikost 434 408 N. Jedna se tedy o kritickou silu, se kterou bude nadale pracovano.

4345
4072
380.0)
352.8
325 6
298 3
2711
243 9
2167
189 4)
1629

1350

107 §f

Obrazek 6-8: Okamzik maximalni Ginosnosti panelu (76 %) — zobrazeni redukovaného napéti

Obrazek 6-9 zobrazuje stav po ztraté stability. Nyni je panel stlacen o 90 % a hodnota stlaceni
odpovida 2,65 mm. Panel pozvolna ptesel ze stavu lokalnich nestabilit do stavu blizkému globalni
nestabilité¢ neboli vzpéru podle Eulera. Je zde patrna jedna pulvina deformace potahu i podélnych
vyztuznych profild mezi podporami. Osova reakéni sila pfenaSena panelem poklesla na hodnotu
340 389 N.
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Obrazek 6-9: Redukované napéti v okamziku blizkému selhéni panelu (90 %)

Naésledujici graf 6-1 zobrazuje vypocteny pritbéh méfené reakéni sily ve vetknuti v zavislosti na
velikosti osového stlaceni panelu. V grafu si lze vSimnout z pocatku linearni oblasti, ktera je
zakoncena prudkym poklesem hodnoty reakéni sily. Tento jev nastane pii stlaceni 1,03 az 1,06 mm
a jde tedy o vySe popsanou pocate¢ni ztratu stability. Pfi této nahlé transformaci na novou stabilni
konfiguraci dojde k prudké zmén¢ tuhosti panelu a reakéni sila poklesne z 296 485 N na 271 934 N.
V této konfiguraci panel déle pfenasi zatizeni, ov§em zatéZovaci pfimka ma mnohem mensi smérnici
nez pfimka v oblasti pfed pocatecni nestabilitou. Pfi celkovém pohledu na priab¢ch sily 1ze vidét
souvislost s bilinearnim materialovym modelem viz. obrazek 6-3, ktery ma po dosazeni hodnoty
smluvni meze kluzu také sklon s mensi smérnici. Nasledné panel dosdhne svého maxima pii hodnoté
osového stlaceni 2,24 mm. V tomto misté panel ptenasi kritickou silu (neboli maximalni silu), ktera
je rovna 434 408 N. V dalsi oblasti grafu je zfejmy pokles reakéni sily a celkové tuhosti panelu.

4

Dochazi ke kolapsu panelu — panel dosahl své maximalni unosnosti a podléha ¢im dal vétsi deformaci.

450
400
350
300
250
200
150

Sila [kN]

100
50

0
0,0 0,5 1,0 15 2,0 2,5 3,0

Deformace [mm]
Graf 6-1: Prubéh reakéni sily v zavislosti na stlaceni v zakladnim panelu
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7 APLIKACE BIONICKE STRUKTURY NA MKP MODEL

V kapitole 4.2 byla zminéna moznost vyztuzeni CT vzorku bionickou strukturou zejména pro
unavoveé zkousSky jako tzv. zpomalovac trhlin. Tato struktura bude dale nazyvana jako stromeckova
struktura skladajici se z kmene a bocCnich vétvi. V nasledujicich podkapitolach bude ovétena
vhodnost vyztuzeni panelu kiidla stromeckem nejen jako zminény zpomalovac trhliny, ale zejména
pro zlepSeni stabilitnich charakteristik panelu kiidla. Pro srovnani riznych variant stromecku bude
vytvoifena parametricka analyza spocivajici ve zméné¢ vybranych geometrickych parametri
stromecku. V prvni variant¢ bude porovnan vliv celkové tloustky elementl stromecku na ztratu
stability. V druhé varianté bude zménéna pouze tloustka kmene stromecku. Tabulka s podrobnymi
informacemi bude ukazana az v kapitole 7.2.

Material i1 okrajové podminky zlstavaji stejné jako u referencniho zakladniho panelu, kde byly tyto
parametry podrobné popsany. Geometrie panelu ziistava taktéz stejna az na piidani stromecku do
sttedové €asti potahu mezi podélné vyztuzné profily, jak je zobrazeno na obrazku 7-1. Sit’ konecnych
prvki musela byt vlivem pfidani stromecku zjemnéna a byly tak pfidany kromé prvka CQUADA4
1 trojihelnikové prvky CTRIA3.

Obrazek 7-1: Sit’ kone¢nych prvkl panelu vyztuzeného stromeckem.

Parametry sité jsou nasledujici — pocet elementti je 17 661 a pocet uzli ¢ini 12 410. Z tohoto je jasné,
ze vetsi pocet elementi oproti zdkladnimu panelu bude mit vyrazny vliv na prodlouzeni vypoctového
Casu. Vyska stromecku je 10 mm a je rozdélena na 4 elementy. Ostatni rozméry stromecku jsou
inspirovany vzorkem BCU 3 (viz. kapitola 4.2) a jsou zakresleny v obrazku 7-2.

Y
N,
0 "‘ 10—

e

Obrazek 7-2: Rozméry stromecku
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7.1 PANEL BEZ STROMECKU

Ze vseho nejdiive je nutné ovérit, zdali se panel bez stromecku chova stejné nebo podobné jako
referencni zékladni panel. Diivodem je zjemnéna sit’ kone¢nych prvki v oblasti stromecku, ktera by
mohla ovlivnit prub¢h napéti a zejména hodnoty kritické osové sily pfendsené panelem. Z ptivodni
geometrie byl odstranén stromecek a Vv téchto oblastech ziistala jemna sit’ (na obrdzku zelen¢) tvofena
trojuhelnikovymi prvky typu CTRIA3 jak je patrné z obrazku 7-3.

AEENENNEREENGE
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Obrazek 7-3: Sit’ kone¢nych prvkl panelu bez stromecku

Chovani panelu pfi pocatecni ztraté stability je podobné jako u zdkladniho panelu. Skok do nové
stabilni konfigurace nastane dfiv, a to pti hodnoté€ osového stlaceni 0 0,96 mm a 0,99 mm. Deformace
panelu je také stejna a odpoviddm tfem pullvinam, jak je vidét z obrazku 7-4. Déle tento obrazek
znazornuje skokovou zménu rozlozeni a velikosti napéti. Maximalni napéti v panelu pfi stlaceni
32 % je 179,3 MPa, nésledné pii stlaceni 33 % se napéti zvEétsi na maximalni hodnotu 267,1MPa. Je
zde patrna zména fadové o 100 MPa stejné jako v predchozim piipadé zakladniho panelu. Jako

ey e

zminéné chyb¢ — singularité.

32 % - 0,96 mm 33 % - 0,99 mm

Obrazek 7-4: Redukované napéti pti pocatecni ztraté stability panelu bez stromecku (32 % - 33 %)

Obrazek 7-5 znazoriuje rozloZeni napjatosti a deformace pii 89 % stlaceni panelu bez stromecku,
které odpovida hodnoté 2,67 mm. Pfi této hodnoté osového stlaceni dosahuje panel své maximalni
unosnosti. Opét je mozné si povSimnout uréité symetrie deformace a napjatosti, kterd dosahuje
maximalni hodnoty 431,4 MPa. Jsou zde také mista, v oblastech mezi vyztuznymi profily, kde
redukované napéti v potahu dosahuje minimalni hodnoty 24,5 MPa. V této oblasti je vidét urcitd linie
podél které neni napjatost uplné spojita. Toto rozdé€leni je zpiusobeno pravé jemnou siti v oblasti
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budoucich stromeckd, kvuli které se tento kontrolni vypocet provadi. Velikost kritické osové reakéni
sily dosahla svého maxima a ma velikost 449 839 N.

4314

404.3]

3771

78.7|

51.6}
24 5

Obrazek 7-5: Redukované napéti v oblasti maximalni unosnosti panelu bez stromecku (89 %)

Obrazek 7-6 zobrazuje stav v oblasti po ztraté stability. Nyni je panel stlacen o 97 % a hodnota
stlaceni odpovida 2,92 mm. Panel bez stromecku stejné jako zakladni panel pozvolna piesel ze
stavu lokalnich nestabilit do stavu blizkému globalni nestabilité. Je zde patrna jedna pilvina
deformace potahu. Stiedovy vyztuzny profil je na rozdil od zakladniho panelu zdeformovan ve vice
mistech. Ve stiedni ¢asti tohoto profilu je patrna lokalni nestabilita profilu, ve které se nachazi oblast
S niz§im napétim, konkrétné 107,2 MPa. Maximalni napéti oproti panelu se stlacenim 89 % narostlo
jesté o priblizn¢ 23 MPa na 453,9 MPa. Osova kritickd reak¢ni sila pfenaSena panelem poklesla na
hodnotu 360 343 N.

4539
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Obrazek 7-6: Redukované napéti v okamziku blizkému selhani panelu bez stromecku (97 %)
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V grafu 7-1 je zobrazeno porovnani zakladniho panelu a panelu bez stromecku. Graf ukazuje zavislost
vypocteného prubéhu reakéni sily ve vetknuti na osovém stlaeni panelu. Obé¢ kiivky zacinaji linearni
oblasti, nicméné u panelu bez stromecku nastane pocatecni ztrata stability o néco diive (konkrétné
0 0,07 mm) neZ u panelu zakladniho, nicméné velikost méfené reakéni sily se 1isi pouze o cca 49 N.
Pti globalnim pohledu na velikosti deformaci a reak¢nich sil pfenaSenych panelem jsou tyto odchylky
zanedbatelné. OvSem vétsi odchylky je dosaZzeno v misté maximalni inosnosti panelu. Zde je velikost
stlaeni panelu bez stromecku o 0,43 mm vétsi viici zdkladnimu panelu. Pti celkovém pohledu na
prubéh sily jde vidét urcitd podobnost obou kiivek, az na zavérecny usek. Z pohledu odli$nosti
maximalnich sil se pfi tomto zjemnéni sité dosahuje maximalni odchylky pouze 3,55 %, coz je
uspokojivy vysledek. Tato odchylka spolu s kritickymi silami jsou vypsany v nasledujici tabulce
7-1.

Tab. 7-1: Odchylka panelu bez stromec¢ku vici zakladnimu panelu

Druh panelu Maximalni sila [N] Odchylka [%]
Zakladni 434 408 355
Bez stromecku 449 839 '
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Graf 7-1: Prubéh reakéni sily v zavislosti na stlaceni — panel bez stromecku vuci panelu zakladnimu

37



‘ LETECKY USTAV
Institute of Aerospace

Engineering

7.2 ZMENA VYBRANYCH GEOMETRICKYCH PARAMETRU

Po ovéteni, zdali nebude mit zjemnéna sit’ zasadni vliv na zménu tuhosti vypoctového modelu, bude
provedena dalsi série vypocta. V nasledujicich kapitolach budou vybrany dva rozmérové parametry
stromeckové struktury, které budou postupné analyzovany a vypocitany.

Stromeckova struktura se sklada z centralniho kmene a vétvi. Prvnim vybranym parametrem je zména
celkové tloustky stromecku. Druhym vybranym parametrem je ponechéani konstantni tloustky vétvi
2 mm pii zméné tloustky kmene stromecku. Tyto parametry jsou uvedeny v nasledujici tabulce 7-2.

Tab. 7-2: VySetfované rozmérové parametry

Vybrané rozmérové parametry

Zména celkové tloustky Zména tloustky kmene pfi
strome€ku [mm] tloustce vétvi 2 mm [mm]

1,0 15

1,8 1,8

2,0 2,0

2,5 2,5

7.3 ZMENA CELKOVE TLOUSTKY STROMECKU

V této kapitole budou vypocitany celkem ¢tyfi varianty celkovych tlousték stromecku, které jsou
vypsany v tabulce 7-2 v levém sloupci. Odstuptiovani téchto hodnot vzniklo z postupnych vypocti a
nasledné analyzy vysledki. Okrajové podminky jsou stale stejné a geometrie panelu zejména
stromecku byla popsana v kapitole 7.

Podrobné bude popsana pouze varianta s tloustkou stromecku 2,5 mm, jelikoz by byl podrobny popis
kazdé varianty pftili§ rozséhly a stale podobny. Ménily by se pouze hodnoty redukovaného napéti
V panelu. Proto budou dalsi varianty panelii porovnany pomoci grafii zejména z hlediska pribéhu
kritické reakénti sily a jeji odchylky od zékladniho panelu, ktery je povaZovan jako referencni.

Analogicky jako u ptedchozich panelll 1 zde bude podrobné popsano chovani panelu v kritickych
nebo jinak vyznamnych usecich postupného zatéZovani. Z pocatku se panel se stromeckem chova
velice podobné jako predesié dva panely. Pocatecni ztrata stability uz neni tak razantni, coZ je patrné
z obrazku 7-7. Jde vidét, ze uz pii 29 % stlaceni, které odpovida hodnoté 0,88 mm, je potah vice
zvInén nez u zékladniho panelu v ptedeslych vypoctech. V této fazi je maximalni redukované napéti
Vv panelu 176,8 MPa. Pfi stlaceni 30 %, které odpovida 0,91 mm dojde k pferozdéleni napéti a nyni
maximalni hodnota redukovaného napéti ¢ini 253,2 MPa. Napéti tedy naroste o 76,4 MPa, coz je
mén¢ nez u zdkladniho panelu, kde byl nartist o ptiblizn€¢ 100 MPa. Pti dal$im naristu stlaceni, tedy
na 31 %, které¢ odpovida 0,93 mm zlstdva hodnota maximalniho redukovaného napéti na podobné
velikosti, konkrétné 251,9 MPa, nicméné¢ je zde dobie zfetelnd zmeéna deformace. Potah zméni své
zvInéni ze tfi pllvln na pouze dvé plilviny. Do této chvile bylo rozlozeni napéti 1 deformaci témét
symetrické. Pfi dalSim zatézovani se prava strana panelu dostane zpét na konfiguraci se tfemi
pulvinami a leva strana zlistava stejnd. Na obrazku 7-7 vpravo dole je tato nesymetrie zndzornéna
cervenou Sipkou. Jde o tfi diagonalni vybouleni potahu, které se zacinaji postupné zvétSovat. Na
tomto snimku je uz pln€ rozvinuté vybouleni pfi stlaceni 57 %, tedy 1,71 mm. V tomto okamzZiku je
Vv panelu maximalni redukované napéti 438,6 MPa.
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29 % - 0,88 mm 30 % - 0,91 mm

31 % - 0,93 mm 57 % -1,71 mm

Obrazek 7-7: Redukované napéti pii pocatecni ztraté stability panelu se stromeckem

Pti dal$im narastu stlaceni na hodnotu 87 %, ktera odpovida 2,6 mm osového stlaceni opét panel
dosdhne svého maxima unosnosti. Potah zstava v nesymetrické konfiguraci z ptedeslého obrazku
a panel dosahuje maximalni hodnoty redukovaného napéti 449 MPa, jak lze vidét na obrazku 7-8.
Minimalni hodnota redukovaného napéti se nachazi prevazné v oblasti stromeckd a ma velikost
31,3 MPa. Osova reakéni sila prenasena panelem ma velikost 497 335 N. Na obrazku 7-8 dole je
zobrazena deformace v ¢elnim pohledu na panel. Potah se ota¢i kolem podélnych vyztuh, kdy
ve stfedni ¢asti mezi vyztuhami dojde k nejvétSimu vybouleni. V této oblasti se také nachazi vyztuzny
stromecek, ktery je zvinén spole¢né s potahem. Tento rozdil je zptisoben mnohem vétsi ohybovou
tuhosti podélné vyztuhy ve vertikalnim sméru, ktera u stromecku neni tak vyrazna.
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Obrazek 7-8: Redukované napéti panelu se stromeckem pii stlaceni 87 %

Na obrazku 7-9 vlevo je detailnéji zndzornén pohled na rozlozeni napéti v panelu. Vyrazné cervené
useky s napétim o velikosti 449 MPa prochazi skrze vyztuzné profily, aniZ by doslo k jakékoli zméné
velikosti napéti. Ve stiedni ¢asti potahu mezi vyztuznymi profily u zakladniho panelu nedochazelo
taktéZ k Zddné zméné napéti. U panelu vyztuZeného stromeckem V této oblasti redukované napéti
vyrazné poklesne. Detailni snimek je na obrazku 7-9 vpravo. Lze si zde pov§imnout mist (svétle
modra barva), kde se redukované napéti pohybuje okolo hodnoty 120 MPa. V dalsich mistech okolo
stromecku jsou napiiklad svétle Zluté oblasti, ve kterych je redukované napéti priblizné 330 MPa.
Pokles napéti je fadové o velikosti 100 MPa. Tento jev se vazZe s jiz zminénym Sifenim trhliny
v kapitole 4.2. Pokles napéti by v piipadé Sifeni trhliny vyrazné prospél ke zpomaleni jejiho rustu.

|

Obrazek 7-9: Rozlozeni napjatosti v oblasti stromecku

Analogicky jako u predeslych panell je na obrazku 7-10 zobrazen panel za oblasti ztraty stability.
V tomto piipad€ se vyrazna globalni ztrata stability projevila az pii aplikaci maximalni hodnoty
stlaCeni, tzn. 3 mm. Prava ¢ast panelu se vice podoba stavu globalni nestability — je patrné jedna
pulvlna pti deformaci potahu i vyztuzného profilu. Leva ¢ast panelu je zdeformovana podobné jako

40



‘ LETECKY USTAV
Institute of Aerospace

Engineering

u predchozi faze — 2,6 mm. Zde je potah i podélny vyztuzny profil zvinén v podobé tii ptlvin. Je zde
tedy vyrazna nesymetrie deformaci a napéti. Maximalni redukované napéti vzrostlo oproti
predeslému stlaceni ptiblizné 0 10 MPa na hodnotu 458,6 MPa a nachazi se na mnohem mensi plose.
Osova sila prenasena panelem poklesla na 444 408 N. Je zde tedy rozdil 52 927 N vuci kritické
maximalni sile, kterou panel dokazal prenést.
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Obrazek 7-10: Redukované napéti panelu se stromeckem pfi stlaceni 100 %

7.3.1 GRAFICKE ZAVISLOSTI PRVNi VARIANTY

V nasledujici podkapitole budou vytvoieny grafické zavislosti a tabulky uréené ke zietelnéjsimu
porovnani vysledkll vypoctenych Ctyt variant panell vyztuzenych stromeckovou strukturou. Srovnani
bude provedeno vyhradné se zékladnim panelem, slouzicim jako referen¢ni model.

Pocet kroktt miiZe do jisté miry ovlivnit vysledky, stejné jako napiiklad kvalita sit€ kone¢nych prvka.
Proto je v tabulce 7-3 v prostfednim sloupci vypsano, jaky byl zvolen pocet krokt pro jednotlivé
varianty stromeckt. V pravém sloupci je pak pocet krokd, ktery byl potiebny pro uplné dopocitani
modelu. Je zde vidét, Ze se zmensSujici se tloustkou roste pocet potfebnych krokd pro vypocet. Mezi
obéma zminénymi sloupci je rozdil v poctu kroki — vypoctovy pocet krokti je vzdy vétsi. Tento rozdil
je zpuisoben tim, ze pii vypocétu nemusi vysledky v daném kroku konvergovat, proto program zjemni
déleni (které je pfedem nadefinovano) a tim padem dojde k tomuto nartstu.

Tab. 7-3: Pocet krokt v nelinearni analyze prvni varianty panela

Tloust’ka stromecku Zvoleny pocet | Vypocétovy pocet
[mm] kroku kroku
1,0 180 194
1,8 110 126
2,0 100 132
2,5 100 119
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V grafu 7-2 je analogicky jako v podkapitole 7.1 zobrazeno porovnani zakladniho panelu a panelt se
vSemi variantami dosud vypoétenych stromecku. Graf zobrazuje zavislost vypocteného prabéhu
reakéni sily ve vetknuti na osovém stlaceni panelu.

Cervena kiivka byla jiz ukazana vyse v podkapitole 7.1 a je zde vykreslena pravé z dtivodu moznosti
porovnani s ostatnimi panely. VSechny Ctyfi panely vyztuzené stromeckem vykazuji vétsi tuhost
V linearni oblasti, jelikoZ se s rostouci tloustkou zvétSuje smérnice téchto piimek. Pocatecni ztrata
stability nastane jesté pied dosaZzenim 1 mm stlaceni — tj. diive nez u zakladniho panelu. Velikost
reak¢ni sily je zde vesmées podobnd a pohybuje se v okoli 300 kN. Jedinou vyjimkou je panel
s tloustkou stromecku 1 mm. Zde jsou patrné dva poklesy reakéni sily. Jeden pokles nastane pfi
osovém stlaceni 0,88 mm, druhy pak pfi 1,04 mm. Toto chovani je nejspiSe zptisobeno vysokym
poc¢tem krokt, proto je vypocet citlivéjsi na pocatecni ztratu stability.

Pii dal$im stlaCovani panelu nastane u variant 1,8 mm, 2 mm a 2,5 mm je$té k jednomu poklesu
reakéni sily. Tento d& nastane v intervalu od 1,5 do 1,8 mm osového stlaceni. U podrobné
popisovan¢ho panelu s tloustkou stromecku 2,5 mm tento pokles nastal konkrétné¢ pii 1,71 mm
stlaceni. Vyjimkou je zase panel o tloust’ce stromecku 1 mm, ktery této zméné nepodléha a blizi se
zde svym prubéhem sily pravé zakladnimu panelu, ov§em s vét§i smérnici. Ta vypovida o mnohem
vétsi tuhosti tohoto panelu.
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Graf 7-2: Srovnani prubéhu reakénich sil prvni varianty panelt

V tabulce 7-4 jsou podrobné vypsany hodnoty maximalnich sil, redukovaného napéti a stlaceni, které
jsou spjaty také s grafem 7-2. Vsechny hodnoty plati pro bod, kdy panel dosahne své maximalni
unosnosti a prenasi maximalni Kritickou silu. Graf'i tabulka potvrzuji predpoklad, ze ke ztraté stability
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dojde dfive u panelu s ten¢im stromeckem nez u nejtlustsiho stromecku. Déle jde vidét, ze panel se
stromeckem o tloust’ce 2,5 mm pienese nejveEtsi zatizeni ze vSech vypoctenych variant.

Tab. 7-4: Hodnoty maximalnich sil, napéti a stlaceni prvni varianty panelt

Tlogét’ka Maximalni sila Redylfované Stlageni [mm]
stromecku [mm] [N] napéti [MPa]
1,0 481 495 4459 2,15
1,8 479 314 453,4 2,38
2,0 482 951 451,9 2,41
2,5 497 335 449,0 2,60

Nasledujici sloupcovy graf 7-3 zobrazuje procentudlni navySeni pfenasené maximalni sily vici
zékladnimu panelu. Velikosti jednotlivych sil jsou brany z tabulky vyse. Kriticka sila pfenasena
zakladnim panelem je 434 408 N. Nejveétsi navySeni 14,49 % vykazuje panel se stromeCkem

o tloust’ce 2,5 mm.
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Graf 7-3: Procentualni navyseni rakéni sily prvni varianty vici zakladnimu panelu

Sloupcovy graf 7-4 analogicky jako pfedchozi zobrazuje procentualni navyseni sily vaci panelu bez
stromeCku (se zjemnénou siti). Velikost maximalni sily pfendSené panelem bez stromecku je
449 839 N. V tomto grafu nejsou procentualni navyseni tak vyrazna. VSechna jsou nizsi priblizné
o 3,8 %. Této hodnoté piiblizné¢ odpovidd odchylka mezi zdkladnim panelem a panelem bez

stromecku, kterd byla 3,55 %.
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Graf 7-4: Procentualni navyseni reakéni sily prvni varianty viéi panelu bez stromecku

Pro lepsi interpretaci vysledkid byl vytvofen graf 7-5, ze kterého jsou zfetelnéjsi rozestupy mezi
jednotlivymi variantami. Tento graf (stejné jako ptredeslé dva sloupcové grafy) porovnava pouze
navyseni kritické reakeni sily, nikoli jeji pritb&h, ¢i pocate¢ni ztratu stability. Jedna se o zavislost
kritické sily na tloustce stromeckové vyztuhy. Mezi stromeckem o tloustce 1 mm a 1,8 mm je
minimalni pokles, ktery je zpilisoben vétsim poctem kroki pii vypoctu. Mezi témito tlouStkami nebyl
vypocitan dalsi panel, jelikoz by zde nejspiSe nebyla nijak velka odchylka od trendu naznaceného
pferusovanou ¢arou. Od tloustky 1,8 mm, pfes 2 mm az do 2,5 mm nabira kiivka stoupajici trend.
Tento pribéh splituje predpoklad, Ze pti vEtsi tlouSt'ce stromecku bude mit potah, respektive cely
panel vétsi tuhost. Dale je v grafu zaznadena i1 procentudlni odchylka pro panel se stromeckem
o tloust’ce 2,5 mm.
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Graf 7-5: Trend maximalni pienesené sily v zavislosti na tloust’ce stromecku
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Kvili moznosti kriti¢téjSiho vyhodnoceni byly vSechny varianty paneli vymodelovany v CAD
softwaru Autodesk Inventor, z divodu zméteni hmotnosti. Hustota duralové slitiny byla nastavena
na 2700 kg/m3. V tabulce 7-5 jsou vypsany jednotlivé hmotnosti.

Tab. 7-5: Hmotnost jednotlivych panelt

Tloust’ka stromecku [mm)]

Hmotnost [kg]

1,0 2,438
1,8 2,489
2,0 2,502
2,5 2,532
Zakladni panel 2,368

Sloupcovy graf 7-6 zobrazuje procentudlni navyseni hmotnosti pii pfidani vyztuznych stromeckl na
zakladni panel. Panel se stromeckem o tlouStce 1 mm ma nértst hmotnosti pouze o necelé 3 % vici
porovnavanému zakladnimu panelu. Naproti tomu, panel se stromeckem o tloustce 2,5 mm
vykazujici nejvétsi tuhost a odolnost vici ztraté stability ma nejvétsi piirtstek hmotnosti.
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Graf 7-6: Procentualni navyseni hmotnosti vici zakladnimu panelu

7.4 ZMENA TLOUSTKY KMENE

V této kapitole byly analogicky vypocitany celkem ¢tyfi varianty tloust€k kmene stromecku, které
jsou vypsany ve vySe ukazané tabulce 7-2 v pravém sloupci. Tloustka vétvi zlstava pro vSechny
varianty konstantni o hodnoté 2 mm. Zmény budou provadény pouze na tloust’ce kmene stromecku.
Odstupiiovani té€chto tlouSt€k vzniklo z postupnych vypoctl, analyzy vysledkli a konzultaci
s vedoucim prace. Okrajové podminky jsou analogicky stale stejné a geometrie panelu, zejména

stromecku byla popsana v kapitole 7.
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7.4.1 GRAFICKE ZAVISLOSTI DRUHE VARIANTY

Z diivodu stale podobnych priibéhti deformaci a napéti budou rovnou vytvoireny grafické zavislosti a
tabulky. Analogicky jako u pfedeslé varianty panelu se stromeckem bude provedeno srovnani
s referenénim modelem.

V tabulce 7-6 je v prostfednim sloupci vypsan zvoleny pocet krokut, v pravém sloupci je pak pocet
krokli po provedeni vypoctu. Tyto pocty krokt jsou stanoveny z nékolika piedeslych vypocta, kdy
bylo zjisténo, Ze pfi mensim poctu krokl vysledky nekonvergovaly. U vypoctu stromecku s tloustkou
kmene 1 mm, ktery se v tabulce nenachazi, vypocet nekonvergoval ani pii 220 krocich, proto byla
tloustka kmene upravena na 1,5 mm. Z toho je tedy zfejmé, ze ¢im vice se lisi tloustka kmene od
tloustky vétvi, tim vice se navysuje pocet potiebnych krokt a vysledky nemusi konvergovat.

Tab. 7-6: Pocet krokt v nelinearni analyze druhé varianty paneld

Tloustka kmene Zvoleny pocet Vypoctovy pocet
[mm] krokt krok
1,5 180 183
1,8 110 131
2,0 110 132
2,5 180 201

Tabulka 7-7 obsahuje podrobny vypis hodnot maximalnich pfenesenych reakénich sil panelem. Dalsi
sloupce v tabulce udavaji hodnoty maximalnich redukovanych napéti a stlaceni, pravé v okamziku,
kdy panel pfenasi maximalni Kritickou silu. Tato tabulka se vaze k nasledujicimu grafu 7-7, kde jsou
podrobné ukazany prubéhy sil jednotlivych variant.

Tab. 7-7: Hodnoty maximalnich sil, napé&ti a stla¢eni druhé varianty panelu

Tloustka kmene Maximalni sila Redylfované Stlageni [mm]
[mm] [N] napéti [MPa]
15 476 078 449,3 2,48
1,8 479 991 453,8 2,38
2,0 482 951 451,9 2,41
2,5 488 760 454.,4 2,42

V grafu 7-7 je analogicky jako v podkapitole 7.3.1 zobrazeno porovnani paneld s parametricky
meénénymi tlouStkami kmene se zakladnim panelem. Na vodorovné ose se nachazi osové stlaceni
a na svislé ose hodnota pienesené reakcni sily. Panel s kmenem stromecku o tloustce 2,5 mm ma
neobvykly pritbéh v oblasti pocatecni ztraty stability (do hodnoty stlateni ® 1 mm). Sklon piimky je
mensi a z toho vypliva, Ze vykazuje nizsi tuhost. Pfi dal§im nartstu stlaeni ale pfenese maximalni
silu. V oblasti po ztraté stability (od vrcholu kiivek do maximalniho stlaceni 3 mm) se vSechny c¢tyfi
prabéhy sil ponékud sjednoti a maji velice podobnou tuhost. Tento jev nebyl mozny pozorovat
u predeslé varianty vypoctl, kde se kiivky vyrazné€ rozbihaly.

46



‘ LETECKY USTAV
Institute of Aerospace

Engineering

550
500
450
400
350
= 300
=
8 250
w 7 ’
200 e 7 akladni panel
—Kmen 2,5 mm
150 —— Kmen 2mm
Kmen 1,8mm
100 = Kmen 1.5mm
50
0
0,0 0,5 1,0 15 20 25 3.0

Deformace [mm)]

Graf 7-7: Srovnani pribeht reakénich sil druhé varianty panelt
Stejné jako u predeslé varianty panelu je na grafu 7-8 vyobrazeno procentudlni navyseni prenesené

reakéni sily vici panelu zakladnimu. Je patrné, ze nejvétsi navySeni nastdva u panelu o tloustce
kmene 2,5 mm a tato odchylka ¢ini 12,51 %
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Graf 7-8: Procentualni navySeni rakéni sily druhé varianty vuéi zakladnimu panelu
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Ve sloupcovém grafu 7-9 Ize analogicky jako v pfedchozim vidét procentualni navyseni sily vuci
panelu bez stromecku (se zjemnénou siti). Procentudlni navySeni jsou vii¢i zminénému grafu vyse
zmen$ena o pfiblizné 3,8 %. Jednd se o jiz zminénou odchylku zakladniho panelu a panelu bez
stromecku, kterd je pfesné 3,55 %.
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Graf 7-9: Procentualni navyseni reakéni sily druhé varianty vici panelu bez stromecku

Z nasledujiciho grafu 7-10 lze usoudit, Ze se zvétsujici se tloustkou kmene stromecku roste i velikost
prenesené kritické sily. PreruSovanou ¢arou je zndzornén trend rustu sily, ktery ma linearni prabéh.
Pro ptehlednost je graf doplnén i o procentudlni navyseni z piedeslych grafh.
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Graf 7-10: Trend maximalni pfenesené sily v zavislosti na tloust’ce kmene
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8 VYHODNOCENI VLIVU GEOMETRIE NA STABILITU

Po provedeni série vypoctl se zdd, ze vyztuzeni panelu stromeckovou strukturou pifinasi nékolik
vyhod. Prvnim pozitivem je, Ze stromeéek plni funkci zastavovace trhlin. Pii vypoctech bylo
dokazéno, ze v oblasti stromecku dochdzi k vyraznému poklesu napéti. Jednd se sice o zatizeni
tlakem, pii kterém dochdzi k zavirani trhlin. Nicméné¢ s ohledem na symetrii tahové a tlakové kiivky
1ze toto prohlasit i u tahového zatizeni. Kdyby nebyla pfi inspekci odhalena trhlina, ktera by se dostala
az do oblasti stromeckil, zpomalil by se jeji rtist a jeji draha by byla odklonéna. Za normalnich
okolnosti je v panelu bez této vyztuhy maximalni napéti a trhlinu v této oblasti nema co zpomalit
nebo odklonit z jeji drahy. Ostatné tato vlastnost byla potvrzena i ¢lankem [9] Vv kapitole 4.2. Dalsi
kli¢ovou vyhodou je navySeni unosnosti panelu a tim padem zvySeni odolnosti vici ztraté stability
panelu. Tato vlastnost bude podrobnéji vyhodnocena v nasledujicich odstavcich.

Pro shrnuti jsou ukazany v grafu 8-1 tii vybrané panely. Z piedeslych procentualnich odchylek sily a
hmotnosti vychazi nejlépe panel s tloustkou stromeckové struktury 1 mm. Pribéh sily je z pocatku
obdobny jako u zakladniho panelu a nevykazuje o moc vétsi tuhost, jelikoz jejich smérnice jsou velice
podobné. Pocatecni ztrata stability nastane dokonce ve dvou mistech (0,88 mm a 1,04 mm).
Maximum této kiivky je vyrazn€ vySe a po ztrat¢ stability se panel velice rychle dostane zpét
k pribéhu sily zakladniho panelu. Moznou nevyhodou by mohl byt pravé tento prudky pokles, ktery
by nastal velice rychle po ztraté stability oproti napfiklad panelu se stromeckem o tloustce 2,5 mm,
ktery nema tak prudky sklon v zavérecné €asti pribéhu. Je nutné zminit, Ze se jedna o modely bez
imperfekci, tudiz v§echny kiivky maji ostry ptechod v oblasti pocatecni ztraty stability. Jedna se o
bifurkaéni chovani zminéné v kapitole 3, které je typické pravé pro idedlné osove zatizené piimé
modely. V realné situaci by byl tvar kiivky ponékud pozvolné;si.
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Graf 8-1: Srovnani prubehu kritické sily vybranych panelt
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VLIV ZMENY CELKOVE TLOUSTKY STROMECKU NA STABILITU PANELU

Z vyse predstavené prvni varianty vypocti se z pohledu maximalni pienesené sily (a tim i vetsi
odolnosti vici ztraté stability) jevi jako nejlepsi panel se stromeckem o tloust’ce elementu 2,5 mm.
Zde je dosazeno az necelych 15 % navySeni sily vii¢i zdkladnimu panelu. OvSem po provedeni
hmotnostni analyzy bylo zjisténo skoro 7 % navySeni hmotnosti.

Alternativni variantou mize byt panel se stromeckem o tloustce 1 mm. Zminény panel dosahuje
skoro 11 % navyseni pienesené sily. Navic tento panel vykazuje velice zajimavy prub¢h sily, ktery
je zobrazen v grafu 8-1. Co se hmotnosti ty¢e, tento panel vykazuje pouze asi 3 % navySeni vici
panelu zékladnimu. Tato hodnota je mnohem pfivétivejsi, nez zminénych 7 % u panelu s tloustkou
stromecku 2,5 mm.

VLIV ZMENY TLOUSTKY KMENE NA STABILITU PANELU

Z druhé varianty vypoctl byl vybran stromecek s kmenem tloustky 2,5 mm. U tohoto panelu dochézi
ke zvétSeni kritické sily o 12,51 %. Pro tyto varianty nebyl vytvoren ptehled hmotnostniho nartstu,
ale je jasné, Ze oproti piedem vybranému panelu (stromecek 1 mm) bude toto navyseni razantné;si.

Pro zavére¢né vyhodnoceni jsou pro piehlednost v grafu 8-2 zobrazeny v§echny vypoctené varianty.
Graf znazornuje velikosti kritickych sil pfi ztraté stability v zavislosti na vybranych parametrech
geometrie.
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Graf 8-2: Srovnani kritickych reakénich sil

Dale je nutné zminit, ze vSechny vypocty jsou platné pouze za pouziti stejnych podminek, které
odpovidaji vySe popsané geometrii, okrajovym podminkam, materialovému modelu atd. Dalsi nutnou
poznamkou je, Ze se jedna pouze o zjednoduSeny model stromeckovych vyztuh, ktery neuvazuje
poloméry zaobleni od obrabéciho nastroje. Dale nejsou uvazovany imperfekce, které by zajisté mély
také velky vliv na vypocet. Jde tedy pouze o prvni ptibliZeni, které ma za ukol provéfit, zda se vyplati

vvvvv
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9 ZAVER

Tato bakalarska prace vzesla z vize naimplementovani specidlni struktury inspirované bionickou
strukturou listu na integralni panel kiidla, ktery podléha ztraté stability. Zaklad této myslenky byl
analyzovan v ¢lanku [9] pojednavajicim o tinavové Zivotnosti takto vyztuzenych vzorki. Cilem této
prace bylo ovéfeni, zdali ma tato tzv. stromeckova vyztuz pozitivni dopad na zlepSeni stabilitnich
charakteristik dolniho panelu ktidla zatizeného tlakem.

Zvolenou metodou pro tuto analyzu bylo zejména srovnani velikosti kritickych sil pfenesenych
panelem se stromecky vici panelu bez téchto vyztuh. Dal§im kritériem pro srovnani bylo sledovani
prabéha téchto sil v celé oblasti deformac¢niho zatizeni panelu. Toto osové stlaceni bylo predem
uréeno jako 3 mm. Prvnim krokem byl vypocet odchylky kritickych sil mezi tzv. zdkladnim panelem
a panelem bez stromecku. Vlivem zjemnéné sit¢ v oblasti stromecki byla vypoctena odchylka 3,55
%, ktera je prijateln¢ mala.

V dal§im kroku tak mohla byt provedena parametricka analyza, jejimz cilem bylo najit optimalni
rozmérové parametry stromecku, které by navysily kritickou silu pii ztraté stability. Byly vybrany
dva parametry. Zména celkové tloustky stromecku a zména tloust’ky kmene stromecku pfi konstantni
tloustce vEétvi nastavené na hodnotu 2 mm. Z prvni varianty (tj. celkova tloustka stromecku) byl
vybran jako nejvhodnéjsi model panel se stromeckem 1 mm. Bylo tak vyhodnoceno i po provedeni
hmotnostni analyzy. Ta vypovidd o pfiblizné¢ 3% pfirGstku hmotnosti pfi zvétSeni kritické sily o
necelych 11 %. Druhd varianta, kde byl zvolen jako nejvyhodné&jsi parametr kmen stromecku o
tloust’ce 2,5 mm vykazuje navysSeni kritické sily pfiblizné 12,5 %. Zde uz nebyl proveden vypocet
hmotnosti, jelikoz z ptedeslych zkuSenosti vyplyva, Ze hmotnostni narast bude zarucené vEtsi nez
3 %. Vypocty se také potvrdilo, ze v oblasti stromeckt dochazi k vyraznému poklesu napéti, fadove
az o0 100 MPa. Toto snizeni napé€ti by zmirnilo rist piipadné $itici se trhliny.

Lze tedy fict, Ze tato vyztuZz splnila ocekavané piedpoklady. Je nutné zminit, Ze jde o prvotni analyzu,
jejimz ucelem bylo ovéteni, zda je ti€elné se timto tématem nadale zaobirat. DalSim krokem by mohlo
byt vytvofeni a nasledny vypocet téchto vyztuzi obsahujicich poloméry zaobleni od obrabéciho
nastroje. V neposledni fadé¢ by byla klicova také ekonomicka stranka.
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