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Streszczenie. W pracy przedstawiono rezultaty prob statycznych pierwszorzedowej
struktury nosnej samolotu bezzalogowego TWISST-ter wykonanego w technologii
addytywnej FFF zwanej popularnie drukiem przestrzennym.

Zasadniczy cel badan stanowito okreslenie poziomu wytezenia struktury umozliwiajac
oceng rozwazanego rozwigzania konstrukcyjnego pod wzgledem wytrzymatosciowym. Z
uwagi na fakt, iz wlasciwosci elementow wytworzonych w technologii druku 3D na chwile
obecng pozostaja stabo poznane podjete prace obejmowaly zardwno niszczace badania
doswiadczalne, jak i analizy numeryczne w ujeciu MES.

W trakcie badan eksperymentalnych wykorzystano system pomiaru deformacji ARAMIS
dziatajacy w oparciu o metode trojwymiarowej, cyfrowej korelacji obrazu. Uzyskane w
efekcie rezultaty umozliwily kalibracj¢ modelu numerycznego oparta na poszukiwaniu
zbiezno$ci z wyznaczonymi eksperymentalnie polami przemieszczen. Podejscie takie
zapewnito poprawno$¢ wyznaczonych numerycznie rozkladow naprezenia.

Na podstawie wynikow badan wprowadzono wymagane poprawki konstrukcyjne oraz
sformutowano wnioski o charakterze ogélnym dotyczace badan numerycznych struktur
wytwarzanych z wykorzystaniem druku przestrzennego.

1. WSTEP

Obecnie obserwowa¢ mozna znaczny wzrost zainteresowania bezzalogowymi systemami
latajacymi (BSL, ang. UAV). Statki powietrzne tego typu znajduja zastosowanie w coraz
wigkszym zakresie zadan lotniczych, poczynajac od misji patrolowych, poprzez zadania
fotogrametryczne na zastosowaniach bojowych konczac. Najprostsze konstrukcje wykonywane
sa metodami modelarskimi z wykorzystaniem, jako gldwnego budulca balsy lub styroduru.
Bardziej zaawansowane wytwarzane sa jako struktury kompozytowe zbrojone widknami
szklanymi lub weglowymi. Pomimo niewatpliwych zalet materialtow kompozytowych,
z ktérych na pierwszy plan wysuwa si¢ korzystny stosunek wytrzymatosciowo-masowy
wyrazony poprzez parametr zwany wytrzymalo$cia wilasciwg oraz stosunkowg prostote
wytwarzania skomplikowanych geometrycznie konstrukcji wspomnie¢ nalezy o wysokim
koszcie materialu oraz potrzebnego do wytworzenia oprzyrzadowania.

W pracy przedstawiono fragment badan zwigzany z zastosowaniem alternatywnej, do wyzej
wspomnianych, technologii wykonawczej matych bezzalogowych aparatow latajacych. W
ostatnim czasie obserwowaé¢ mozna przyspieszony rozwo6j tych technologii wytworczych
objawiajacy si¢ wieloma metodami réznigcymi si¢ zarowno wykorzystywanymi materiatami
budulcowymi jak i sposobem ich przetwarzania. Do najbardziej rozpowszechnionych zaliczy¢
nalezy metody: osadzania topionego materialu (FFF,FDM) oraz metody stereolitograficzne
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(SLA, SL). Niezaleznie od wersji, technologie te pozwalaja na wykonywanie
skomplikowanych geometrycznie struktur stosunkowo niskim kosztem. W takim przypadku
mozliwym staje si¢ produkcja statkow powietrznych nawet w jednostkowych egzemplarzach
bez potrzeby wytwarzania kosztownego oprzyrzadowania.

2. TECHNOLOGIA ADDYTYWNA FFF

Sposrod wielu metod wspomnianych powyzej obecnie najbardziej rozpowszechniong jest
metoda osadzania topionego materiatu (ang. FFF — FusedFilamentFabrication). Technologia
zostata opracowana w 2005 roku przez doktora Adriana Bowyer’a z Uniwersytetu Bath
w Wielkiej Brytanii i udostgpniona w ramach otwartej licencji jako projekt RepRap.

Mozliwe do wykorzystania materiaty budulcowe obejmuja szerokie spektrum poczawszy od
inzynierskich polimeréow takich jak ABS, PC, PET, HIPS czy Nylon poprzez materiaty
biodegradowalne np. PLA, na kompozytach np. ABS-PC lub PLA z widknami weglowymi
konczac.

Idea tej technologii oparta jest tworzeniu obiektow ,,warstwa po warstwie” wykorzystujac
w tym celu roztopiony plastyk przeciskany przez dysze (rys.1). Stosowane dysze maja Srednice
od 0,2 mm do powyzej I mm. Dobor tego elementu determinuje mozliwa do uzyskania
doktadno$¢ wymiarowg oraz wptywa na czas budowy modelu.

Rys.1. Przyktad budéwy modelu w technologii FFF

Do wytworzenia obiektu niezbedna jest jego cyfrowa reprezentacja w postaci modelu
numerycznego, ktéory poddawany jest podzialowi na kolejne warstwy wydruku
z wykorzystaniem specjalnego oprogramowania. Podzielony model skfada si¢ z dwoch stref
(Rys.2). Zasadniczg czescia sa obwody wykorzystywane sa do odtworzenia zadanego ksztaltu
elementu, przestrzen pomi¢dzy nimi wypetniana jest natomiast wedle wyboru uzytkownika
determinujacego zardwno jego gestos$¢ jak i ksztalt (ruszt, plaster miodu, itp.). Parametry te
decyduja zar6wno o sztywnos$ci, wytrzymatos$ci jak i masie produkowanego elementu.

Rys.2. Przyktad modelu zawierajacego jeden obwod oraz wypetnienie plastra miody o
gestosci 10%

Wiasciwosci mechaniczne obiektow wykonywanych w tej technologii silnie zaleza od
przyjetego sposobu podziatu elementu, jak i jego usytuowania w trakcie obrébki. Rysunek 3
przedstawia rezultaty prob rozciggania trzech rodzajow probek wykonanych z materiatu ABS
(ksztalt probki, jak na rysunku 2). Probka oznaczona jako A wykonywana byta lezac ptasko na
stole drukarki 1 wypeliana byta naprzemiennie warstwami réwnolegtymi i prostopadtymi do
swojej dlugosci. Probka B wypetniana byla warstwami obréconymi o kat 45° w stosunku do
dhugosci probki. Probka C natomiast powstawata w kierunku pionowym.
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Rys.4. ezultaty proby rozciaggania probek wykonanych z ABS

3. BADANIA DOSWIADCZALNE
3.1. Opis badanej konstrukeji

W ramach badan przeprowadzono probe statyczng centroplata skrzydla samolotu
bezzatogowego TWISST-ter (Rys.5). Samolot w ukladzie klasycznym o masie 2,5 kg oraz
rozpigtosci skrzydet rownej 2 m, powstaje jako proba weryfikacji mozliwosci wykorzystania
druku przestrzennego do wytwarzania matych statkéw powietrznych.

Struktura no$na samolotu w calo$ci wykonana zostata jako wydruk 3D o grubosci pokrycia
rowne] 0,94 mm. Skrzydlo wykonano jako wolnonos$na, podtskorupowa strukture
dwudzwigarowa wzmacniang dodatkowo podiluznicami w obrebie kesonu przedniego oraz
glownego (rys.6a). Polaczenie centroptata z tacznikiem kadlubowym zrealizowano poprzez
zastosowanie trzech rurek weglowych o $rednicy 5 mm (rys. 6b).

Rys. 6. Struktura no$na badanego skrzydta
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3.2. Obciazenie

Zasadniczym obcigzeniem przekroju skrzydta jest sita tnaca (T), moment gnacy (Mg) oraz
moment skrecajacy (Ms) powstaly na skutek dzialania sit aerodynamicznych bedacych
wynikiem oplywu powietrza wokoél powierzchni no$nych w trakcie lotu. Rysunek 7
przedstawia rozklad wspomnianych parametréw obcigzenia uzyskany na drodze obliczen
projektowych, z wykorzystaniem metody Shrenka [2,3].

Rzeczywisty sposob obcigzenia w postaci ciggtego rozkladu ci$nien jest klopotliwy
w realizacji technicznej prob statycznych, dlatego tez w praktyce stosuje si¢ uproszczony
rozktad sit dzialajacych na skrzydto.

W trakcie omawianych badan doswiadczalnych przeprowadzono probg statyczng
srodkowej czgsci skrzydta — segmentu w obrebie klapy, sprowadzajac obcigzenie do sity
normalnej dziatajacej w przekroju utozsamianym ze $rednig cigciwg aerodynamiczng.
Uzyskany w ten sposob rozktad obcigzenia zapewnia wystapienie rzeczywistych wartosci sity
tngcej oraz momentu gnacego w newralgicznym, przykadlubowym przekroju. Na rysunku 7
przedstawiono poréwnanie rzeczywistego i realizowanego do$wiadczalnie rozktadu obcigzenia
skrzydta.
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Rys.7. Rozklad obcigzenia wzdhuz rozpigtosci skrzydta

Na potrzeby prob fragment skrzydta zamocowano poprzez trzy $ruby do drewnianej
podstawy symulujac w ten sposoéb montaz struktury w kadlubie samolotu. Obcigzenie
przyktadano do powierzchni skrzydla w sposob grawitacyjny, zapewniajacy niezaleznos$¢
dziatajacej sity od deformacji struktury (sterowanie sila). Model obcigzenia oraz realizacje
techniczng stanowiska prezentuja rysunki 8 1 9.

I |
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Rys. 8. Model skrzydta i stanowiska badawczego
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Rys. 9. Stanowisko badawcze oraz sposob obcigzenia

3.3. Eksperymentalne pomiary deformacji - metoda Cyfrowej Korelacji Obrazu

Rejestracji deformacji powierzchni skrzydla w trakcie badan eksperymentalnych
dokonywano przy pomocy skanera optycznego ARAMIS firmy GOM mbH, wykorzystujacego
w swoim dziataniu tréjwymiarowa wersje metody cyfrowej korelacji obrazu (ang. Digital
Image Correlation — DIC).

Jest to optyczno-numeryczna metoda umozliwiajagca dokonywanie przestrzennych
pomiaré6w deformacji struktury o dowolnej geometrii [1, 4]. Pomiar polega na cyfrowej
transformacji zarejestrowanego obrazu opartej na $ledzeniu zmian rozkladu pikseli na
wykonywanych fotografiach. Urzadzenie sktada si¢ z dwdch kamer cyfrowych potaczonych z
komputerem klasy PC tworzac wraz z oprogramowaniem system pomiarowy.

Przed badaniem przeprowadza si¢ kalibracj¢ urzadzenia definiujacg przestrzen pomiarowa.
Na potrzeby badan dobrano pole pomiarowe o wymiarach 450x450 mm. Pomiar polega na
wykonaniu serii zdjg¢ odpowiednio przygotowanego elementu, w trakcie jego obcigzania.
Przygotowanie obiektu polega na pokryciu jego powierzchni bialg farba, na ktoéra nanies¢
nalezy stochastyczny wzor czarnych plamek.

Po wykonaniu zdj¢¢ system dzieli powierzchni¢ badanego obiektu na szereg podobszaréw
tworzacych tzw. siatke odksztalceniowg (rys. 10). W obrebie kazdego oczka siatki znajduje si¢
niepowtarzalny uklad plamek, co stanowi podstawe identyfikacji jego potozenia w przyjetym
uktadzie wspotrzednych. Zdjecia z obydwu kamer porownywane sa ze soba w celu nadania
trzeciego wymiaru wykonanym fotografiom. Pierwszy zestaw zdj¢¢ przyjmowany jest jako stan
referencyjny. Odksztalcenia powierzchni badanego elementu powoduja zmiane konfiguracji
plamek w kazdym oczku siatki i przez poréwnanie ich z poczatkowym stanem referencyjnym
obliczane s3 wartosci przemieszczen. Precyzja pomiaru jest uzalezniona od dokladnosci
przeprowadzenia procedury kalibracyjnej, ewentualnych bigdow w  dopasowaniu
poszczeg6lnych zdje¢ w procedurach korelacji obrazu (niedoktadnosciami samej metody), jak
roéwniez jako$cig naniesionego wzoru plamek. Ostatecznie, doktadno$¢ pomiaru przemieszczen
zawiera si¢ w granicach od lpym do 5 pm.

Wynikiem pomiaré6w staje si¢ iloSciowa informacja o wielko$ci przemieszczenia
rejestrowanego obszaru powierzchni w trakcie badan. Forma prezentacji wynikow w postaci
barwnych map z przyporzadkowang skalg jest analogiczna do prezentacji wynikow analiz MES
1 pozwala na bezposrednie pordwnywanie tozsamych rezultatow.

Rezultaty przeprowadzonych badan zaprezentowano w rozdziale
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Rys.11. Przyktadowy wynik pomiaru systemem ARAMIS — przemieszczenia wzdhuz
rozpigtosci skrzydta

4. ANALIZA NUMERYCZNA
4.1. Model numeryczny

Model skrzydta przygotowany wstepnie do wydruku 3D zostal zaimportowany do
programu Ansys Workbench 14.5 i przystosowany do analizy numerycznej. Wyglad modelu
przedstawiono na rysunku 12. Bazujac na modelu geometrycznym centroplata utworzono
szereg modeli dyskretnych skladajacych si¢ z roznej liczby elementéw skonczonych oraz
roznych wartosci sit obcigzajacych uklad. Optymalny rozmiar elementéw skonczonych
wykorzystanych do budowy modelu dyskretnego zostat okreslony we wczesnym etapie
przygotowania analizy. Z zatozenia, model zostat zbudowany w oparciu o elementy typu TET-
10, ktore posiadajg kwadratowe funkcje ksztattu (rys. 13).
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Rys.13. Model dyskretny sktadajacy si¢ z ponad 155000 elementow typu TET-10

4.2. Przygotowanie analizy

Modele materialow wykorzystanych do przygotowania analizy zostaly zdefiniowane jako
liniowo-sprezyste. Stale materialowe niezbgdne do obliczen zdefiniowano w oparciu o dane
uzyskane eksperymentalnie i zostaly zestawione w tabeli 1. W analizie pominigto efekty
termiczne.

Tabela 1. Stale materialowe

Modut Wspoiezynnik
Nazwa materialu Elementy Young’a Poisson’a
MPa -
ABS (Akrylo-Butiadieno- Skrzycﬂo, 1300 0.35
Styren) tacznik
Rurki

Wegiel mocujace 100000 0,1

skrzydto

Uktad zostat obcigzony poprzez element szescienny przytozony w miejscu przecigcia si¢ zebra
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i gldownego dzwigara skrzydta. Sita réwna 85 [N] odpowiadala eksperymentalnym warunkom
obcigzenia. Kontakty pomiedzy elementami struktury no$nej, rurkami weglowymi, zostaty
zdefiniowano jako Frictional ze wspolczynnikiem tarcia 0,15. Takie kontakty pozwalaja
odzwierciedla¢ rzeczywiste zmiany zachodzace w modelu eksperymentalnym (wysunigcie si¢
rurek weglowych ze skrzydta — co zostalo omowione we wczesniejszym rozdziale). Ostatnim
krokiem przygotowania analizy bylo zablokowanie wszystkich stopni swobody w faczniku.

4.3. Ugiecie skrzydla

Glownym zrédlem informacji odnos$nie zbieznosci wynikéw z analizy numerycznej i
eksperymentalnej jest maksymalne ugigcie skrzydta w trakcie proby a takze postac tej
deformacji. Por6wnanie to zostanie przedstawione w rozdziale 5. Maksymalne przemieszczenia
na kierunku osi Z znajduja si¢ na koncu skrzydia i dla przypadku obcigzenia 85 [N],
przemieszczenie to wynosi blisko 60 [mm] (rys. 14). Glownym czynnikiem wptywajacym na
warto$¢ maksymalnego przemieszczenia jest modul Young’a dla materiatu rurek weglowych i
samego skrzydla. Dodatkowo, zaobserwowa¢ mozna rozwarcie powstajace pomiedzy
facznikiem i skrzydlem. Wynika ono z wysuwania si¢ rurek weglowych ze skrzydta. Ksztatt
ugiecia skrzydta, dla zdefiniowanego wstgpnie widkna na gérnej powierzchni modelu, zostat
przedstawiony na rysunku 15.

59,416 Max
52,762
— 46,1083
— 39454
32,8
B 26,146

— 19,492

12,838

61842 200,00 {rrm) YTK
f |

-0,46977 Min 100,00

Rys. 14.Przemieszczenia kierunkowe (Z) [mm] z analizy numeryczne;j
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Rys. 15. Ksztalt ugiecia skrzydta [mm] przy obciazeniu 85 N — przemieszczenia kierunkowe
(Z)
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Rozktad przemieszczen przedstawiony na rysunku 15 postuzyt do poréwnania wynikéw obu
analiz, ktore zostalo omoéwione w kolejnym rozdziale.

4.4. Rozklad napre¢zen

Rozktad maksymalnych naprezen zredukowanych pozwoli okresli¢ newralgiczne punkty
proponowanej konstrukcji. Zatozenie mowiagce o tym, ze podobienstwo odksztalcen z réznych
analiz odpowiada podobienstwu naprezen, pozwala na okreslenie naprezen w skrzydle.
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Rys. 16. Rozktad napr¢zen zredukowanych [MPa] na powierzchni skrzydta

Najwieksze wytezenie materialu mozna zaobserwowaé w okolicach kontaktu skrzydta
z rurkami weglowymi. Jest to zwigzane z naciskiem podczas zginania konstrukeji, bedacym
wynikiem roznic w sztywnosci poszczegdlnych elementow. Maksymalne naprezenia
zredukowane w wysoko$ci 48 MPa (rys. 16 117). Informacja ta moze sugerowac o koniecznosci
edycji geometrii skrzydta w tym miejscu. Na obrazie naprezen na catym skrzydle, wyraznie
odznaczaja si¢ miejsca wystgpienia umocnien wewnetrznych konstrukcji (zebra).
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Rys. 17. Rozklad naprezen zredukowanych [MPa] w okolicach miejsca zamocowania
skrzydta

Podobne wnioski, odno$nie wystgpienia maksymalnych naprezen zredukowanych
mozna utozy¢ w oparciu o widok z rysunku 18. Przedstawiono na nim napre¢zenia zredukowane
w laczniku. Maksymalna warto$¢, prawie 23 MPa, odpowiada miejscu wystgpienia rurek
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weglowych faczacych obie czesci konstrukeji.
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Rys. 18. Rozklad napr¢zen zredukowanych [MPa] w taczniku

Uzyskane maksymalne napr¢zenia zredukowane dla skrzydta sg efektem lokalnym zwigzanym
z kontaktem pomigdzy skrzydtem a rurkami (w analizie rurka ma idealnie ostrg krawedz — w
rzeczywisto$ci wystepuje zaokraglenie). W pozostatych rejonach zwigkszonych naprezen,
napre¢zenia nie przekraczajg 40 MPa.

5. POROWNANIE WYNIKOW BADAN

Najwazniejszym pomiarem wplywajacym na ocen¢ wynikdw obu analiz jest rozklad
przemieszczen (ugigcia skrzydia). Maksymalne ugiecie skrzydla, odnotowane w analizie
eksperymentalnej, dla obcigzenia 85 N, wynosi 66,85 mm (rys. 19). W przypadku analizy
numerycznej, maksymalne przemieszczenia kierunkowe (Z) wynosza 59,4 mm (rys. 20).
Ksztatt rozkladu obu ugi¢¢ jest podobny. Roznica w analizach wynika bezpos$rednio z
dokladno$ci zamocowania modelu rzeczywistego w trakcie proby eksperymentalnej. W trakcie
proby zaobserwowano podniesienie si¢ tgcznika (obrét wzgledem linii styku facznika ze
skrzydlem). Bylo to spowodowane metodg zamocowania stanowiska pomiarowego. Minimalny
obroét tacznika spowodowal obrét catej konstrukcji, a w konsekwencji wptynal na wzrost
ugigcia skrzydta.
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Rys. 19. Pole powierzchni ugiecia skrzydta uzyskane metoda eksperymentalng — obcigzenie
85N

W przypadku analizy numerycznej, nie zatlozono idealne zamocowanie lacznika, nie
wystepuje obrot tego elementu, przez co wyniki winny by¢ mniejsze. Rdznice w wynikach
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mozna zaobserwowac na rysunku 21, przedstawiajacym rozktad ugiecia skrzydita wzdhz jego
dhugosci. W oparciu o powyzsze mozna stwierdzi¢, ze wyniki sg zbiezne. Ro6znice wynikaja
réwniez z zamocowania skrzydta w trakcie badan doswiadczalnych oraz z niedoktadnie
odtworzonych warunkow brzegowych w analizie MES.

Dodatkowa informacja o poprawno$ci przeprowadzenia eksperymentu i przygotowania
analizy numerycznej jest fakt, iz oba modele zachowaly si¢ w spos6b podobny oraz nie ulegly
uszkodzeniu.
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Rys. 21. Ugigcie skrzydta wzdtuz przekroju gtéwnego dzwigara — obcigzenie 85 N
6. PODSUMOWANIE

Uzyskana zbiezno$¢ rezultatow badan eksperymentalnych oraz wynikéw analiz
numerycznych dowodzi poprawnosci przyjetego modelu MES. Z uwagi na fakt, iz badania
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prowadzone byly w zakresie sprezystej pracy materiatu, liniowej zalezno$ci pomigdzy
odksztalceniami 1 napr¢zeniami, wnioskowa¢ mozna réwniez poprawno$¢ otrzymanych
numerycznie rozktadow wytezenia.

Ponizej zaprezentowano newralgiczne obszary konstrukcji wykazujace maksymalne
warto$ci koncentracji napr¢zen. Rysunki 22 123 pokazuja miejsce wystapienia maksymalnych
naprezen zredukowanych w skrzydle. Skala na rysunkach zostala tak dobrana, ze wszystko co
przekracza 40 MPa (wytrzymalo$¢ na rozcigganie dla materiatu skrzydla — ABS) zostalo
oznaczone kolorem czerwonym. Po dokladniejszej obserwacji mozna stwierdzi¢, ze lokalne
spigtrzenie naprezen do 48 MPa wystepuje w jednym miejscu, gdzie bryla ma prosty. Moze to
$wiadczy¢ o bledzie modelu geometrycznego. Wynik ten mozna uznaé¢ za blad numeryczny
wynikajacy z przygotowania modelu numerycznego.
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Rys. 22. Miejsce wystgpienia maksymalnym napre¢zen zredukowanych [MPa] w skrzydle —
obcigzenie 85 N
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Rys. 23. Widok przekroju w miejscu wystgpienia maksymalnych naprezen zredukowanych
[MPa] w skrzydle — obcigzenie 85 N

Wspomnie¢ nalezy roéwniez, iz poziom obcigzenia realizowany w trakcie badan
eksperymentalnych odpowiada stanowi lotu samolotu przy wspolczynniku przecigzenia
rownym okoto 7. Warto$¢ taka mozliwa jest do uzyskania albo w bardzo burzliwej atmosferze,
albo w trakcie wykonywania skomplikowanych figur akrobacji wyzszej. W przypadku matych
samolotow bezzalogowych wykorzystywanych w celach patrolowych sytuacja taka jest mato
prawdopodobna, a rzeczywisty wspotczynnik przecigzenia nie wzrosnie powyzej poziomu 4.
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Uzna¢ zatem nalezy, iz analizowana konstrukcja w sposdb wystarczajacy spelnia warunki
bezpieczenstwa eksploatacji.

Dowiedziona w trakcie badan dostateczna wytrzymato$¢ statyczna nie wyczerpuje tematyki
badawczej, poniewaz w trakcie eksploatacji struktura nos$na statku powietrznego poddawana
jest obcigzeniom zmiennym w czasie. Celowym jest zatem okreslenie na drodze badan
doswiadczalnych réwniez trwalo$ci zmeczeniowej konstrukcji wytwarzanych w technologii
druku przestrzennego.
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