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Wyniki badan
Results
Cel prowadzonych badan:

- analiza mozliwosci wykorzystania fal ultradzwiekowych do usuwania niepozgdanych
warstw osadzajgcych sie na strukturze (np. oblodzenie),

Research aim:
The general research aim is to investigate the feasibility of the ultrasonic de-icing concept.
1. Implementacja materiatéw i struktur kompozytowych w modelu falowym

oraz walidacja w oparciu o wyniki publikowane w literaturze naukowej.
Developing a module for modelling composite waveguides in the computational tool
for wave propagation predictions; validation against results from the literature.

IM7/977-3 T300-5208 T800-924 IM7/977-3
[(0/45/90/-45).]; [0/+-45/0] [+-45/0/90], [0/+45/0/-45/90/
-45/0/45/90]

Opracowany modut umozliwia

— 0 ‘ E : E modelowanie propagaciji fal w dowolnych

| 1 90

| 45 ‘ strukturach kompozytowych. Wybrano
) E

Kilka struktur stosowanych w lotnictwie
opisywanych w literaturze naukowej i
wykonano walidacje opracowanego
modelu w oparciu o wyniki z literatury.

Rys.1. Wybrane konfiguracje strukturalne uzyte do walidacji
oraz predykcji naprezen na granicy oblodzenia.
Fig. 1. Structural configurations used in the validation study
and shear stress prediction at the ice-composite interface.
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Rys. 2. Przykfadowe wyniki walidacji opracowanego modelu - gorny wiersz: model, dolny wiersz: literatura; z lewey:
krzywe dyspersji dla laminatu T800-924 w konfiguracji [+45/-45/0/90]s (Bartoli, JSV 295 (2006)685-707); z prawej:
rozktad kierunkowy predkosci grupowej w laminacie IM7/977-3 [(0/+45/90/-45).], (Gao, PhD Thesis 2007 PennState)
Fig. 2. lllustrative results from the validation study — wave model results on top, literature results on the bottom: on the
left: dispersion curves for a T800-924 laminate [+45/-45/0/90]s (Bartoli, JSV 295 (2006)685-707); on the right group
velocity directivity for IM7/977-3 laminate [(0/+45/90/-45)s], (Gao, PhD Thesis 2007 PennState).
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Rys. 3. Przyktadowe wyniki walidacji opracowanego modelu 17 warstwowy laminat SAATI EH-550/T800S: wyniki
uzyskane przy pomocy opracowanego modelu — z lewej; wyniki z Carboni et al. 2013 — z prawe;.
Fig. 3. lllustrative results from the validation study for a 17 ply lay-up made of SAATI EH-550/T800S lamina: results from
the wave model — on the left; results from Carboni et al. 2013 — on the right.

2. Symulacja odladzania za pomocg fal strukturalnych wzbudzanych

aktuatorem PZT w strukturach kompozytowych stosowanych w lotnictwie

Numerical experiments on de-icing with piezo-actuated structural waves in
composite components used in aircraft.

Predykcje naprezen miedzywarstwowych zestawiono z wynikami dla panelu aluminio-
wego. Wszystkie wyniki odnoszg sie do aktuatora o wymiarach 0.05 m x 0.0025 m. Pobor
mocy obliczono dla szerokosci 10 mm. Fale propagujg w kierunku zgodnym z kierunkiem
0 deg laminatu.

T300/5208 (carbon-epoxy) [0/ +45/0],] - 1.064 mm
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Rys. 4. Predykcje naprezen miedzywarstwowych generowanych przez fale strukturalne na granicy kompozyt-oblodzenie
dla wybranych struktur kompozytowych. Naprezenia normalizowane wzgledem pierwiastka mocy elektrycznej pobieranej
przez aktuator oraz wymaganej mocy zrodta o impedancji 50Q. W dolnym rzedzie przedstawiono moc wymagang do
odlodzenia przy zatozeniu ze wytrzymatosc¢ wigzania lodu wynosi 1.5 MPa (wartoSc¢ przyjmowana dla paneli
aluminiowych — brak wynikow dla kompozytow).

Fig. 4. Interface shear stress generated by piezo-actuated structural waves at the ice-composite interface. Stress is
normalised with respect to the square root of the electrical power — both active, consumed by the actuator, and required
power capability of a 50 Ohm RF source. The bottom row shows the power requirements for de-icing which assume the
ice-composite bond strength to be 1.5 MPa (typical for aluminium, results for composites not known).

3. Analiza wptywu wymuszenia ultradzwiekowego wywotujacego oblodzenie

na integralnos¢ kompozytu.
The effect of the ultrasonic excitation designed to induce de-icing on the structural
integrity of the composite.

Grubos¢ oblodzenia — 3 mm. Naprezenia pomiedzy warstwami laminatu sg w najgorszych
wypadakach dwukrotnie wyzsze od naprezen na granicy kompozyt-oblodzenie.
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Rys. 5. Stosunek naprezenia na granicy oblodzenie-kompozyt do najwyzszego naprezenia miedzy warstwami
kompozytu w funkcji czestotliwosci (z lewej). Rozktad naprezen wzbudzonych przez aktuator PZT wzdtuz grubosci ptyty
w wybranych czestotliwosciach (z prawej).

Fig. 5. On the left — the ration between the shear stress at the ice-composite interface to the maximum interlaminar
stress within the composite itself. On the right — across thickness distribution of transverse shear stress generate by the
PZT actuation (at the peaks).
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Whnioski

Conclusions

. Opracowano i zaimplementowano modut struktur kompzytowych w modelu falowym

. Symulacje odladzania dla kompozytow wskazujg goérng granice czestotliwosci (ok. 200
kHz), poza ktorg metoda przestaje by¢ praktyczna (ttumienie fal).

. Dla rozpatrywanych przyktadowych struktur stosowanych w lotnictwie oblodzenie moze
zostac usuniecie jesli ok. 100 W jest dostarczonych do aktuatora PZT (w zaleznosci od
struktury i wybranej czestotliwosci).

. Sita adhezji lodu do kompozytow jest nieznana - przyjeto wartosci dla aluminium co
przypuszczalnie wptywa na znaczne przewymiarowanie systemu streujgcego.

. Konieczne jest zastosowanie dedykowanego systemu sterujgcego z dopasowaniem
Impedancji elektryczne,j.

. W zakresie niskich czestotliwosci ultradzwiekowych (<100 kHz) preferowane sg
aktuatory o porownywalnej grubosci do kompozytu.

. Composites strucutres module was designed and implemented in the numerical
modelling tool. Its accuracy has been successfully validated against published results.

. The practicality of ultrasonic de-icing of composites is limited to ca. 200 kHz. This is
related to wave attenuation. Note that at lower frequencies the effective range is also
relatively short.

. Around 100 W of electrical active power is required to achieve delamination at the
composite-ice interface. This is still subject to optimisation.

. As the ice-to-composite adhesion strength is not known the upper-bound value for
aluminium was adopted. This is expected to overestimate power requirements.

. Practical implementation and experiments require employing a dedicated driving
system with a matching transformer to ensure impedance matching

. At low ultrasonic frequencies (<100 kHz) actuators of a similar thickness to that of the
composite host are preferred.
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Zagadnienia projektowe i technologiczne wykonawstwa kompozytowego skrzydta
samolotu bezzatlogowego

1. Celizakres badan
( Target and range of experimental examinations)

W przedstawionej pracy omowiono zagadnienia projektowania oraz wykonawstwa
kompozytowej struktury skrzydta samolotu bezzatogowego. Zaprezentowano tok obliczeniowy
oraz przedstawiono kolejne etapy technologiczne obejmujgce wykonanie foremnikow
poszczegolnych elementow, przygotowanie membran sylikonowych oraz proces laminowania.

The work discusses issues of design and construction of composite structure of UAV wing.
Work presents computations steps and technological issues covers molds manufacturing,
preparation of silicon vacuum bags and laminating process.

2. Zagadnienia projektowe

Na potrzeby badan zaprojektowano jednodzwigarowe skrzydto kompozytowe. Na etapie
projektowym przyjeto, ze skrzydto przeznaczone bedzie do samolotu bezzatogowego o masie
okoto 10 kg. Pozwolito to, wykorzystujgc metode Shrenka, na wyznaczenie przebiegow
momentow gngcych oraz sity thacej wzdtuz rozpietosci skrzydta (rys.1). Nastepnie traktujgc
strukture jako pret cienkoscienny mozliwym stato sie wyznaczenie wartosci sit normalnych oraz
wydatkow stycznych w newralgicznych przekrojach skrzydta (rys.2) co stato sie podstawg do
Zwymiarowania skrzydta.
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Rys.2 Rozktad wydatku stycznego w pokryciu -

Rys.1 Przebieg momentu gngcego oraz sity tngcej wzdtuz rozpietoSci przekrdj przykadtubowy
Fig.2 Distribution of shear in wing covers - cross
Skrzydta

. . . . . . section closest to fuselage
Fig.1 Spanwise bending moment and shear force distribution °

2. Szczegotowy projekt CAD

Przeprowadzone obliczenia projektowe umozliwity stworzenie szczegotowego modelu skrzydta
w srodowisku CAD (rys.3). Model postuzyt nastepnie do opracowania modeli geometrycznych
foremnikow stuzgcych do wykonania struktur kompozytowych.

Rys.3 Model CAD skrzydta
Fig.3 CAD model of wing

3. Technologiawykonania oraz struktura skrzydta

Skrzydto wykonano jako cienkoscienng strukture kompozytowg. Pokrycie skrzydta stanowig
elementy przektadkowe ztozone z tkaniny weglowej oraz pianki poliuretanowej. Dzwigar skrzydta
rowniez zbudowano z tkaniny weglowej wzmocnionej dodatkowo piankg w czesci bagnetowe;.

Poszczegolne elementy sktadowe tworzono w foremnikach frezowanych na obrabiarkach
sterowanych numerycznie co umozliwito uzyskanie wysokiej doktadnosci wymiarowej. Elementy
formowano przy wykorzystaniu metody podcisnieniowej. Do uszczelnienia stosowano worki
prozniowe wykonane metodg natryskowg z masy silinkonowej.

B R R T

Rys.5 Silikonowy worek prozniowy

foremnika skrzydta
Fig.5 Silikon vacuum bag for wing
mold

Rys.6 Kompozytowe
elementy pokrycia

Skrzydet
> Fig.6 Composite wing
1 covers

Rys.4 Foremniki skrzydet oraz dzwigara
Fig.4 Molds of wing covers and wing spar

6. Whnioski

W pracy wybrane aspektu procesu projektowania oraz wykonawstwa cienkosciennej
struktury kompozytowej na przyktadzie skrzydta samoloru bezzatogowego. Dalszym etapem
prac bedg badania doswiadczalne przeprowadzone w celu weryfikacji zatozen projektowych
oraz poprawnosci wykonania badanego elementu.
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Opracowanie technologii wytwarzania materialow kompozytowych bazujacych na
piezo-wioknach
Development of technology for production of composite materials based on piezo-
fibers

Nowy rodzaj czujnika piezoelektrycznego - gtdwne informacje
New design of piezoelectric sensor - overview

Zgtoszenie w Urzedzie Patentowym RP pod numerem:
P..409809

Nowy rodzaj elektrod na piezo wtoknach, pozwala na
szybkie i naniesienie warstwy elektrod z zachowaniem
powtarzalnosci odstepu miedzy elektrodami
przeciwnych znakow.

Zostaty przeprowadzone pierwsze testy istniejgcych
prototypow czujnika.

W pierwszych testach badano uproszczong wersje
posiadajgcg 1 wiokno o dtugosci ok. 50mm.

Wyniki uzyskane z nowego rodzaju czujnika zostaty
porownane z tensometrami oporowymi

with a new electrodes

The application in the Patent Office under number:
P.409809

A new design of electrodes on the piezoelectric fibers
allows for quick layers application while maintaining
repeatability electrode spacing between the electrodes
opposite signs

Carried out the first tests of existing prototypes of the
Sensor.

The first test was investigated a simplified version -
having one fiber with a length of approx. 50mm.

The results obtained with the new sensor type were
compared with resisitive strain gauges.

Rys.1. Pogladowy widok na czujnik
nowym uktadem elektrod
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Rys.2. Widok z gory na pojedyncze wtokno
Fig.2. top view on sigle piezo fiber

Fig.1. The illustrative view of the sensor

Nowy rodzaj czujnika piezoelektrycznego - testy
New design of piezoelectric sensor - tests

Rys. 3. Badany prototyp czujnika z jednym witoknem
piezoelektrycznym
Fig. 3. Prototype of piezoelectric sensor with one active
piezo fiber
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Rys. 4. Badany prototyp czujnika przyklejony do probki ze
stopu aluminium
Fig. 4. Prototype of piezoelectric sensor bonded to
aluminium alloy specimen
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Rys.5. Odpowiedz z prototypowego czujnika (linia czerwona) Rys.6. Odpowiedz na postepujgce wymuszenia

porownana z odpowiedzig z tensometru (linia zielona).
Wymuszenie jednostkowe, utrzymanie i sinus SHz

jednostkowez prototypowego czujnika (linia czerwona)
porownana z odpowiedzig z tensometru (linia zielona)

Fig.5. Responce from prototype sensor (red line) compared Fig.6. Responce from prototype sensor loaded by
with resistive strain gauge (green). Step function, hold and 5Hz Subsequent unit step function (red line) compared with
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Rys.7. Nowy wzmacniacz tadunku do badania wolno zachodzgcych odksztatcen z zastosowaniem czujnikow
piezoelektrycznych. Dwukanatowy wzmachniacz oparty jest o uktad scalony Texas Instruments INA121PA, przeznaczony
do pracy ze zrédtami o wysokiej impedancji
Fig.7.New charge amplifier for small frequency strain measurements with piezoelectric sensors. The two-channel amplifier
is based on a chip from Texas Instruments INA121PA, dedicated to work with high impedance source tar balls

Cechy elektrod spiralnych i sposéb ich wykonania
Spiral electrodes description and manufacturing

'Od ostatniej prezentacji wykonane zostaty
nastepujgce modyfikacje w technologii wykonywania
elektrod:

e koniecznosc naniesienia galwanicznie warstwy
miedzi na napylong na widkno piezoelektryczne
warstwe srebra. Warstwa srebra byta zbyt cienka i
ulegata uszkodzeniu w procesie tgczenia z
elektrodami zbiorczymi

e Zmiana procesu tgczenia z elektrodami zbiorczymi
na lutowanie

Since the last presentation of the following
modifications were made in the technology of
performing electrodes:

e a necessity of making the plated copper layer
deposited on the fiber piezoelectric layer of silver.
Silver layer was too thin and underwent damage in
the process of connecting the collecting electrodes
e change the process of combining with collecting
electrodes for soldering

Podsumowanie
Summary

e nowy, zgtoszony do opatentowania czujnik e new, patent-pending piezoelectric sensor has good
piezoelektryczny charakteryzuje sie dobrg doktadnoscig accuracy in the study of deformation

w badaniu odksztatcen

e worth noting the possibility of using it to study low-

e Na uwage zastuguje fakt mozliwosci uzycia go do frequency waveforms, using the new charge amplifier
badania wolnozmiennych przebiegdow, dzieki withshighimpedance input
zastosowaniu nowego wzmacniacza tadunkéw o e new construction permits for the construction of

wysokiejimpedancji wejscia

cheaper sensors, without prejudice to existing patent

« nowa konstrukcja pozwala na budowe tanszych rights
czujnikdbw, bez naruszania obowigzujgcych praw

patentowych

Przyktady zastosowania w lotnictwie
Examples of application in aviation

Czujnik odksztatcen poszycia.
Aktywny ttumik drgan.

Strain sensor.
Active vibration dumper.

Wskazniki realizacji celow projektu
Indicators of the project

Publikacje:

1. W. Rzadkowski, P...Pyrzanowski “Determinattion of damage to piezoelectric sensor by measuring the
electrical capacitance” Solid State Phenomena, w druku, planowana publikacja - 3kw. 2015
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