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BADANIA KOMPOZYTU WEGLOWO-EPOKSYDOWEGO
O STRUKTURZE TYPU UD

Praca dotyczy badan kompozytu weglowo-epoksydowego (CFRP) o strukturze typu UD (Unidirectional) zbrojonego
jednokierunkowo rowingiem. W konstrukcjach lotniczych struktura taka wystepuje w najbardziej obcigzonych elementach, ja-
kimi sq pasy dzwigaréw skrzydel. Obciazeniem wymiarujacym przekrdj pasow jest tu Sciskanie. Dla konstruktora bardzo istotna
jest informacja odnosnie do wytrzymalosci na $ciskanie przy réznych stopniach zbrojenia zaleznie od temperatury. Dotyczy to
temperatury pokojowej oraz temperatury 54°C, tak jak tego wymagaja przepisy techniczne budowy szybowcow JAR-22. Jest to
glowny watek badawczy niniejszej pracy. Okreslono bezwzgledne wartosci wytrzymalosci i modulu sprezystosci kompozytu pod-
czas zginania, jak tez wartoSci wytrzymatosci odniesione do gestosci (wytrzymalo$¢ wlasciwa) oraz do liczby pasm rowingu w
przekroju probki (sila niszczaca na jedno pasmo rowingu). Dodatkowym watkiem badawczym jest wplyw sposobu przygotowania
probek na wyniki badan wytrzymalo$ciowych. W niniejszej pracy dotyczy on wplywu zmian dlugosci (smuklo$ci) prébek na wy-
niki testow wytrzymalosci na Sciskanie badanych kompozytow. Jest sprawg oczywista,
ze stosowana metodyka badan musi zapewnia¢ maly wrazliwos¢ wyniku testu na odchylki dlugosci probek, wynikajace
np. z niedokladnosci wykonawczych. Osiagniety rezultat potwierdza, ze przyjeta metoda przygotowania probek jest wlasciwa i
daje maly rozrzut wynikow.

Stowa kluczowe: struktura kompozytu, kompozyty weglowo-epoksydowe, wytrzymalo$¢ kompozytu

INVESTIGATION INTO MECHANICAL PROPERTIES
OF UNIDIRECTIONAL CARBON FIBER REINFORCED PLASTICS

The subject of the paper concerns the investigations into mechanical properties of the CFRP composite (Carbon Fiber Re-
inforced Plastics) of the UD-structure. Such a composite structure exists in the most loaded elements of the aircrafts, especially
in the wing spar cups. It is very important for the constructor to know the relationships between the compression strength and
the fibers volume fraction, obtained at the room temperature (RT) and also at the 54°C, as it is stated in
the Join Airworthiness Requirements JAR-22 Gliders and Motor Gliders. It is the main subject of the presented paper.
It contains such results as absolute values of compression strength (Fig. 7) and bending modulus (Fig. 10) and also the values re-
lated to the density of composite (i.e. specific compression strength - Fig. 8) or the values related to the number of roving
strands in the cross-section of the specimen (i.e. fracture force for single roving strand - Fig. 9). The influence of the specimens
preparation on the results of the compression strength tests is the additional subject of the work. Recently it concerns the prob-
lem of the specimens length influence on the strength tests results. It is quite obvious that the method of strength test should en-
sure insensitivity of the test result to the specimen length deviation (caused for example by technological process
errors). The result obtained confirms, that applied method of specimen preparation is correct and ensures small deviation
of the strength tests results. Apart of the strength test - another investigation was directed into microscopy analysis
of the composite structure (Figs 12 and 13) using light and SEM microscope as well.

Key words: composite structure, carbon-epoxy composites, mechanical properties of composites

WPROWADZENIE

Rozwdj techniki szybowcowej na przestrzeni 100 lat
lotnictwa uwarunkowany byt nie tylko postgpami w za-
kresie rozwoju wiedzy o aerodynamice, ale takze
W nierozlaczny sposob zwiazany byt z rozwojem inzy-
nierii materialowej 1 wiedzy w zakresie ksztaltowania
konstrukeji platowca.

Podstawowym parametrem okreslajacym jako$¢ szy-
bowca jest doskonalo$¢ aerodynamiczna, oznaczana
umownie symbolem (L/D)max, ktora poza relacja sit ae-
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rodynamicznych (najwyzszy stosunek sity nosnej L do
sity oporu D) interpretowana jest alternatywnie jako
stosunek odleglosci, jaka szybowiec moze pokonaé
z wysokosci 1000 metrow. Wspodlczesne szybowce wy-
czynowe osiagaja warto$¢ parametru L/D = 50
1 wigcej.

Rysunek 1 przedstawia, jak zmieniata si¢ doskona-
to§¢ aerodynamiczna szybowcow na przestrzeni ubieg-
tego wieku [1]. Najwazniejsze cechy konstrukcyjno-
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materialowe, ktore umozliwiaja uniesienie si¢ maszyny
cigzszej od powietrza, to mozliwie najwigksza wytrzy-
matos¢ i sztywnos¢ struktury konstrukcyjnej przy naj-
mniejszej masie wlasne;j.

zbrojone widknem weglowym typu HT (High Tensile)
lub HM (High Modulus). Uzasadnia to koniecznos¢
prowadzenia prac zmierzajacych do opanowania techno-
logii kompozytow CRFP i wdrozenia ich w szerokim
w  konstrukcjach  polskich  szybowcow.

Opisywane w niniejszej pracy
badania dotycza kompozytow
zbrojonych jednokierunkowo ro-

» _ Klasa Otwarta

“fbez ograniczen rozpietosci)

wingiem weglowym, ktore maja
zastosowanie w konstrukcji naj-
bardziej wytgzonych elementow

strukturalnych szybowca, jakimi
sa pasy dzwigarow skrzydet.
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Rys. 1. Rozwoj doskonatosci aerodynamicznej szybowcow

Fig. 1. Development of the best glide ratio of the gliders

O przydatno$ci materiatu do celow lotniczych decy-
duje gtéwnie wytrzymatos$¢ i sztywnos$¢ wiasciwa, czyli
stosunki absolutnych wartosci tych parametréw odnie-
sione do ggstosci.
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Fig. 2. Specific strength versus specific E-modulus for some UD-structure

composites, Al-alloy and wood

Analiza wartosci przedstawionych na rysunku 2 uka-
zuje zdecydowana przewage kompozytow FRP (Fiber
Reinforced Plastics) nad materiatami tradycyjnie stoso-
wanymi w lotnictwie (jak drewno i aluminium). Odnosi
si¢ ona do kierunku obciazenia zgodnego z kierunkami
wiokien 1 dotyczy  zastosowan, w  ktorych
pozadane sa cechy anizotropowe (np. pasy dzwigarow
skrzydet). W przypadkach gdy pozadane sa cechy
quasi-izotropowe, tradycyjne materiaty wykazuja lepsze
wiasciwosci wytrzymato$ciowe i sztywnosciowe. Dlate-
go w weztach wprowadzania obciazen w struktury kom-
pozytowe stosuje si¢ nadal metalowe elementy oku¢. W
zastosowaniu nowych materiatbw w technice szybow-
cowej szczegodlna pozycje zajmuja kompozyty CFRP

wyzszej wytrzymatosci kompo-

zytu. Z uwagi na to, ze dla pasow

krytycznym stanem

naprgzen jest $ciskanie - badano

wytrzymatos¢ kompozytu na $ciskanie w temperaturze

pokojowej (ang. Room Temperature) RT = 20°C oraz

w temperaturze 54°C, jak tego wymagaja przepisy tech-

niczne budowy szybowcoéw JAR-22 [2].

Program badan obejmowat:

wplyw stopnia zbrojenia na:

0 rzeczywista gestos¢ kompozytu, bedaca efektem

procesu technologicznego p, g/em’;

wytrzymatos¢ na $ciskanie R., MPa;

wytrzymato$¢ wilasciwa przy S$ciskaniu R./p,
MPa

g/cm3’

2000

dzwigara

(0)
(0]

0 wielkos$¢ sity niszczacej, przypadajacej na jedno
pasmo rowingu, daN/pasmo;

0 modut Younga kompozytu przy zginaniu £, GPa;
wplyw temperatury na wytrzymato$§¢ kompozytu na
$ciskanie.

Dodatkowym, waznym watkiem badawczym byt
wplyw sposobu obsadzania probek w uchwytach maszyn
wytrzymatosciowych oraz wpltyw niektérych parame-
trow ksztattu probek na uzyskiwane rezultaty prob wy-
trzymatosciowych. Pierwszy z wymienionych proble-
mow stal si¢ tematem wczesniejszych badan [3].

W rezultacie dokonano wyboru sposobu obsadzania
probek opracowanego w ITLIMS PW 1 objetego paten-
tem PL-106233. W aktualnie realizowanej fazie badan
zbadano wptyw dlugosci (smuktosci) probek na wyniki
prob wytrzymatosci na $ciskanie.

CZESC DOSWIADCZALNA

Materiaty

Do badan uzyto rowingu weglowego Tenax 5631
HTS, posiadajacego atest lotniczy. W celach poréwnaw-
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czych wykorzystano probki kompozytu z rowingu wg-
glowego Tenax 5131 HTA, wykonane w zakladach
lotniczych A. Papiorka w Bielsku-Biatej. Dane produ-
centow wiokien oraz wyniki kontrolnych badan wias-
nych texu rovingu zamieszczono w tabeli 2. Dla porow-
nania zamieszczono tam rowniez dane dotyczace uzy-
wanego W technologiach lotniczych rowingu szklanego
ER3005 z Kro$nienskiej Huty Szkta [4, 5].

TABELA 1. Wlasciwosci rowingéw weglowych i szklanych
TABLE 1. Properties of carbon and glass rovings

Parametr 5631 HTS | 5131 1Ta | ER3005
Wytrzymato$¢ na rozciaganie, MPa 4155 3950 3400
I(\}d}());lu% Younga przy rozcigganiu 236.8 238 73
Wydhuzenie przy zerwaniu, % 1,65 1,7 35
Gestosé, g/em’ 1,76 1,76 2,55
Srednica wiokien, um 7 7 11
Tex nominalny, g/km 1600 800 2400
Tolerancja texu, % 0,7 - 7
e E

Jako osnowg zastosowano zywicg epoksydowa L 285
produkcji niemieckiej firmy MGS GmbH, ktéra jest
stosowana w szybowcu PW-5.

Wykonanie prébek

Przesycania rowingu weglowego dokonano z wyko-
rzystaniem specjalnie zaprojektowanego laboratoryjnego
urzadzenia impregnacyjnego typu RS-2003 z poziomym
uktadem watkow (rys. 3). Metodyka sycenia polega tu
na wykorzystaniu zjawiska klina smarnego i nadci$nie-
nia mieszanki Zywica-utwardzacz, powstajacego na
przestrzeni kontaktu pasma rowingu z powierzchnia
watka. W celu uzyskania uporzadkowanej struktury typu
UD do urzadzenia impregnacyjnego wprowadzano tylko
jedno pasmo rowingu (odwijanie z 1 szpuli). Stopien
zbrojenia uzyskiwany byl poprzez dobor $rednicy dyszy
kalibrujacej przekrdj przesyconego pasma rowingu.

Rys. 3. Urzadzenie do impregnacji rowingu typu RS-2003
Fig. 3. Roving impregnation device - type RS-2003

Wyboru takiego typu urzadzenia impregnacyjnego
dokonano celowo, aby moc porownaé wyniki prob wy-
trzymato$ci z probkami wykonanymi przy wykorzysta-
niu techniki impregnacji, stosowanej w zaktadach lotni-
czych A. Papiorka w Bielsku-Bialej. Urzadzenie to ma
charakter uniwersalny i pozwala na przesycanie wiazki
sktadajacej sig z wigkszej liczby pasm rowingu oraz
umozliwia dostosowanie go do techniki prozniowe;.

Przesycone pasma rowingu uktadano w foremniku
metalowym (rys. 4), tworzacym zespo6! prostokatnych
rowkow ze stemplami zamykajacymi. Umozliwiato to
uzyskiwanie pretow kompozytowych o wymiarach
7 x 7 x 340 mm z uporzadkowanym utozeniem widkien i
kontrolowanym stopniem zbrojenia. W procesie utwar-
dzania stosowano cykl cieplny wymagany dla mieszanki
sycacej L285/H286 (24 godz. w RT, nastgpnie 15 godz.
w 55°C =z zachowaniem gradientu nagrzewania
5°C/godz.).

Rys. 4. Foremnik wraz ze stemplami dociskowymi i uzyskanymi probkami
kompozytu
Fig. 4. The mould with the stamps and obtained composite specimens

Po rozformowaniu prety kompozytowe cigto na
mniejsze odcinki, potrzebne do wykonania probek.
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Rys. 5. Budowa probki przeznaczonej do badania wytrzymatosci kompo-
zytu na $ciskanie i przyrzad do obsadzania probek

Fig. 5. The structure of specimen for composite strength test and specimen
fastening device

Probki przygotowywano wg metody stosowanej
w technologii lotniczych konstrukcji kompozytowych
[6]. Probke tworzy odcinek preta kompozytowego, kto-
rego konce utwierdzone sa w stalowych obsadach (rys.
5), pozwalajacych na ustawienie probki na maszynie
wytrzymatosciowej i rownomierne roztozenie sity ob-
ciazajacej na powierzchni czotowej probki. W czynno-
$ciach cigcia pretow kompozytowych i utwierdzania ich
koncow w obsadach korzystano ze specjalnego oprzy-
rzadowania umozliwiajacego zachowanie:
= prostopadiosci czota pretoéw kompozytowych do ich
osi podtuzne;j,
= prostopadito$ci zamocowania pretow kompozytowych
w obsadach,
= wspotosiowosci obsad probek.

Metodyka badan

Eksperymenty prowadzono na maszynie wytrzymato-
Sciowej ZD-20 z oprzyrzadowaniem niezb¢dnym do
badan w podwyzszonych temperaturach. Predkos$¢ przy-
rostu sity wynosita ok. 75 daN/s.

Badania przeprowadzono na seriach prébek licza-
cych 8 sztuk, pochodzacych z tej samej partii wytwor-
czej.

Badania mikroskopowe wykonano za pomoca mikro-
skopii $wietlnej (na mikroskopie MF2 Reichert) oraz
skaningowej mikroskopii elektronowej (mikroskop Hita-
chi S-3500N).

WYNIKI BADAN

Wptlyw stopnia zbrojenia na rzeczywista gestos$¢
kompozytu

Stopien zbrojenia (definiowany jako udziat objgto-
Sciowy wiokien w kompozycie) warunkowany byt $red-
nica dyszy kalibrujacej urzadzenia impregnacyjnego.
Stosowano cztery $rednice dysz (tab. 2).

TABELA 2. Stopnie zbrojenia kompozytu zaleznie od $rednicy
dyszy kalibrujacej

TABLE 2. Fibers volume fractions of the composite versus
diameter of the calibrating nozzle

Srednica dyszy Stopien zbrojenia wyni- Srednie wartosci
kalibrujacej sycidia | kajacy ze $rednicy dyszy | zmierzonego stopnia
mm kalibrujacej zbrojenia
L9 0,32 0,36
L7 0,40 0,44
1,55
(dysza standardowa) 048 0,48
1,4 0,59 0,57
1.525
_3 1.5
R 1475
?”E 1.45 P —&—wg pomiaréw
S 5 1425 , ,
o2 44 —— wg reguty mieszanin
3 .
£ 13751
& 135 <
1.325 T T
0.3 0.4 0.5 0.6

stopien zbrojenia
Rys. 6. Zalezno$¢ ggstosci kompozytu zbrojonego rowingiem weglowym od
stopnia zbrojenia
Fig. 6. Density od UD-CFRP versus fibers volume fraction

Z uwagi na to, ze jedna z miar jakos$ci procesu tech-
nologicznego jest zgodnos$¢ stopni zbrojenia, wynika-
jacego ze $rednicy dyszy kalibrujacej oraz z pomiaru
przekroju probki, a takze liczby pasm rowingu i po-
wierzchni przekroju poprzecznego wtokien, okreslono te
parametry. Wyniki zamieszczono w tabeli 2. Widoczne
sa niewielkie rozbieznosci, ktore wynika¢é moga z
niedoktadnosci przesycania lub zle dobranych dociskow
stempli w foremniku. W celu sprawdzenia tego
przypuszczenia dokonano pomiaru gestosci probek
kompozytu, postugujac si¢ metoda opisana w normie
PN-88 C-890085/22, i porownano z wynikami otrzy-
manymi z reguly mieszanin (rys. 6). Rezultaty tego testu
wskazuja na obecno$¢ $ladowych ilosci miejsc
niewypehionych osnowa w kompozycie, co wnioskowac
mozna po tym, ze gestoS¢ zmierzona jest mniejsza od
gestosci obliczonej z reguly mieszanin.

Wptlyw stopnia zbrojenia na wytrzymato$¢ kompozytu
na $ciskanie

Przyjmujac do rozwazan idealnie uporzadkowana
struktur¢ kompozytu typu UD, nalezaloby oczekiwac, ze
wytrzymato$¢ kompozytu na Sciskanie bedzie proporcjo-
nalna do stopnia zbrojenia. W praktyce jednak,
z uwagi na niedoskonatosci technologiczne, zar6wno
zmniejszanie, jak tez zwigkszanie stopnia zbrojenia poza
granice pewnego przedziatu, prowadzi do wzrostu praw-
dopodobienstwa powstawania wad strukturalnych [7, 8].
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Rys. 7. Wplyw stopnia zbrojenia na wytrzymatos¢ na $ciskanie kompozytu
zbrojonego rowingiem weglowym
Fig. 7. The influence of fibers volume fraction on the carbon UD-com-
posite compression strength

W pierwszym przypadku jest to gtdéwnie wzrost nie-
jednorodno$ci struktury kompozytu (nierdwnomiernie
rozmieszczone wiokna), w drugim przypadku - wzrost
liczby suchych stykow migdzy widknami. Dlatego nale-
zy sig spodziewac, ze dla danych metod wytworczych
kompozytu wystepuje pewien optymalny stopien zbroje-
nia, implikujacy najwigksza wytrzymato§¢ kompozytu.
Stalo si¢ to przedmiotem eksperymentu (przeprowadzo-
nego w temperaturze RT), w rezultacie ktorego powstaty
wykresy zalezno$ci od stopnia zbrojenia takich parame-
trow, jak wytrzymalo$¢ bezwzgledna (rys. 7), wytrzy-
matos¢ wiasciwa (rys. 8), wielkos¢ sity niszczacej w
przeliczeniu na jedno pasmo rowingu (rys. 9). Na rysun-
ku 7 zaznaczono warto$ci minimalne, maksymalne i
$rednie arytmetyczne danej serii wynikow proby wy-
trzymatosci.
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Rys. 8. Wpltyw stopnia zbrojenia na wytrzymalo$¢ wiasciwa na $ciskanie
kompozytu zbrojonego rowingiem weglowym

Fig. 8. The influence of fibers volume fraction on the carbon UD-com-
posite specific compression strength
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Rys. 9. Zaleznos¢ sily niszczacej przypadajacej na jedno pasmo rowingu od
stopnia zbrojenia

Fig. 9. Fracture force of single roving strand versurs fibers volume fraction

Analiza tych wykreséw prowadzi do wniosku, ze
maksymalne wykorzystanie nos$no$ci pojedynczego
pasma rowingu wystgpuje dla stopnia zbrojenia ok.
0,45. Z punktu widzenia lekko$ci konstrukeji celowe
bytoby jednak zwigkszenie stopnia zbrojenia do gornej
warto$ci badanego przedzialu zmiennosci, gdyz wy-
trzymato$¢ wlasciwa ma tendencjg rosnaca.

Wplyw stopnia zbrojenia na modut sprezystosci
podczas zginania

Pomiarow modutu sprezystosci dokonano metoda
zginania czteropunktowego [3, 9]. Wyniki zamieszczono
na wykresie (rys. 10).
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stopien zbrojenia
Rys. 10. Wplyw stopnia zbrojenia na modut przy zginaniu kompozytu
zbrojonego rowingiem weglowym
Fig. 10. The influence of fibers volume fraction on UD-CFRP E-modulus

Zgodnie z oczekiwaniami zalezno$¢ modutu sprezy-
stosci podczas zginania od stopnia zbrojenia ma charak-
ter liniowy, przy czym wyniki pomiarow rzeczywistych
przebiegaja nieco ponizej wynikéw obliczonych z reguty
mieszanin.

Badania wplywu temperatury

Przeprowadzone badania wplywu temperatury na
Sciskanie kompozytow maja charakter wstepny. Testy
wytrzymalosciowe w podwyzszonej temperaturze prze-
prowadzono na 16 probkach. Wyniki zestawiono na
rysunku 11 wspdlnie z rezultatami badan 54 probek
w temperaturze RT = 20°C. Na wykresie zaznaczono
poziom wartosci Srednich oraz warto$ci maksymalnych
R.. Widoczne jest wyrazne zmniejszenie wytrzymatosci
w podwyzszonej temperaturze. Jak wiadomo z literatury
[10], wielko$¢ tego zmniejszenia zalezy gldwnie od
temperatury zeszklenia osnowy polimerowe;.



Badania kompozytu weglowo-epoksydowego o strukturze typu UD

419

Rc [MPa]

1400
1200

1000 -
800 -
600 -
400 -
200 -

0 i

Tenax 5631 HTS Tenax 5131 HTA

Rys. 11. Zalezno$¢ wytrzymatosci na $ciskanie kompozytu zbrojonego
rowingiem weglowym od temperatury

Fig. 11. Compression strength of the UD-CFRP versus temperature

Badania wplywu dtugosci (smuktosci) probek
na wyniki prob wytrzymatosci na $ciskanie

Celem badan bylo sprawdzenie, czy dtlugo$¢ probek
zmieniajaca si¢ w pewnym ograniczonym zakresie,
zwiagzanym np. z tolerancja wykonawcza probek, ma
wplyw na wyniki prob wytrzymatosciowych. Pytanie to
jest aktualne ze wzgledu na kompresyjny charakter ob-
cigzen, ktore sprzyjaja wyboczeniom wiokien rowingu.
Poniewaz w dotychczasowych eksperymentach standar-
dowa dlugo$¢ niepodpartej czgsci preta kompozytowego
(znajdujacej si¢ migdzy metalowymi obsadami) wynosi-
fa 32 mm - wykonano dwie dodatkowe grupy probek o
dhugosciach cze$ci niepodpartej 20 mm oraz 50 mm.
Wszystkie probki pochodzily z tej samej serii technolo-
gicznej pretow kompozytowych. Badania wytrzymatosci
na $ciskanie przeprowadzono w RT = = 20°C. W tabeli
3 zamieszczono warto$ci $rednie oraz odchylenia stan-
dardowe.

Okazato sig, ze zmiany dlugosci pretéw kompozyto-
wych w zakresie, w jakim zostaly zbadane, nie maja
wpltywu na wyniki pomiaréw. Test potwierdza, ze przy-
jeta metoda przygotowania probek do badan (biorac tu
pod uwage takze sposob obsadzania probek) jest wias-
ciwa i daje maly rozrzut wynikéw. Z uwagi na mata
liczebno$¢ proby niemozliwe byto tu dokonanie bardziej
szczegotowych analiz statystycznych, co planowane jest
W przysztosci.

TABELA 3. Wartosci $rednie i odchylenia standardowe wy-
trzymalosci na $ciskanie kompozytéw CFRP typu

D
TABLE 3. Alierage values and standard variations of the UD-
CFRPs
L=20mm L=32mm L=50mm
1008,05 982,78 1031,28
56,29 27,13 13,09

Badania mikroskopowe struktury kompozytu

Badania mikroskopowe przeprowadzono za pomoca
mikroskopu $wietlnego MF2 Reichert (badania szlifow
przekrojow poprzecznych pretoéw kompozytowych) oraz

za pomoca skaningowego mikroskopu elektronowego
HITACHI S-3500N (badania struktury kruchych prze-
tomow probek kompozytéw po $ciskaniu). Przyktadowe
fotografie struktury kompozytow o niskim stopniu zbro-
jenia (0,37) przedstawiono na rysunkach 12 i 13. Celo-
wo wybrano fotografie ukazujace wady kompozytu wy-
nikte z niedoskonatosci procesu technologicznego (doty-
czy to nierownomiernego rozmieszczenia wiokien w
przekroju probki, a w szczegdlnosci widocznych granic
pojedynczych pasm rowingu). Wraz ze wzrostem stop-
nia zbrojenia jednorodnos$¢ struktury ulega poprawie,
lecz powyzej pewnego zakresu tego parametru zwigksza
si¢ gwaltownie ilos¢ wad w postaci suchych stykow
wiokien.

granice pasm rowingu

zbrojenia 0,37), mikroskop §wietlny
Fig. 12. UD-CFRP structure (volume fraction 0.37), light microscope
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Rys. 13. Struktura kompozytu weglowo-epoksydowego, SEM
Fig. 13. Structure of carbon epoxy composite, SEM

Obserwacje te potwierdzaja konieczno$¢ dalszego
doskonalenia metod przesycania rowingu weglowego
oraz metod formowania kompozytu w celu uzyskania
bardziej jednorodne;j struktury.

WNIOSKI

Przedstawione zdjgcia mikroskopowe w zestawieniu
z wynikami prob wytrzymatosciowych uzasadniaja ce-
lowos¢  stosowania  wigkszych stopni  zbrojenia
w kompozytach zbrojonych wiloknem wgglowym.
W badanym zakresie stopni zbrojenia (0,36+0,57) przy-
rost wytrzymalosci na $ciskanie wyniost 57%, a przyrost
warto$ci wytrzymatosci wilasciwej wyniost 45%, za-
chowujac tendencje wzrostowe.

Zwigkszanie stopni zbrojenia wymaga doskonalenia
metod przesycania wiazek rowingu i formowania z nich
pretow tworzacych np. pasy dzwigaréw skrzydet (ko-
nieczny odpowiedni docisk). Badania kompozytow
o strukturze UD ze zwigkszonym stopniem zbrojenia
planowane sa w dalszej czgsci prowadzonych prac.

Praca finansowana ze srodkow KBN w ramach pro-
jektu badawczego 4 TOSE 063 25.
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