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OPTYMALIZACJA KOMPOZYTOWYCH ELEMENTOW KONSTRUKCYJNYCH
AUTONOMICZNEGO ROBOTA LATAJACEGO

W artykule przedstawiono wyniki oraz metodyke przeprowadzonego procesu  optymalizacyjnego
kompozytowych elementéw konstrukcyjnych latajacego robota eksploracyjnego. Numeryczny proces
optymalizacyjny zostal oparty na metodzie SIMP (Solid Isotropic Microstructure with Penalization), ktora jest
metodg optymalizacji topologii kontinuum materialnego—jednorodnego, porowatego lub kompozytowego
bazujaca na fikcyjnie utworzonym materiale zastgpczym. Proces optymalizacyjny zaimplementowano
w oprogramowaniu HyperWorks Optistruct. W wyniku przeprowadzonej optymalizacji struktur elementow
kompozytowych - plytki stanowiacej szkielet drona oraz pier§cieni mocujacych ostone w sposob ruchomy,
w odniesieniu do elementdw bazowych zaprojektowanych bez uzycia algorytméw optymalizacyjnych, uzyskano
znaczacg redukcje masy ww. elementdéw oraz poprawe ich wlasciwosci wytrzymatosciowych.

1. WPROWADZENIE

Ciagly rozwdj techniki przedstawia coraz to nowe rozwigzania, jednoczes$nie dyktujac
nowe trendy rozwoju. Powszechnie stosowane od wielu lat rozwigzania zaczynajg byc
rozwigzaniami niedostatecznie odpowiadajagcymi ewoluujgcym oraz nowopowstaltym
potrzebom. Rozw6j pokrewnych dziedzin nauki niweluje wiele przeciwienstw
w zastosowaniu danych technologii w lotnictwie oraz stwarza nowe mozliwosci dla
konstruktoréw. Potrzeby optymalizacji w celu zmniejszenia zuzycia paliw i emisji
szkodliwych zwigzkéw chemicznych do atmosfery w potaczeniu z kwestiami
ekonomicznymi staja si¢ powaznym czynnikiem napgdowym konieczno$ci opracowania
I wprowadzenia nowatorskich rozwigzan napgdow lotniczych. Po drugiej stronie
zapotrzebowania znajduja si¢ istniejace i dotychczas nierozwigzane problemy klasycznych
metod realizowania napgdu lotniczego. Przykladem takiego problemu moze bye¢,
szczegllnie zauwazalna w ostatnich latach rosngca popularno$¢ zdalnie sterowanych,
niewielkich rozmiaréw obiektow latajgcych, zwanych powszechnie dronami, ktorych
stosowanie wyznaczylo nowe mozliwosci w dziedzinie lotnictwa, jak rowniez stalo sig
zrodtem nowych potrzeb [4],[7].
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2. OBIEKT PROWADZONYCH BADAN

2.1. SPECYFIKA ANALIZOWANEGO OBIEKTU

Rozwazajac nastepujaca sytuacje - autonomiczny robot latajacy eksploruje odlegta od
Ziemi planete. Badana planeta charakteryzuje si¢ znacznie rdznigcg si¢, nie porownywalng
do ziemskiej atmosfera, z reguly burzliwg, o miejscowych stanach turbulentnych, trudnych
do przewidzenia lub znacznym rozrzedzeniem. Ze wzgledu na autonomi¢ robota,
rozpatrywany jest rowniez stan pracy w spokojnej atmosferze, ktory rowniez jest uwazany
za trudne warunki. Robot w swojej pionierskiej misji eksploracyjnej nie posiada dostgpu do
zasobow energetycznych znanych na Ziemi, co wyzwala konieczno$§¢ zapewnienia
dodatniego bilansu energetycznego. Urzadzenie badawcze pracuje w skrajnie
nieprzyjaznych warunkach. Odlegtos¢ od najblizszych osrodkow ludzkiej cywilizacii,
w jakiej znajduje si¢ eksplorator, ze wzgledu na czas i jako$¢ odpowiedzi ogranicza lub
zupelie uniemozliwia ciagla komunikacj¢. Poruszanie si¢ w nieznanych, niezbadanych
obszarach w potaczeniu ze stanem braku cigglego potaczenia z centrum dowodzacym
wymaga jego pelnej autonomii. Ze wzgledu na charakter misji nie jest rowniez dostepny
jakikolwiek serwis, wymagana jest mozliwo$¢ pracy w stanie niepelnej sprawnosci. Dla
przyktadu urwanie jednej z topat wirnika napedu $§miglowego nie moze unieruchomic jego
dziatan, a jedynie ograniczy¢ wydajnos¢ wykonywanej pracy.

Rozwazajac alternatywng sytuacje - charakteryzujaca si¢ mniej skrajnymi warunkami
pracy, w ktorej latajacy, autonomiczny robot bierze udziat w gorskiej misji ratunkowe;.
Priorytetowym kryterium misji ratowniczych jest czas dotarcia do poszkodowanego.
Powszechnie stosowane urzadzenia latajgce sg przystosowane do pracy w ziemskiej
atmosferze, jednakze wystepuja specyficzne warunki zaburzajace lot. Szczegdlnie
w przypadku robotow latajacych o stosunkowo niskiej masie wlasnej, istnieje znaczne
zaburzenie mechaniki lotu lub jego uniemozliwienie w warunkach turbulentnych
i dynamicznie zmiennych. Nieprzewidywalne burzliwe $rodowisko nickorzystne dla lotu
wymaga bardzo szybkiej reakcji napgdu w celu stabilizacji oraz autonomiczno$ci robota
w doborze nastaw do panujacych warunkéw. Urzadzenie pracuje w warunkach, w ktérych
mozliwo$ci wyladowania na uzupehienie Zrodla zasilania oraz czynno$ci serwisowe s3
znacznie ograniczone uksztaltowaniem terenu oraz mozliwoscia szybkiego dotarcia do
urzadzenia, co generuje napigty bilans energetyczny, wymagajacy optymalizacji napedu pod
katem minimalizacji zuzycia energii.

2.2. PRZEDMIOT BADAN

Przedmiotem przeprowadzonej optymalizacji laminatow sg elementy konstrukcyjne
autonomicznego latajgcego robota eksploracyjnego - pierScienie gimbala A, mocujgcego
ostong¢ oraz plytka mocujaca B, ktéra stanowi szkielet, do ktorego zamocowane
sg wszystkie komponenty drona (rys.1). Obiekt latajacy sktada si¢ z uktadu napedowego,
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uktadu sterujgcego i oprzyrzadowania, zestawu baterii, elementow nosnych 1 faczacych oraz
ostony. Dron posiada ostong chronigcg jego srukture przed skutkami kolizji. Idea dziatania
ostony zostata przedstawiona na rysunku (rys.2). Po lewej stronie rysunku przedstaiono
ostone sztywna, bez mozliwosci obrotu. Po prawej przedstawiono zastosowane rozwigzanie
- ostong zamocowang przegubowo. Takie rozwigzanie podczas kolizji z przeszkoda pozwala
na przejecie energii kolizji przez ostony oraz rozproszenie jej na ugigcie ostony oraz jej
obrot zwgledem centralnie umieszczonego napedu, co skutkuje redukcjg wptywu zderzenia
na trajektorie lotu.

Elementy stanowiace przedmiot badan wykonae sg z z kompozytu sktadajgcego si¢ ze
spoiwa epoksydowego i materialu wioknistego typu Kevlar 149 [3] o0 nastepujacych
wiasciwosciach: gestos¢ 1,47 g/cm3, Modul Younga 179 GPa oraz liczba Possiona 0,36.
Struktury laminatow optymalizowanych elementow przedstawiono w tabelach (tabela 1)
oraz (tabela 2).

Rys. 1. Model geometryczny analizowanego latajgcego robota eksploracyjnego
Fig. 1. Geometric model of the analyzed flying exploratory robot [13]

3. OPTYMALIZACIA

3.1. METODA SIMP

Przeprowadzony proces optymalizacji bazuje na metodzie SIMP (Solid Isotropic
Microstructure with Penalization) [8],[9],[10],[11],[12]. Metoda SIMP jest metoda
optymalizacji  topologii  kontinuum  materialnego-jednorodnego, porowatego lub
kompozytowego nalezagca do metod GSO (Generalized Shape Optimization). Proces
optymalizacji przebiega wewnatrz ograniczonego obszaru projektowego, ktéry jest dzielony
na podobszary wypetnione lub niewypelione materiatem. Podczas optymalizacji zmieniajg
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si¢ granice podobszarow strefy projektowej. Metoda SIMP jest metodg stosowang do
prowadzenia optymalizacji za pomocg narzedzi numerycznych tj. metoda elementow
skonczonych (MES) [2]. Opisywana metoda eliminuje materiatl z elementdw o zastgpczym
materiale o stosunkowo niewielkiej gestosci, a nalezacych do obszaru projektowego.
Zgodnie z podejsciem SIMP wymaga si¢ stosowania odpowiednio zdefiniowanego
uaktualnionego modutu Younga oraz gestosci materialu dla poszczegdlnych elementow
skonczonych. Gestos¢ materialu zastepczego przyjmuje wartosci posrednie pomig¢dzy
wielkos$cig zadang (maksymalng) a zerem. Materiat zastgpczy jest w tym przypadku
materiatem fikcyjnym.
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Rys. 2. Wizualizacja idei dziatania ostony
Fig. 2. Visualisation of the protection shield idea
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3.2. METODYKA PRZEPROWADZONEJ OPTYMALIZACII

Optymalizacja wybranych elementéow konstrukcyjnych [1],[5],[6] autonomicznego
robota latajgcego zostala przeprowadzona iteracyjnie, w trzech etapach (rys.3). Jako funkcja
celu optymalizacji we wszystkich etapach zostala przyjeta minimalizacja masy
analizowanego elementu konstrukcyjnego. Rodzaje ograniczen zaleza od etapu
przeprowadzonej optymalizacji. Proces optymalizacyjny bazujgcy na metodzie SIMP
zaimplementowano w oprogramowaniu HyperWorks Optistruct.
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W pierwszym etapie kompozyt zostal okreSlony jako super-warstwa. Super warstwa
jest elementem kompozytowym skladajagcym si¢ z pojedynczych warstw materiatu
wldknistego potaczonych ze sobg osnowa. Algorytm optymalizacyjny na podstawie danych
wejsciowych oblicza strukture super-warstwy. Poprzez zmiang grubosci oraz orientacji
wlokien w poszczegolnych warstwach, uzyskiwana jest stala struktura elementu
kompozytowego, a jego grubos¢ jest zalezna od liczby i grubosci warstw sktadowych.
Zmiany orientacji wilokien, grubosci poszczegbélnych warstw oraz catkowitej grubosci
laminatu ograniczone sg zadanymi ograniczeniami wytrzymato$ciowymi oraz jednym
Z zestawOw ograniczen:

e zadana gorna i dolna granica catkowitej grubos$ci laminatu,

e zadana gorna 1 dolna granica grubos$ci poszczeg6lnej warstwy wyrazona jako
warto$¢ bezposrednia lub procentowa w odniesieniu do catkowitej grubosci
laminatu,

e zadana stala grubos¢ dla wszystkich warstw.

Wynikiem pierwszego etapu optymalizacji jest zbior parametréw laminatu: ilo$¢ warstw,
grubos$¢ poszczegolnej warstwy oraz orientacja widkien w poszczegolnej warstwie.

Etap 1: ,free size”

Funkcija celu Ograniczenia Wynik

Wytrzymatosciowe i llog¢, grubosci i kierunki
geometryczne utozenia warstw laminatu

A4

Etap 2: technologicznos$é struktury

Minimalizacja masy

Funkcija celu Ograniczenia Wynik

Struktura laminatu
z uwzglednieniem
technologii wykonania

Wytrzymatosciowe i
geometryczne

) 4

Etap 3: kolejno4¢ ulozenia warstw

Minimalizacja masy

Funkcja celu Ograniczenia Wynik
Maksymalizacja Grubosci oraz Finalna
wytrzymatosci ilos¢ warstw laminatu struktura laminatu

Rys. 3. Schemat metodyki przeprowadzonej optymalizacji
Fig. 3. Optimization process scheme

W drugiej fazie optymalizacji analizowana jest grubo$¢ poszczegbélnych warstw
laminatu. Struktura laminatu uzyskana w pierwszej fazie optymalizacji jest podstawg do
dalszej analizy. Analogicznie do fazy pierwszej procesu optymalizacyjnego zmiennymi
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parametrami warstwy sg jej grubos$¢ oraz orientacja widkien kompozytu. Zmiany orientacji
wilokien oraz grubosci poszczegdlnych warstw  ograniczone s3 mozliwos$ciami
technologicznymi wykonania elementu (minimalna grubo$¢ warstwy) oraz ograniczeniami
wytrzymatosciowymi. W odniesieniu do pierwszej fazy optymalizacji warstwy, ktore nie
spetniaja kryterium minimalnej grubosci (technologicznie sg niemozliwe do wykonania)
zostajg usuniete przy zwiekszeniu grubosci warstw sgsiadujacych lub zostaje odpowiednio
zwigkszona ich grubos¢. Wynikiem drugiej fazy procesu jest technologicznie mozliwa do
wykonania struktura laminatu, o warstwach o stalym przekroju na catej dtugosci.

W trzeciej fazie optymalizacji struktura otrzymanego laminatu zostata
zoptymalizowana pod katem kolejnosci utozenia poszczegdlnych warstw. Algorytm
»tasuje” uktad warstw, testujac rézne zestawy wzgledem zadanego stanu obcigzen. Celem
tej fazy optymalizacji jest zwickszenie wytrzymatosci na pekanie i delaminacje kompozytu
poprzez odpowiednie ulozenie warstw kompozytu. Faza trzecia jest finalnym etapem
procesu optymalizacji. Przy optymalizacji zostal uwzgledniony stan obcigzen wynikajacy
z ciggu napgdu oraz stan obcigzeh powstaly w  wyniku kolizji z przeszkoda.
W przeprowadzonej optymalizacji zostalo uwzglednione zderzenie boczne podczas lotu
w kierunku prostopadtym do sily grawitacji. Walidacja modeli numerycznych zostata
przeprowadzona za pomocg zmniejszania wielko$ci siatki elementow skonczonych, do
momentu uzyskania braku istotnych zmian wynikéw przy dalszej zmianie wielko$ci
elementu siatki.

4. WYNIKI PRZEPROWADZONEJ OPTYMALIZACII

4.1. OPTYMALIZACJA MOCOWANIA NAPEDU

W wyniku optymalizacji ptytki mocujacej naped latajacego robota uzyskano strukture
laminatu, ktoéra dzieki zmianie grubosci poszczegdlnych warstw oraz ich orientacji,
w porownaniu do laminatu wejsciowego (tabela 1), zaprojektowanego bez uzycia narzedzi
optymalizacyjnych, posiada 0 40% nizszg masg.

Tabela 1. Porownanie struktury laminatu mocowania napedu przed i po optymalizacji
Table 1. Comparison of prolusions mounting laminate structure before and after optimization

Warstwa Typ materiatu Grubo$¢ warstwy [mm] Orientacja warstwy [°]
Przed Po Przed Po Przed Po Przed Po
PLY1 | PLY1 ortotroficzny ortotroficzny 0,8 0,4 0 0
PLY?2 | PLY?2 ortotroficzny ortotroficzny 0,8 0,4 45 90
PLY3 | PLY3 ortotroficzny ortotroficzny 0,8 0,4 90 45
PLY4 | PLY 4 ortotroficzny ortotroficzny 0,8 0,4 -45 -45
PLY5 | PLY5 ortotroficzny ortotroficzny 0,8 0,4 0 90

- PLY 6 - ortotroficzny - 0,4 - 0
Suma 4 24
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Calkowita grubo$¢ laminatu zmniejszyta si¢ z 4 do 2,4 mm. Jak mozna zauwazy¢ po
optymalizacji uzyskano laminat sktadajacy si¢ z wigkszej ilosci warstw, 0 innej stalej
grubosci oraz innych zadanych kierunkach. Optymalizacja struktury laminatu
analizowanego elementu w zauwazalnym stopniu zmniejsza maksymalne przemieszczenia
w elemencie (rys. 4) oraz napre¢zenia (rys. 5) podczas kolizji drona z nicodksztalcalng
przeszkoda. Naprezenia w zoptymalizowanym elemencie zostaly zmniejszone o 16%
w stosunku do czgéci niezoptymalizowanej. W przypadku odksztatcen podczas stanu
krytycznego zauwazono zmniejszenie odksztalcenia elementu o 27% w stosunku do czgsci
niezoptymalizowane;j.
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Rys. 4. Poréwnanie przemieszczen dla elementu: (po lewej) niezoptymalizowanego oraz (po prawej)
zoptymalizowanego
Fig. 4. Displacement comparison for elements: non-optimized (pictured left) and optimized (pictured right)
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Rys. 5. Poréwnanie $rednich napr¢zen dla elementu: (po lewej) niezoptymalizowanego oraz (po prawej)
zoptymalizowanego
Fig. 5. Major stress comparison for elements: non-optimized (pictured left) and optimized (pictured right)

4.2. OPTYMALIZACJA PIERSCIENI GIMBALA

W wyniku optymalizacji pier§cieni gimbala mocujacego ostone latajagcego robota
uzyskano struktur¢ laminatu (tabela 2), ktora dzigki zmianie grubo$ci poszczegdlnych
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warstw oraz ich orientacji, w poréwnaniu do laminatu wejSciowego (tabela 2)
zaprojektowanego bez uzycia narzedzi optymalizacyjnych, posiada o 20% nizszg mase.
Calkowita grubos¢ laminatu zmniejszyta si¢ z 10 do 8 mm. Jak mozna zauwazy¢ po
optymalizacji uzyskano laminat sktadajacy si¢ z wigkszej ilosci warstw o zmiennej grubosci
oraz innych zadanych kierunkach. Optymalizacja struktury laminatu analizowanego
elementu w znaczacym stopniu zmniejsza maksymalne naprezenia w elemencie (rys. 7) oraz
przemieszczenia (rys. 6) podczas kolizji drona z nicodksztatcalng przeszkoda.

Tabela 2. Poréwnanie struktury laminatu pier§cieni gimbala przed i po optymalizacji
Table 2. Comparison of gimbal rings laminate structure before and after optimization

Warstwa Typ materiatu Grubo$¢ warstwy [mm] Orientacja warstwy [°]
Przed Po Przed Po Przed Po Przed Po
PLY 1 PLY 1 ortotroficzny ortotroficzny 1 0,5 0 90
PLY 2 PLY 2 ortotroficzny ortotroficzny 1 0,5 45 0
PLY 3 PLY 3 ortotroficzny ortotroficzny 1 1 90 -45
PLY 4 PLY 4 ortotroficzny ortotroficzny 1 0,5 -45 0
PLY 5 PLY 5 ortotroficzny ortotroficzny 1 0,5 0 45
PLY 6 PLY 6 ortotroficzny ortotroficzny 1 2 45 90
PLY 7 PLY 7 ortotroficzny ortotroficzny 1 0,5 -45 45
PLY 8 PLY 8 ortotroficzny ortotroficzny 1 0,5 90 0
PLY 9 PLY 9 ortotroficzny ortotroficzny 1 1 45 -45

PLY 10 | PLY 10 ortotroficzny ortotroficzny 1 0,5 0 0
- PLY 11 - ortotroficzny - 0,5 - 90
Suma 10 8
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Fig. 6. Displacement comparison for elements: non-optimized (pictured left) and optimized (pictured right)
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Rys. 7. Poréwnanie $rednich naprezen dla elementu: (po lewej) niezoptymalizowanego oraz (po prawej)
zoptymalizowanego
Fig. 7. Major stress comparison for elements: non-optimized (pictured left) and optimized (pictured right)

Zarowno dla przemieszczen, jak 1 naprezen zauwazono prawie 10-krotnie nizsze
warto$ci w przypadku elementu zoptymalizowanego wzgledem elementu bazowego.

5. WNIOSKI

W wyniku przeprowadzonej optymalizacji struktur elementéw kompozytowych ptytki,
stanowigcej szkielet drona oraz pier$cieni mocujgcych ostone w sposoéb ruchomy, uzyskano
znaczacg redukcje masy ww. elementdw przy niezmiennych wlasciwosciach
wytrzymatosciowych, a w przypadku pierécieni gimbala uzyskano ich polepszenie.
Z punktu widzenia zasiggu i czasu pracy robota jest to niezwykle istotne, gdyz zmniejszenie
masy elementow konstrukcyjnych wplywa na redukcje wydatku energetycznego podczas
pracy oraz umozliwia zwigkszenie liczby pakietow zasilajacych, nie przekraczajac
granicznej masy  calkowitej. Maksymalne napr¢zenia  pojedynczej  warstwy
w zoptymalizowanym elemencie szkieletowej ptytki mocujacej zostaty zmniejszone o 16%
w stosunku do czgsci niezoptymalizowanej, co przy jednoczesnej redukcji masy (o 40%)
jest satysfakcjonujagcym wynikiem. W przypadku odksztalcen podczas stanu krytycznego
zauwazono zmniejszenie odksztalcenia elementu o 27% w stosunku do cze$ci
niezoptymalizowanej. W odniesieniu do warto$ci przemieszczen (<2mm) i powrotu
odksztatlconego elementu do pierwotnego stanu oraz braku przerwania cigglo$ci warstw
laminatu, osiggniety rezultat mozna rowniez uzna¢ za satysfakcjonujacy. W przypadku
pierscieni mocujacych ostong¢ napedu, zaréwno dla przemieszczen, jak 1 naprezen
zauwazono prawie 10-krotnie nizsze warto$ci w przypadku elementu zoptymalizowanego.
Element bazowy zapewnia odpowiednie wlasciwos$ci wytrzymatosciowe, lecz element
zoptymalizowany posiada dodatkowo o 20% nizsza masg, co jest szczegolnie istotne, gdyz
ostona jest zamocowana na dwoch takich pierscieniach. Bardzo niskie naprg¢zenia
1 przemieszczenia elementu $wiadcza o tym, izelement zostal przewymiarowany.
Alternatywnym rozwigzaniem projektu struktury nosnej drona, moze by¢ laminat typu
,sandwich”, zawierajacy miedzy warstwami materialu wtoknistego, warstwe materiatu
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porowatego np. pianki poliuretanowej. Zoptymalizowane eclementy, wykazywaly
odpornos¢ na pegkanie 1 rozwarstwienie. Ponadto lokalne wykruszenie czes$ci epoksydowe;
osnowy laminatu, bez uszkodzenia widkien, nie powoduje przerwania ciggtosci elementu.
Jest to szczegoblnie istotne z uwagi na utrudniony dostep do zrodet energii 1 serwisu drona,
gdyz pozwala na kontunuowanie lotu w stanie niepeinej sprawnosci.
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FLYING EXPLORATORY ROBOT COMPOSITE ELEMENTS OPTIMIZATION

In the article are presented the results and methodology of conducted optimization process of autonomous flying robot
composite construction elements Numerical optimization process has been based on the SIMP (Solid Isotropic
Microstructure with Penalization) method. SIMP is a method for optimization of the topology of the continuum
of homogeneous porous or a composite material, base on a fictitiously created replacement material. The optimization
process was implicated in HyperWorks Optistruct software. As the result of conducted optimization of movable cover
fixing rings and mounting plate that is the housing to which all of the drone components, in relation to the base
elements designed without optimization algorithms, significant mass reduction and their strength properties
improvement were achieved.
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