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Streszczenie. Przed wydaniem $wiadectwa typu dla wprowadzanego do eksploatacji
samolotu nadzor lotniczy w mys$l obowigzujacych przepisoéw okresla wymogi dotyczace
min. testow wibracyjnych. Na etapie uzyskiwania zgody na proby w locie nalezy
wykaza¢ brak zagrozen konstrukcji ze strony zjawisk dynamicznych poprzez analizy
i symulacje drgan oraz wykonanie naziemnych prob rezonansowych GVT (Ground
Vibration Testing). W toku pomiaréw typu GVT okres$la si¢ krytyczne czestotliwosci
i postacie drgan. W niniejszym artykule opisano proces identyfikacji drgan
rezonansowych izolowanego skrzydla zastrzalowego przy uzyciu aparatury do
pomiaréw modalnych z analizatorem widma drgan LMS SCADAS Lab. Wykorzystujac
wskazang aparature w odniesieniu do rzeczywistej konstrukcji ptatowcowej, wlasciwie
przygotowanej pod wzgledem rozktadu masy, sztywnosci, swobody ruchu steréw i klap
oraz warunkdw mocowania, mozna wyznaczy¢ kluczowe charakterystyki drganiowe
odpowiadajace punktom rezonansowym.

Artykut zostat opracowany na podstawie referatu prezentowanego podczas XXI Migdzynarodowej Szkoty Komputerowego Wspomagania
Projektowania, Wytwarzania i Eksploatacji, Jurata, 8-12 maja 2017 r.
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Opisano tok procesu pomiarowego obejmujacego takie etapy, jak: przygotowanie
obiektu, konfiguracja aparatury, przygotowanie modelu symulacyjnego, orientacyjna
identyfikacja punktéw modalnych w trybie przemiatania zakresowego oraz dostrajanie
czestotliwoscei rezonansowych przy réznych konfiguracjach wzbudzania. Wyniki testow
doswiadczalnych poréwnano z czestotliwo$ciami analogicznych postaci wiasnych
wyznaczonych dla modelu dyskretnego MES. Zademonstrowano tez sposob
wyznaczania postaci lokalnych w toku wymuszania drgan calego ptatowca (samolot
Flaris).

Stowa kluczowe: naziemne proby rezonansowe (GVT), analiza modalna konstrukcji,
drgania wtasne

1. WSTEP

Wraz z podjg¢ciem realizacji prac badawczo-rozwojowych poswieconych
nowo projektowanym samolotom Instytut Techniki Lotniczej WAT uruchomit
program testow stoiskowych przeznaczonych dla badanych konstrukcji. Testy
doswiadczalne w odniesieniu do zjawisk statycznych lub dynamicznych
prowadzone s3 w odniesieniu do konstrukcji kompletnych badz
fragmentarycznych, zaleznie od etapu zaawansowania prac rozwojowych.
Istotny fragment ptatowca lekkiego samolotu patrolowego OSA zbudowanego
w ramach jednego z projektéw zostat poddany cze$ciowym probom statycznym
oraz probom rezonansowym. W artykule zaprezentowano metodyke pomiaru
charakterystycznych postaci drgan izolowanego fragmentu konstrukcji.
Wstepne testy drganiowe przeprowadzono na pojedynczym skrzydle
zamocowanym do pomocniczej konstrukcji stoiskowej w sposob analogiczny
do rzeczywistego montazu weztdw platowca.
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Rys. 1. Analizator LMS SCADAS Lab z podtagczonym okablowaniem czujnikow
Fig. 1. Multichannel analyzer LMS SCADAS Lab with plugged sensor wiring

Lewe skrzydlo z zastrzalem oraz klapa i lotka poddano badaniom
wibracyjnym, ktorych celem bylo wyznaczenie postaci i czgstosci
rezonansowych analizowanego zespotu konstrukcyjnego.
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Badania skrzydta jako oddzielnego elementu na pewno nie majg istotnego
Znaczenia z punktu widzenia wlasno$ci aerosprezystych samolotu jako
cato$ciowej autonomicznej konstrukcji. Umozliwia jednakze kalibracje
analogicznego fragmentu modelu dyskretnego przygotowanego do analizy
MES, jak rowniez dostarczaja wynikow, ktére moga stanowi¢ odniesienie dla
ewentualnych kolejnych badan dynamicznych realizowanych juz w fazie
trwania eksploatacji (np. ocena zmian czestosci wlasnych po ustalonym
nalocie). Jednakze kluczowym celem niniejszej pracy jest demonstracja
metodyki pomiaréw rezonansowych oraz mozliwosci systemu pomiarowego
opartego na wielokanalowym analizatorze LMS SCADAS Lab (rys. 1)
i oprogramowaniu LMS Test.Lab v14.

2. TEORETYCZNE PODSTAWY POMIARU DRGAN

Pomiar drgan rezonansowych jest doswiadczalnym badaniem polegajacym
na wyznaczaniu wartosci charakterystycznych parametrow opisujacych
wibracje konstrukcji zgodnie z charakterystycznymi, tzw. naturalnymi
postaciami. Technika badan polega na kontrolowanym wzbudzaniu
harmonicznym drgan badanego obiektu oraz pomiarze i analizie sygnalow
odpowiedzi zidentyfikowanych przez punktowo rozmieszczone sensory.
Matematyczny model drgan badanego obiektu jest niejako z gory zatozony.
Zakladajac, ze drgania charakteryzuja sie matymi amplitudami i wystgpuja
w zakresie liniowym, mozna opisa¢ ruch oscylacyjny dowolnej konstrukcji
nastepujacym macierzowym rownaniem rozniczkowym:

Mg+Cq+Kg=Q @

gdzie M, C, K sg odpowiednio macierzami bezwladnosci, tlumienia

1 sztywnosci, ( jest wektorem zmiennych w czasie przemieszczen, natomiast Q

to wektor dowolnego wymuszenia zewngtrznego. Badania realizuje si¢ w celu

wyznaczenia charakterystycznych parametrow jednoznacznie opisujacych

drgania rezonansowe jako postacie modalnego modelu konstrukcji. W toku

pomiaréw okreslone zostaja nastepujace charakterystyki i wielkosci:

— dostosowany rozklad harmonicznej sity wymuszajacej odpowiadajacy
dostrajanej postaci,

— amplitudowo-czestotliwosciowe widma odpowiedzi czujnikow,

— macierz widmowych funkcji przejscia (Frequency Response Functions),

— postacie i czestotliwosci drgan rezonansowych — wyznaczane wg ustalonego
kryterium dostrajania,

— wspotczynniki charakteryzujagce wilasnos$ci struktury w danej postaci
rezonansowej okre§lane jako uogodlnione wspotczynniki masy, sztywnos$ci
1 thumienia.
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Wspotczynniki uogdlnione odnosza si¢ do izolowanego rezonansu
traktowanego jako drgania modelowego ukladu réwnowaznego o jednym
stopniu  swobody. Pojedynczym stopniom swobody, wzglgdem ktorych
zachodzg kolejne drgania, przypisane sg tzw. wspotrzedne gtowne . Kazdy stan
rezonansowy konstrukcji moze by¢ zatem opisany rownaniem z uktadu (1),
ktére w przypadku dowolnej n-tej postaci charakterystycznej przyjmuje forme:

ﬂnq+ﬁnq+lnq:Qn (2)

z nastgpujgcymi wspolczynnikami uogoélnionymi:
U — wspotczynnik masy uogodlnionej n-tej postaci,
S — wspotczynnik thumienia uogdlnionego n-tej postaci,
¥n — WspOlezynnik sztywnosci uogélnionej n-tej postaci,
Qn — gtéwna sita wymuszajaca.
Jako miar¢ tlumienia danej postaci przyjmuje si¢ wspolczynnik
bezwymiarowy:

oy =P 3)
Zﬂna)l’n

gdzie or, jest czesto$cig rezonansowa N-tego drgania. Wyznaczang pomiarem

czgstos¢ rezonansowa jednoznacznie ustala stosunek sztywno$ci i masy

uogoblnionej zgodnie z formuta:

Wry = o 4)
|ty
Z kolei po podstawieniu do rownania (2) postaci szczegolnej
(harmonicznej) rozwigzania otrzymuje si¢ zapis w dziedzinie czgstosci
z amplitudami przemieszczenia i sity wymuszajacej odpowiednio a i Qoy:

(_:una)n2 +ﬂna)n +Zn)a:QOn (5)

Przy czgsto$ci rezonansowej o, = @, rOwnanie (5) przyjmuje uproszczong
postac:

ﬂnwrna = QOn (6)

Wyznaczenie wszystkich trzech wspotczynnikow uogdlnionych wymaga
dodatkowo analizy odpowiedzi ukltadu w zakresie czestotliwosci
okotorezonansowych. Mozliwe jest wowczas ustalenie dodatkowego rownania,
ktore to tacznie z zaleznosciami (4) i (6) utworza uktad trzech rownan z trzema
niewiadomymi: masg, sztywnoscig i thumieniem uogolnionym. Doswiadczalne
wyznaczenie przynajmniej jednego ze wspotczynnikow: g, S, o gwarantuje
zatem wyliczenie pozostatych dwoch.
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3. STANOWISKO BADAWCZE | APARATURA POMIAROWA

Badanym obiektem bylo skrzydlo samolotu patrolowego OSA. Jest to
skrzydto proste o konstrukcji pdtskorupowej z wychylna klapa zawiasowa,
lotka i1 statym slotem. Zamocowane zostalo na konstrukcji ramowej stoiska
przeznaczonego do statycznych prob obcigzeniowych (rys. 2).

Rys. 2. Skrzydlo z zastrzatlem samolotu OSA zamocowane na stanowisku pomiarowym

Fig. 2. OSA aircraft wing with a strut assembled on test station

Ze wzgledu na brak pelnego uktadu sterowania klapg i lotka odpowiednie
sztywno$ci mechanizméw wykonawczych byly imitowane elastycznymi
ciggnami. Do wymuszania zostaly wykorzystane dwa wzbudniki
elektrodynamiczne firmy Modal Shop 2100E11 zdolne do generowania
mechanicznego sygnalu wymuszenia w zakresie od 2 do 3000 Hz. W torze
sygnatu kazdego wzbudnika znajduje si¢ wzmacniacz mocy QSC RMX 2450.
Glownym elementem uktadu jest wielokanatowy analizator LMS SCADAS
Lab. Jest to urzadzenie modulowe przeznaczone do generacji sygnatu
wzbudzania oraz do akwizycji i kondycjonowania sygnatéw odpowiedzi.
Dostepna w Instytucie Techniki Lotniczej] Wydzialu Mechatroniki i Lotnictwa
WAT aparatura ma mozliwos$¢ podlgczenia stu czterech kanatow pomiarowych
oraz szesciu kanatdow wyjsciowych. Sterowanie oraz obserwacja wynikoéw
odbywa si¢ na komputerze przeno$nym z zainstalowanym oprogramowaniem
sterujacym LMS Test. Lab v 14,

Na skrzydle zostaly rozmieszczone 33 piezoelektryczne akcelerometry
trojosiowe (Piezotronics, model T356A15), a w punktach wzbudzania glowice
impedancyjne (Piezotronics, model 288D01). Czujniki rozmieszczono
w charakterystycznych puntach wytypowanych wczesniej przekrojow skrzydta.
Cztery na lotce, po osiem na kesonie i slocie, dziesi¢¢ na klapie oraz trzy na
zastrzale. Fragmenty przewodoéw przylegajace bezposrednio do pokrycia
skrzydta zostaly zabezpieczone za pomoca tasmy samoprzylepne;j.



132 A. Olejnik, R. Rogdlski, M. Szczesniak

Zabieg ten miat na celu wykluczenie wplywu wibracji przewodu na
ewentualne zaktocenia, jak rowniez zapewnienie ochrony przed upadkiem
w przypadku utraty styczno$ci z powierzchnia.

Rys. 3. Schemat ilustrujacy imitacje sztywnos$ci napedu wychylnej powierzchni
ruchomej wzgledem osi zawiasow — element sprezysty o sztywnosci k wprowadza do

uktadu sztywnos¢ katowa szacowang wg formuty x = (k - AX - r)/ o [Nm/rad], gdzie

AX jest przemieszczeniem wzdhuznym sprezyny

Fig. 3. Simplified scheme of control imitating element acting as a drive for a movable
Surface (aileron orf lap) — linear spring element having stiffeness k introduces to the

system the angular stiffenes estimated with a formula x = (k - AX- r)/5 [Nm/rad],
where AX is a translational displacement of the spring

Generator ) i :
sygnahu L 4 > Wzmacniacz > Wzbudnik
wymuszenia
] | / \‘RﬁMonitor: I_T'
> krzywe Lissajous
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Rys. 4. Schemat ideowy systemu pomiarowego

Fig. 4. Conceptual scheme of the measuring system

4. MODEL UPROSZCZONEJ GEOMETRII OBIEKTU

Punkty pomiarowe uzgodniono w takich miejscach konstrukcji, w ktorych
spodziewane sa znaczne amplitudy przemieszczen. Sg to przede wszystkim
punkty skrajne, czyli przekroje brzegowe Kklapy, lotki, slotu i kesonu.

Wspoétrzedne zostaty tak dobrane, aby tworzy¢ przekroje zawierajgce
punkty na skrajnych cze$ciach komponentéw. Na =zastrzale zostaty
rozmieszczone trzy akcelerometry, dwa na krancach oraz jeden na $rodku.



Pomiary drgan izolowanych fragmentow konstrukcji ptatowcowych... 133

Dodatkowo, ze wzgledu na spodziewang podatno$¢ zawiaséw i znaczng
rozpigto$¢ klapy dodane zostaty cztery czujniki, po dwa odpowiednio w % oraz
%4 jej rozpigtosci.

Wspoétrzedne punktow, ktore zostaly wprowadzone do programu LMS
Test.Lab v 14 dobrano wg wirtualnego modelu CAD. W pomiarach
rezonansowych wykorzystano konfiguracje mocowania z wczesniej juz
przeprowadzonych prob sztywno$ciowych, tzn. kat wzniosu skrzydta 1,4° oraz
zerowy kat zaklinowania. Problem stanowily przylepce wykorzystywane
w probach statycznych, ktére kolidowaty z usytuowaniem punktow
pomiarowych. W zwiazku z powyzszymi rozbiezno$ciami z modelem
wirtualnym wystapita konieczno$¢ korekcji geometrii oraz wprowadzenia
katéw Eulera definiujacych rzeczywiste odchylenia katowe osi zamocowanych
akcelerometrow. Poczatek globalnego ukladu odniesienia zostat przyjety
wewnatrz sworznia okucia przedniego dzwigara.

Rys. 5. Modele skrzydta: a) model CAD skrzydta z zaznaczonymi punktami
pomiarowymi zlokalizowanymi wzgledem uktadu globalnego umiejscowionego
w plaszczyznie cigciwy przykadlubowej na wysokosci przedniego okucia
(MSC Patran); b) model geometrii uproszczonej na bazie punktow pomiarowych
z zaznaczonymi kierunkami identyfikacji przyspieszen — w definicji wspotrzednych
uwzgledniono rzeczywiste katy Eulera pomigdzy osiami uktadow lokalnych oraz
osiami uktadu globalnego (LMS Test.Lab v.14)

Fig. 5. Geometric wing models: a) CAD wing model with marked measurement
points located relative to global coordinate system located in the wing root chord
plane on front attach fitting (MSC Patran); b) Simplified geometry based on
measurement points with marked directions of acceleration identification — in
coordinates definition include real Euler angles between local coordinate axes and
global coordinate axes (LMS Test.Lab v.14)

5. WSTEPNA IDENTYFIKACJA REZONANSOW

Pierwszym etapem pomiaréw byla wstgpna identyfikacja czgstotliwosci
rezonansowych. Do tej czynnosci wykorzystywany jest modul MIMO Sine
Sweep & Stepped Sine Testing oprogramowania Test.Lab. Wzbudniki zostaly
umieszczone pod przednim i tylnym dzwigarem w plaszczyznie koncowego
zebra kesonu.
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Generowanym sygnatem wymuszajacym byta funkcja harmoniczna (sinus)
o czestotliwosci zmieniajacej sie w zakresie od 2 do 70 Hz. Wzbudzanie
z przemiatang czestotliwo$cia realizowane byto dwukrotnie.

Przy pierwszym przebiegu wzbudniki dziatalty w zgodnych fazach,
natomiast drugi przebieg wymuszen odbywal si¢ z zadanym przesunig¢ciem
fazowym 180°. Podyktowane jest to konieczno$cia wymuszenia wszystkich
mozliwych postaci badanego elementu oraz umozliwia sterowanie amplitudg
i fazg przy dostrajaniu. W efekcie otrzymuje si¢ charakterystyki
czestotliwosciowe dla kazdego kanatu pomiarowego. Wykorzystujac aplikacje
PolyMAX, utworzono zbiorcza charakterystyke amplitudowo
-czgstotliwosciowa. Uzyteczng charakterystyka w  kontekscie lokalizacji
rezonansow jest przebieg wspotczynnika IMIF (Inverse Mode Indicator
Function), oznaczajacego spadek amplitudy sity wymuszajacej w trakcie
narastania zbiorczej amplitudy odpowiedzi. Poniewaz podczas zjawiska
rezonansu przylozona sita maleje, spadki wspotczynnika IMIF w okolice zera
oraz skok charakterystyki amplitudowej daja wyrazny sygnat, ze w okolicach
tego miejsca moze wystgpowac rezonans. Nastgpnie dla zawgzonego zakresu
czestotliwo$ci tworzony jest diagram stabilizacyjny. Dla postaci rezonansowych
istotne sg stabilne bieguny, ktore w danym skoku (piku) powinny wystepowac
kilkukrotnie i w przyblizeniu tworzy¢ prosta.

Rys. 6. Diagram stabilizacyjny z aplikacji PolyMAX (LMS Test.Lab v.14) — zbiorcze
widmo amplitudowo-czestotliwosciowe wygenerowane na podstawie odpowiedzi
wszystkich kanatow pomiarowych (kolor czerwony) oraz przebieg wskaznika sity

wymuszajacej IMIF (kolor zielony)

Fig. 6. PolyMAX (LMS Test.Lab v.14) stabilization diagram — collective amplitude-
phase spectrum generated from all measuring channel responses (red color) and inverse
force indicator IMIF (green color)

Szczegblne punkty otrzymanej charakterystyki sa przeliczane,
a identyfikowane postacie wyswietlane na animacji. Na jej podstawie mozna
okresli¢ posta¢ drgan, zdefiniowa¢ punkty najwigkszej amplitudy, okresli¢
charakter przemieszczen oraz przypisac to do konkretnej czestotliwosci.



Pomiary drgan izolowanych fragmentow konstrukcji platowcowych... 135

Dodatkowo okreslane jest przyblizone ttumienie, ktore jest potrzebne przy
dostrajaniu si¢ do czgstotliwosci w module Normal Modes Testing. W ten
sposOb otrzymuje si¢ szereg punktow z charakterystycznym wzmocnieniem
amplitudy, ktore nastgpnie nalezy podda¢ procesowi weryfikacji i precyzyjnego
dostrojenia.

6. DOSTRAJANIE CZESTOTLIWOSCI REZONANSOWYCH

Po przeprowadzeniu wstgpnego przemiatania otrzymuje si¢ kilkanascie
punktow, gdzie wystepuje charakterystyczne wzmocnienie amplitudy. Filozofia
przyjetej metodyki pomiaré6w opierata si¢ na dostrojeniu czestosci
rezonansowych osobno dla kazdego elementu. Oznacza to przyjgcie punktow
wymuszajacych w okolicach maksymalnych przemieszczen odczytanych
z postaci wygenerowanych z modulu PolyMAX. Fizycznie wiaze si¢ to
z koniecznoscig przytozenia wzbudnikow w odpowiednie punkty. Zastosowana
aparatura charakteryzuje si¢ powtarzalno$cig wynikow. Dzieki temu mozna na
roznych elementach stosowa¢ podobne warunki poczatkowe 1 sity
wymuszajace. Relokacja wzbudnikéw wigze si¢ z konieczno$cia powtorzenia
przemiatania sygnatem sinusoidalnym w celu uzyskania charakterystyk
odpowiedzi (FRF) dla danego ich usytuowania. Jednakze w przedstawianym
etapie pracuje si¢ w poblizu konkretnej czestotliwosci, dlatego proces w module
MIMO Sine Sweep & Stepped Sine Testing jest zawezony do matego zakresu
czestotliwosei, a w zwigzku z tym czas pomiaru jest bardzo krotki.

Proces dostrojenia polega na okresleniu, czy w okolicach badanej
czestotliwosci znajduje si¢ rezonans, a jeSli tak, to okresla si¢ czestos§é
rezonansowg oraz wspotczynnik tlumienia. Jest kilka kryteriow okreslania
punktu rezonansowego. W programie LMS Test.Lab modut stuzacy do
identyfikacji drgan wlasnych nosi nazw¢ Normal Modes Testing. Przy
wyszukiwaniu czgstosci rezonansowych pomocne sg trzy wizualizacje
wynikow. Wyswietlane sa dwa typy wizualizacji dynamicznych odksztatcen
konstrukcji. Na prawej geometrii zobrazowany jest udziat czesci rzeczywistej
przemieszczen, natomiast po lewej — czeéci urojonej. W przypadku idealnego
dostrojenia powinien wystapi¢ zanik ruchu postaci rzeczywistej, natomiast
maksymalne oscylacje powinny by¢ widoczne na obrazie czg$ci urojonej.
Drugim kryterium oceny sg przebiegi krzywych Lissajous, obserwowane dla
czujnikdw wykazujagcych najwigksze poziomy przemieszczen. W tym
przypadku rezonans wystepuje, gdy krzywa jest w przyblizeniu prosta. Trzecie
kryterium oparte jest o wykres wskazowy ilustrujacy rozktad amplitud
sygnalow odpowiedzi z poszczegdlnych czujnikow wzgledem osi rzeczywistej
oraz osi urojonej. W przypadku rezonansu, wektory odpowiedzi z drgajacego
elementu powinny by¢ zblizone do osi pionowej, a wektory od czujnikoéw sity
zblizone do osi poziome;j.
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Oprogramowanie pozwala pogrupowac punkty pomiarowe, dzigki czemu
mozna dostrajac si¢ tylko wzgledem jednej grupy punktow (jednego elementu).
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Rys. 7. a) Krzywa Lissajou obrazujaca przebieg sygnatu odpowiedzi z kanatu gtéwnego
wzgledem sygnatu referencyjnego (LMS Test.Lab), b) Wykres wskazowy na
plaszczyznie zespolonej obrazujacy amplitude sygnalu odpowiedzi wybranych kanalow
pomiarowych oraz ich faz¢ (LMS Test.Lab)

Fig. 7. a) Lissajou curve illustrating the course of the response signal from main channel
relative to reference signal (LMS Test.Lab), b) Complex plane indicator with amplitude
and phase of response channels of selected measurement channels (LMS Test.Lab)

Po dostrojeniu uruchamia si¢ procedure do wyznaczania parametrow
uogdlnionych. Estymacje parametrow uogolnionych odpowiadajacych punktom
rezonansowym przeprowadzono w oparciu o metod¢ mocy zespolonej
(Complex Power Method). Metoda bazuje na bilansie catkowitej mocy
mierzonych oscylacji w odniesieniu do mocy sygnalu zgodnego
z wymuszeniem i sygnatu przesunietego w fazie. Moc sumaryczna bilansowana
w cyklu drgan w okolicach dostrajanej czestotliwosci jest wigc wielkoscig
zespolona i okreslana jest wzorem:

P = Zi:l% (7)

gdzie:

F; = F;' + jF," — sita zespolona w i-tym punkcie konstrukcji,
V; = V;' + jV;"— predko$¢ zespolona w punkcie i,

P = P' + jP"-moc zespolona w punkcie i,

n — liczba punktow odpowiedzi.

Wykreslenie czg¢sci rzeczywistej (aktywnej mocy) realizowane jest jako
krzywa funkcji czgstotliwosci, osiagajacej maksimum przy rezonansie. Wykres
czgsci urojonej mocy przechodzi z wartosci dodatnich do ujemnych,
przechodzagc przez warto$¢ zerowa przy rezonansie. Dodatkowo w okolicy
rezonansu charakterystyka powinna zachowywac¢ liniowy charakter.
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Taka zalezno$¢ obrazuje zapis matematyczny:

dapr
3], = ®)
oraz
P"(wy) =0 9)
Mozna zapisac:
P"(wy) = Crwiky (10)
oraz
ar"
|3, =~ = ok (11)
gdzie:

wy — pulsacja przy k-tej czestotliwosci,
my — masa uogodlniona przy k-tej czestotliwosci,
Ky — sztywnos¢ uogélniona przy k-tej czestotliwoscei,
{k — wspotczynnik thumienia przy k-tej czestotliwosci.
W celu dostrojenia si¢ do wiekszosci postaci wzbudniki byly przeniesione
1 umieszczone w nastgpujacych lokacjach:
keson — koniec przedniego dzwigara oraz okolice przekroju z zastrzatem na
tylnym dzwigarze
keson — w osi x do przedniego zastrzatu
klapa w dwoch punktach — poczatek i koniec
klapa w jednym punkcie — srodek
klapa w jednym punkcie — koncowka
zastrzat w jednym punkcie — 60% dtugosci.

VVVVY 'V

7. WYNIKI POMIAROW

Praktyczne zastosowanie przedstawionej metody zostato zrealizowane na
przyktadzie duraluminiowego skrzydta zastrzalowego. W toku postepowania
zostaly odszukane postacie wlasne z udziatami drgan struktury kesonowej,
klapy, lotki oraz zastrzatu. Nalezy mie¢ na uwadze, ze zbadane skrzydto byto
zamocowane do sztywnej konstrukcji. Powoduje to pewne rozbieznosci,
szczegblnie przy matych czestotliwosciach. Dodatkowo stanowisko generuje
postacie sztywne w zakresie do kilkunastu hercow. Zastrzat skrzydta pracuje na
rozcigganie, natomiast podczas testow byt $ciskany, co moze prowadzi¢ do
innego charakteru postaci drgan zastrzatu. Dla tego typu badan skrzydio
powinno by¢ obrocone o 180 stopni wzgledem osi 0Y, co spowodowatoby
wstepne napigcie zastrzalu cigzarem skrzydta i tym samym jego usztywnienie
(co odpowiadatoby statycznemu obcigzeniu masowemu W locie ustalonym).
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Konstrukcja jako cienko$cienna (zbudowana z cienkich blach) jest lokalnie
do$¢ podatna, przez co wystgpily trudnosci z wytypowaniem punktow
wymuszenia. Wykonany pomiar w charakterze badan rezonansowych nie jest
dobry jakosciowo, natomiast najlepiej sprawdza si¢ do kalibracji modeli
wirtualnych.

0.23e-3 R Method: §ComplexPower7V\
¥ Swee;
/ N\ .
W / \ Sweep: |Complex power 2 (16.0412 Hz) | seeet. ]
aF /
£3 / \
= / N Calculate generalized parameters
)
/ o Unity displacement response: [ WING:20024:+X v
N Results
4 —_—
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Rys. 8. Okno aplikacji do wyznaczania parametréw uogolnionych — charakterystyczne
przebiegi czgsci rzeczywistej 1 czgsci urojonej mocy zespolonej wybranego sygnatu
pomiarowego w zakresie okotorezonansowym (LMS Test.Lab v.14)

Fig. 8. Generalized parameters calculation application window — characteristic

waveform of complex power real and imaginary component for selected measurement
signal in range around the resonance (LMS Test.Lab v.14)

Tabela 1. Zestawienie postaci rezonansowych wyznaczonych po doktadnym dostrojeniu

Table 1. Set of resonant modes determined in accurate tuning

NP Posta¢ drgan Element Czestotliwos¢ Wspolezynnik
(typ oscylacji) oscylujacy f, [Hz] tlumienia [%]
1. Zginanie 11,862 0,0095
2. Oscylacje poziome 16,041 0,0093
- Skrzydto
3. Skrecanie 31,826 0,0343
4, Dwuweztowe zginanie 61,304 0,0187
5. Zginanie 44,541 0,0341
6. Skrecanie Klapa 57,249 0,0241
7. Skrecanie ze zginaniem 61,307 0,0105
8. Zginanie Zastrzal 90,752 0,0096
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W tabeli 1 przedstawione zostaly rozpoznane postacie. Na rysunku 9
zostaty zobrazowane podstawowe postacie wiasne zidentyfikowane w trakcie
pomiaréw (ilustracje wygenerowane w programie Test.Lab v.14).

Bt 4

Pierwsza postaé skr(;cania f;=31,826

Zginanie w plaszczyznie cieciw, f,=16,041 Hz

\%

Zginanie klapy z naprzemiennym
wychylaniem lotki, f;=44,541 Hz

Dwuweztowe zginanie skrzydta ze
skrecaniem klapy, fs=57,249 Hz

Rys. 9. Wizualizacja wybranych postaci rezonansowych izolowanego skrzydta samolotu

Fig. 9. Visualization of some resonant modes of isolated aircraft wing
8. MODEL DYSKRETNY SKRZYDLA DO OBLICZEN MES

Model dyskretny skrzydta do obliczen drganiowych przygotowano,
odwzorowujac mozliwie precyzyjnie otoczenie struktury pomiarowe;.
Zamodelowano fragment ramy stoiskowej w postaci poziomej belki do

mocowania oku¢ glownych oraz pionowego stupa podpierajacego dolny koniec
zastrzatu.

Tabela 2. Porownawcze zestawienie czestotliwosci podstawowych postaci wiasnych
izolowanego skrzydta wyznaczonych do$wiadczalnie i numerycznie

Table 2. Comparison set of frequency normal modes of isolated wing measured
numerically and experimentally

Nr Postaé¢ wlasna fexo [HZ] foum [HZ] Af [%]
1. Wychylanie lotek 8,91
2. Pierwsze zginanie skrzydta 12,86 13,88 +7,9
3. Kotysanie poziome skrzydta 16,04 14,56 -9,2
4, Pierwsze skrecanie skrzydta 31,83 33,77 +6,1
5. Kotysanie boczne lotki 32,76 34,89 +6,5
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Belkom zadano identyczne jak w rzeczywistosci wlasnosci przekrojowe
oraz warunki brzegowe adekwatne do ich rzeczywistego mocowania ramowego.

Jako Ze mechanizmy sterowania lotka i klapa na rzeczywistym skrzydle nie
zostaty zamontowane, dosztywnienie klapy i lotki w kierunku ich wychylania
zrealizowano poprzez zastepczy uktad zlozony z odpowiednio dobranej ilosci
gumowych ciggien. Zestawienie poroéwnawcze postaci 1 czestotliwosci
wlasnych zamieszczono w tabeli 2.

Rys. 10. Model skrzydta zamocowany do wirtualnej struktury ramowej i jedna
z wyznaczonych postaci wlasnych (zginanie z wychylaniem klapy, f, = 13,88 Hz)

Fig. 10. Wing model assembled to virtual frame structure and one of natural normal
modes (wing bending with simultaneous flap swinging, f, = 13,88 Hz)

9. POSTACIE SKRZYDELOWE Z ANALIZY DRGAN CALEGO
PLATOWCA

Analogiczna metoda pomiarowa zostata zastosowana do okreslenia postaci
drgan skrzydla kompozytowego. Zbadany element to skrzydta nowo
powstajacego catkowicie kompozytowego samolotu Flaris LAR (rys. 11). Do
pomiardw zostala uzyta ta sama aparatura. W odréznieniu od prezentowanego
przypadku, skrzydta byly zamocowane do samolotu, a test byt przeprowadzany
jak dla catego samolotu. Dodatkowo prawe skrzydio bylo pomiarowe
(posiadalo wigcej czujnikéw), natomiast lewe skrzydlo pehlito funkcje
kontrolna.

Struktura kompozytowa jest trudniejsza w badaniu niz aluminiowa.
Wiasciwos$ci catego elementu silnie zaleza od procesu wytwarzania. W trakcie
badania drgan ujawniaja si¢ wszelkie niedoskonatosci wprowadzajgce
zaszumienia identyfikowanych sygnatow odpowiedzi.
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Ze wzgledu na lekkos$¢ i sztywno$¢ zalezng od kierunku zauwaza sig
wystepowanie wielu matych rezonanséw, czyli takich, gdzie wykazuje
charakter rezonansowy tylko jeden maty element, taki jak na przyktad element
pokrycia skrzydta nad klapa.

\ "u, s

Rys. 11. Struktura ptatowca samolotu Flaris LAR na stanowisku badawczym

Fig. 11. Flaris LAR pure airframe structure put on the bench station

Powoduje to znalezienie wielu postaci drgan, z ktorych tylko kilka jest
wlasciwymi postaciami rezonansowymi. W przypadku uzycia do pomiarow
catego, swobodnie zawieszonego samolotu, nalezy mie¢ na uwadze, ze drgaty
nie tylko skrzydla. Podczas eksperymentu niejednokrotnie wystgpowat
widoczny rezonans elementu samolotu, ktory generowal odpowiedz
akcelerometrow na skrzydtach. Podstawowa posta¢ drgan skrzydet — zginanie
symetryczne obrazuje rys. 12.

4
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Rys. 12. Posta¢ rezonansowa symetrycznego zginania skrzydet

Fig. 12. Resonant mode of the symmetric wing bending
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10. UWAGI KONCOWE

Przedstawiony artykul miat na celu zaprezentowanie metodyki pomiarow
drgan z uzyciem nowego analizatora wielokanalowego z najnowszym
oprogramowaniem.

Prezentowana metodyka oraz wyniki sg pierwszymi kompletnymi testami
z uzyciem tej aparatury calo$ciowo zrealizowanymi przez zespot badawczy ITL
WAT. Zatozeniem bylo przebadanie prostego elementu samolotu w celu
zaznajomienia si¢ z idea pomiarowa. W toku dzialan powstato kilka
problemoéw, ktére wywotane byty wyizolowaniem elementu, ktore nie powstaty
by na catlym samolocie. Podczas ¢wiczenia rozpoznano i zdefiniowano
wigkszo$¢ postaci wlasnych poszczegdlnych elementow.

Postacie byly jednoznaczne, wyraznie widoczne w wizualizacjach
w oprogramowaniu. Otrzymane postacie sg generalnie zgodne z formami
oczekiwanymi, jednakze ich jakosciowa weryfikacje powinno si¢
przeprowadzi¢ za pomoca wskaznika ortogonalizacji postaci, czyli tzw. Modal
Assurance Criterion. Wynik eksperymentu nie jest miarodajny w kontekscie
testow wibracyjnych, poniewaz inaczej b¢dzie zachowywatl sie element, ktory
jest potaczony z konstrukcja, ktéra tez pracuje niz element zamocowany na
sztywno do stoiska. Jednakze taki rodzaj badan odgrywa istotng rolg przy
weryfikacji komponentow modelowych MES w oparciu o pomiary konstrukcji
fragmentarycznych. Przeprowadzone testy zakonczyly sie pozytywnie
w aspekcie wyznaczenia postaci i czgstosci wlasnych. Docelowo planowane sg
badania catosciowej konstrukcji samolotu, czyli platowca z kompletnym
wyposazeniem i zabudowanymi uktadami sterowania.

Zaprezentowane badania zostaty wykonane w ramach nastepujgcych projektow

badawczo-rozwojowych:

1) Opracowanie projektu i budowa demonstratora technologii ultralekkiego
samolotu jako elementu sieciocentrycznego systemu wsparcia rozpoznania
i dowodzenia (2010-2014),

2) Nowoczesny srodek transportu osobistego FLARIS LAR 1 (2013-2015).

Prace finansowane byly z funduszow Narodowego Centrum Badan i Rozwoju.
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Vibration Testing of Some Isolated Fragments of Airframe
Structure with the Use of Modal Analyser
LMS SCADAS Lab

Aleksander OLEJNIK, Robert ROGOLSKI, Michat SZCZESNIAK

Military University of Technology, Faculty of Mechatronics and Aerospace,
2 Gen Sylwestra Kaliskiego Street, 00-908 Warsaw, Poland

Abstract. Prior to the issue of a type-certificate for an airplane put into service,
aeronautical surveillance, in accordance with the applicable regulations, the
requirements concerning, among other things, vibration tests. At the stage of approval
for flight tests, no structural hazards from dynamic phenomena shall be demonstrated by
vibration analysis and simulations and ground vibration tests (GVT). In the course of
GVT measurements, critical frequencies and vibration mods are defined. This article
describes the process of identifying resonant vibrations of an isolated strut-braced wing
using modal measurement instruments with LMS SCADAS Lab vibration spectrum
analyser. Using the indicated apparatus with respect to the actual fuselage structure,
properly prepared in terms of mass distribution, stiffness, freedom of movement of the
rudder and flap and mounting conditions, key vibration characteristics corresponding to
the resonance points can be determined. The process of measuring process has been
described including the preparation of the object, the configuration of the apparatus, the
preparation of the simulation model, the indicative identification of the modal points in
the sweeping mode and the tuning of the resonant frequencies with different excitation
configurations. The results of the experimental tests were compared with the
frequencies of analogous self-defined characters for the discrete MES model. Also
demonstrated is the way of locating the local characters in the course of enforcing the
vibration of the entire airplane (Flaris aircraft).

Keywords: ground vibration test (GVT), experimental modal analysis (EMA), normal
modes analysis



