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Streszczenie

Artykut przedstawia proces generacji modelu strukturalnego zbudowanego z prostych elementéw
belkowych oraz elementéw masowych, o moZliwie najprostszej budowie. Wirtualny model byt twor-
zony na podstawie rzeczywistego modelu samolotu do badan flatterowych, znajdujqcego sie w In-
stytucie Lotnictwa w Warszawie. Obiekt ten wykonany zostat w skali 1:4 i posiadat wtasnosci ma-
sowe, sprezyste i ttumienie odpowiadajqce rzeczywistemu samolotowi. Istotne byto uzyskanie mod-
elu, ktéry doktadnie odwzorowywat geometrie i wtasnosci mechaniczne modelu flatterowego. Nu-
meryczny model obliczeniowy tworzono w programie FEMAP, na podstawie pomocniczego mod-
elu brytowego utworzonego w programie SolidWorks. Dla opracowanego modelu strukturalnego
przeprowadzono nastepnie analize modalng i wyznaczono postacie i czestosci drgan wtasnych.
Symulacja ta, przeprowadzona przy pomocy solwera MSC/Nastran, miata na celu przygotowanie
danych do numerycznych obliczen aerosprezystych, a takze do walidacji otrzymanego modelu
z wynikami eksperymentalnymi.

WSTEP

Metody komputerowe coraz czesciej wypieraja tradycyjne metody badawcze oparte na eks-
perymentach. Wiaze sie to z rosnagcymi wymaganiami zleceniodawcow dotyczacymi niskiego
kosztu wytworzenia konstruowanych elementéw oraz skréceniem czasu catego procesu po-
wstawania obiektu. Z tego wzgledu tworzy sie modele wirtualne na podstawie gotowych do-
kumentacji technicznych, badz odtwarzania geometrii na podstawie istniejacych maszyn
w oparciu o platformy wspomagania komputerowego (CAD) i/lub technik inzynierii odwrot-
nej. W projektowaniu, powszechnym stato sie réwniez wykorzystywaé¢ metody komputerowe
wspomagajace procesy konstrukcyjne budowanych maszyn - komputerowa mechanika kon-
strukcji (ang. Computational Structure Mechanics - CSM), ktéra spetnia wazna role, orientujac
sie na strukturze projektowanych maszyn. Jest to metoda wigzaca mechanike klasyczng i wy-
trzymatos$¢ materiatéw, przy wykorzystaniu analiz numerycznych [1]. Programy CSM korzys-
tajace w wiekszosci z metody elementoéw skonczonych (MES) [1] lub dostarczaja wyniki obli-
czen z analizy statycznej, dynamicznej, termicznej itp.
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Przy testowaniu nowych konstrukcji statkéw powietrznych, zwtaszcza na etapie prototypu,
istotna role odgrywaja badania tunelowe i proby przeprowadzone w locie. Eksperymenty te s
wysoce kosztowne, nie tylko ze wzgledu na konieczno$¢ przygotowania modeli z zachowaniem
skal podobienistwa, a w przypadku modeli aerosprezystych dodatkowo odwzorowujacego
wiernie zachowanie sie catego obiektu. Same badania tunelowe wiaza sie ze znacznymi nakta-
dami dla ich przeprowadzenia, aparatura pomiarowa jest ztozona i kosztowna, pomiary s3
trudne a w przypadku modeli flatterowych zawsze istnieje niebezpieczenistwo uszkodzenia za-
réwno modelu jak i tunelu i aparatury. Uwagi dotyczace badan tunelowych w jeszcze wiek-
szym stopniu dotycza prob w locie, ponadto préby flatterowe nalezg do
najniebezpieczniejszych. Z drugiej strony stosuje sie metody numerycznego wspomagania, po-
zwalajgce przeprowadzi¢ badania w sSrodowisku wirtualnym znacznie taniej i bez ryzyka znisz-
czenia badanego modelu. Do takich metod naleza m.in. obliczenia aerosprezyste obiektu
poddanego oddziatywaniu ptynu optywajacego dana strukture. Dzieki nim mozna przewidzie¢
wystepowanie niepozadanych zjawisk aerodynamicznych takich jak np. flatter. Dlatego w pro-
cesie projektowania konstrukcji lotniczych istotne jest odniesienie symulacji numerycznych
do badan do$wiadczalnych. Zyskujemy wéwczas mozliwo$¢ przeprowadzenia mniejszej ilosci
testéw w tunelu aerodynamicznym, w wyniku uprzedniego zidentyfikowania obszaréw wy-
stepowania niebezpiecznych zjawisk.

Projekt badawczy pt.:,,Opracowanie metody szybkiej estymacji wtasciwosci aerosprezystych
samolotu w czasie prob flatterowych w locie” przy wspotpracy Politechniki Poznanskiej oraz
Instytutu Lotnictwa w Warszawie, ma za zadanie realizowac potrzeby polskiego przemystu
lotniczego w zakresie certyfikacji nowych samolotéw. Jest to projekt innowacyjny na skale
Swiatowa, ktérego wynikiem jest dostarczenie przemystowi narzedzia pozwalajacego na eta-
pie projektowania samolotu uwzgledni¢ zachowanie sie konstrukcji w locie. Projekt modelu
samolotu do badan flatterowych bedgcy demonstratorem metody opiera sie na konstrukcji
dwumiejscowego, odrzutowego gérnoptata szkolno-bojowego. Pomimo 30-stoletniego trwa-
nia badan i rozwijania rozwigzan konstrukcyjnych, nie zostat on ostatecznie wdrozony do pro-
dukcji, aczkolwiek powstate modele oraz doswiadczenie uzyskane podczas realizacji projektu
pozwolily na kontynuowanie badan. W ramach wspomnianego projektu obliczenia numeryczne
przeprowadzane w Sieciowym Laboratorium Flatterowym (na Politechnice Poznanskiej) po-
réwnywane bedg z badaniami tunelowymi wykonanymi w Instytucie Lotnictwa.

Rys. 1. Rzeczywisty obiekt bedacy podstawa do budowy demonstratora metody [3]

System aerosprezysty wykorzystywany w Sieciowym Laboratorium Flatterowym opiera sie
na sprzezeniu komputerowej mechaniki ptynéw z analizg strukturalna. Obliczenia CFD (ang.
Computational Fluid Dynamics) realizuje TAU-code, opracowany przez DLR (Niemieckie Cen-
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trum Aeronautyczne). Jest to niezwykle zaawansowany system umozliwiajacy obliczenia me-
todami RANS (Reynolds-Averaged Navier Stokes), stosujacy nowoczesne modele turbulencji,
posiadajacy wysoki stopien skalowalnos$ci obliczenn réwnolegtych, sprawdzony i zweryfiko-
wany w trakcie konstrukcji wielu europejskich samolotéw cywilnych i wojskowych. Cze$¢
strukturalna systemu aerosprezystego Laboratorium oparta jest na analizie modalnej. Bardziej
szczegotowy opis systemu zamieszczony zostat w [10].

W obliczeniach numerycznych struktury istotne jest zachowanie wybranych wtasnosci me-
chanicznych przy jak najmniejszej ztozono$ci modelu. Oba aspekty, doktadno$¢ odwzorowania
modelu oraz stopien ztozono$ci modelu, sg $cisle zwigzane z procesem redukcji. Polega on na
zmniejszeniu liczby stopni swobody poprzez pominiecie elementéw mato istotnych, uprosz-
czenie skomplikowanych elementéw lub potgczeniu kilku elementéw i zastgpieniem ich jed-
nym o takich samych wtasnosciach mechanicznych. Nalezy pamietaé, ze doktadnos¢
odwzorowania modelu rzeczywistego na model wirtualny wplywa na poprawno$¢ wynikéw
obliczen, natomiast ztozono$¢ obiektu decyduje o czasie trwania jego analizy numeryczne;j.

1. RZECZYWISTY MODEL SAMOLOTU DO BADAN FLATTEROWYCH

W procesie projektowania samolotu (postuzyt do budowy demonstratora metody), w In-
stytucie Lotnictwa w Warszawie powstaly modele rzeczywiste. Jednym z nich jest model zbu-
dowany do préb w tunelu aerodynamicznym, w celu badania zjawiska flatteru. Ze wzgledu na
ograniczenia gabarytowe tunelu, geometryczna skala modelu wynosita 1:4. Pozostate skale
wynosity odpowiednio:

Kv - skala predkosci 1:10
Kf - skala czestosci 1:2,5
Km - skala masowa 1:64
Kp - skala gestosci 1:1

Do analizy zjawisk zwigzanych z drganiami konstrukcji (np. flatter), kryterium okreslajace
podobienstwo dynamiczne modelu do obiektu rzeczywistego jest liczba Strouhala. Zapewnie-
nie zgodno$ci liczby Strouhala umozliwia odwzorowanie takich samych zjawisk fizycznych na
modelu, jakie zachodzg na obiekcie rzeczywistym. Na podstawie przyjetych skal oraz wzoru
nr 1 wynika, Ze sg one réwne.

S :lo‘f,, :4lm.2,5f0 _sr.
v 10v

o o (1)

gdzie:

Sr - liczba Strouhala,

[ - wymiar charakterystyczny,

f- czesto$¢ charakterystyczna,

v - predkos¢ charakterystyczna,

indeksy o, m oznaczaja wielkos$ci dotyczacych obiektu rzeczywistego (o) i modelu flatterowego
(m).

W modelu samolotu do badan flatterowych odwzorowano wiasnos$ci masowe, sprezyste i ttu-
mienie w odpowiedniej skali, natomiast struktura wewnetrzna zostata uproszczona. Zostato to
podyktowane celem stworzenia dynamicznie podobnego modelu samolotu, ktéry jest tatwiej-
szy i tanszy w budowie. Zastosowane uproszczenie struktury wewnetrznej modelu odtwarza-
jac ja nastepujaco:

Kadtub sktadat sie z gtéwnego aluminiowego dZzwigara o krzyzowym przekroju, ktory byt
podzielony na sekcje réznigce sie wtasciwo$ciami mechanicznymi. Dodatkowo umieszczono
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otowiane obcigzenia, w miejscach, ktére odpowiadaty takim elementom samolotu jak podwo-
zie, silniki, zbiorniki paliwa, wyposazenie kokpitu itp.

Podobnie zbudowane zostaty skrzydta oraz stateczniki: poziomy i pionowy. Zastosowano
tam przekroje dwuteownikowe oraz ceownikowe.

Caly model posiadat poszycie wykonane z laminatu, ktére odwzorowywato geometrie ze-
wnetrzna. Istniejacy obiekt (rys. 2) postuzyt do wykonania wirtualnych modeli.

Rys. 2. Rzeczywisty model dynamicznie podobny samolotu w skali 1:4 [opracowanie witasne]
2. BUDOWA MODELU WIRTUALNEGO W PROGRAMIE SOLIDWORKS

W zwigzku z faktem, iz pierwotny projekt samolotu zakonczyt sie przed spopularyzowaniem
metod numerycznych w procesie konstrukeji, konieczne byto zbudowanie modeli wirtualnych.
Wykorzystano w tym celu oprogramowanie SolidWorks, bedgce srodowiskiem wspomagaja-
cym projektowanie (CAD - Computer Aided Design). Pozwala ono miedzy innymi w tatwy spo-
s6b stworzy¢ tréjwymiarowe modele oraz dostarczy¢ informacje o najwazniejszych
wtasnos$ciach geometrycznych oraz masowych. Jego zaletq jest takze mozliwos$¢ parametryza-
cji modeli.

W zwigzku z brakiem dostatecznych informacji (istotnych wymiaréw oraz informacji o wtas-
nosciach materiatowych), niewystarczajacych do stworzenia wirtualnego modelu obliczenio-
wego, stworzono brytowy model pomocniczy - tzw. przej$ciowy. Celem tego zabiegu, w ktorym
wykorzystano program SolidWorks, byto jak najdoktadniejsze odwzorowanie modelu rzeczy-
wistego. Pozwolito to na uzyskanie wspoétrzednych srodkéw ciezkos$ci oraz wielko$ci momen-
tow bezwtadnosci wszystkich elementéw wchodzacych w sktad modelu obliczeniowego. Model
brytowy zostat utworzony na podstawie: czeSciowej dokumentacji technicznej oraz pomiaréw
przeprowadzonych w Instytucie Lotnictwa w Warszawie na rzeczywistym modelu samolotu do
badan flatterowych (rys. 3-4).
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Rys. 3. Dokumentacja techniczna samolotu PZL Iryda I-22 [4]

Rys. 4. Pomiary uzupetniajace w Instytucie Lotnictwa [opracowanie wtasne]

Rzeczywisty model samolotu sktadat sie z:

- kadtuba podzielonego na 18 sekcji,

- skrzydet podzielonych na 13 sekcji,

- statecznikow: poziomego i pionowego, podzielonych na 6 sekgji.

Kazdy segment kadtuba zawiera fragmentu dzwigara, dwa ceowniki, dwa teowniki oraz po-
szycia uwzglednionego jako mase skupiona, opisang kulg, potozona w $rodku ciezko$ci danej
sekcji. Wynika to z faktu, iz poszycie posiada bardzo skomplikowany ksztatt zewnetrzny (opi-
sany powierzchniami swobodnymi) zmieniajacy swojg grubos$¢. W przedniej czesci kadtuba
uwzgledniono dodatkowe masy w gdrnej i dolnej czesci sekcji, odzwierciedlajgce takie ele-
menty samolotu jak: podwozie, silniki itp. Kazdy segment skrzydta oraz statecznikow sktadat
sie z fragmentu dZwigara oraz mas poszycia.

W wyniku podobienistwa elementéw samolotu, budujgcych kazdy z segmentéw, zastoso-
wano parametryzacje modelu opartg o arkusz kalkulacyjny. W pierwszej kolejnosci stworzono
wzorcowy model brytowy kazdej cze$ci wchodzacej w sktad jednej z sekcji elementéw modelu
dynamicznie podobnego (dzwigar, ceownik, dwuteownik, otowiane obcigzenie), z uwzgled-
nieniem zmian przekroju elementéw na dtugosci niektoérych sekcji. Nastepnie pozostate seg-
menty byty tworzone automatycznie na podstawie wprowadzonych wymiaréw w arkuszu
kalkulacyjnym adekwatnie dla kolejnej sekcji (rys. 5),
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Rys. 5. Przyktady segmentéw uzyskanych w procesie parametryzacji [opracowanie wiasne]

Elementy niepodlegajace parametryzacji to: segment centralny oraz taczenia statecznikow
z kadtubem. Po ztozeniu wszystkich wygenerowanych czesci powstat ponizszy model (rys. 6).
W jego sktad wchodzi 249 czesci, w tym 58 elementéw masowych odwzorowujacych masy po-
szyc.

Rys. 6. ,Model przejsciowy” - brytowy samolotu PZL I-22 Iryda
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Kryterium poprawnosci stworzonego modelu w oprogramowaniu SolidWorks byta zgod-
nos$¢ mas. Masa rzeczywistego modelu uzyskana z pomiaréw wynosita 75,6 kg, natomiast po
nadaniu odpowiednich wiasno$ci materiatowych, masa modelu brytowego wyniosta 78 kg.
Btad odwzorowania modelu wyniost 3,17%. Rozbiezno$¢ mas wynikata najprawdopodobniej
z powodu pominiecia matych elementéw taczacych poszczegélne czesci modelu, badZ uprosz-
czenia tych czesci, ktére posiadaty skomplikowane ksztatty lub wystapit brak wymaganych in-
formacji dotyczacych wymiaréw.

Na podstawie powstatego modelu, sporzadzono nowy arkusz kalkulacyjny, w ktérym
zebrano wszystkie niezbedne dane do budowy ostatecznej wersji modelu obliczeniowego. Za-
warto w nim informacje o poszczegélnych masach elementéw, potozeniach ich srodkéw ciez-
kosci, momentach bezwtadnos$ci oraz wymiarach.

3. DRGANIA WEASNE KONSTRUKC]JI MECHANICZNYCH

W systemie aerosprezystym, wykorzystywanym w Sieciowym Laboratorium Badan Flatte-
rowych, odpowiedz struktury obiektu na wymuszenie optywajacym ptynem obliczana jest na
podstawie podej$cia modalnego. Wymuszenie wprowadzane jest na podstawie rozktadu ci$-
nien, ktéry jest interpolowany z wynikéw analizy przeptywowej na wezty modelu struktural-
nego. Whasnosci dynamiczne struktury zapisane sg w postaci modéw i wartosci wtasnych.

Naziemne proby rezonansowe prowadzone w Instytucie Lotnictwa pozwolity wyznaczy¢ te
dane z uzyciem metod identyfikacji dynamicznej [9] , jednak zachowana dokumentacja
w postaci papierowej pozwala odtworzy¢ jedynie wartos$ci czestosci wtasnych i og6lny ksztatt
odpowiadajacych im modow.

W celu uzyskania brakujacej informacji przeprowadzana jest analiza modalna, w ktérej wy-
znaczane sa czestotliwo$ci drgan wtasnych oraz odpowiadajace im wektory wtasne dla mo-
delu numerycznego. Wyznaczone wielko$ci wraz z wymuszeniami wykorzystywane sa do
obliczenia przemieszczen modelu w trakcie symulacji aerosprezystych.

Drgania wtasne sg zjawiskiem drgan uktadu, w momencie, kiedy po wstepnym wzbudzeniu,
na obiekt nie dziataja juz zadne sity wymuszajace ani ttumienie. W technice kazdy budowany
obiekt, o konkretnej masie i sztywnoSci, posiada czestosci wiasne oraz przypisane im postaci
drgan. Réwnanie ruchu opisujgce drgania swobodne (nie dziataja zadne sity zewnetrzne)
przedstawia sie nastepujaco [1, 5]:

Mg-Kg=0 ' )
gdzie:
M - macierz bezwtadnosci, K - macierz sztywno$ci, q - wektor przemieszczen.

Obie macierze sg macierzami kwadratowymi i symetrycznymi. Macierz M zawiera informa-
cje o wlasnosciach masowych wszystkich elementéw modelu. W rozdziale 5 zostat opisany
rozktad mas dla demonstratora metody. Punkty masowe majga mase zdefiniowang bezposred-
nio, natomiast w elementach belkowych okreslane sg wymiary geometryczne oraz gesto$¢ ma-
teriatu. Macierz K jest macierza sztywnosci. Zawiera ona wspoétczynniki opisujace stosunki
sztywnosci poszczegdlnych elementéw, ktore przedstawione sg za pomoca relacji pomiedzy
modutem Younga, liczba Poissona a wielko$ciami geometrycznymi.

Zatozenie wyktadniczej postaci rozwigzania réwnania (2) prowadzi do uogélnionego pro-
blemu wtasnego, ktéry rozwigzac¢ mozna z uzyciem takich metod, jak TQLI (Tridiagonal QL Im-
plicit) [6], iteracja podprzestrzenna, iteracyjny algorytm Lanczosa [7] czy tez iteracja
Arnoldiego [8].
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4. BUDOWA MODELU STRUKTURALNEGO W PROGRAMIE FEMAP

W celu przeprowadzenia poprawnych obliczenn numerycznych modeli strukturalnych wy-
magana jest duza liczba stopni swobody dobrze odwzorowujaca modelowana geometrie.
W przypadku obliczenn numerycznych, dotyczacych analizy modalnej, istotne sa pierwsze wy-
liczone wektory wtasne, odpowiadajace warto$ciom wtasnym o najmniejszym module (naj-
mniejsze czestotliwo$ci drgan). Z tego wzgledu tworzy sie niskowymiarowe modele
zredukowane, ktére w tym zakresie gwarantujg poréwnywalne wyniki do obliczen tradycyj-
nych, przy znacznie ograniczonych wymaganiach obliczeniowych.

W zwigzku z powyzszym, przystapiono do budowy modelu zredukowanego (w programie
FEMAP) na podstawie modelu brytowego (w programie SolidWorks), w ktérym zawarte byty
wszystkie elementy i doktadnie odwzorowujacego rzeczywisty model flatterowy. Wtasnosci
wszystkich elementéw modelu brytowego zostaty zebrane w arkuszu kalkulacyjnym.

Proces generacji modelu rozpoczeto od stworzenia osi gtéwnych z zaznaczonymi punktami
okreslajacymi potozenie wszystkich sekcji samolotu oraz srodkami ciezko$ci poszy¢. Ponadto
okreslaly one miejsca zmian przekrojow.

Rys. 7. Osie gtéwne zredukowanego modelu strukturalnego

Nastepnie utworzono: dzwigary kadtuba, skrzydet i steréw, z elementéw belkowych. Wszyst-
kie informacje dotyczace geometrii przekrojow a takze wtasnosci materiatowych zostaty po-
brane, z wczes$niej przygotowanego arkusza kalkulacyjnego.

Wszystkie pozostate elementy (ceowniki, teowniki, otowiane obcigzenia itp.) na podstawie
twierdzenia Steinera zostaly zredukowane do punktéw masowych (o odpowiednich momen-
tach bezwtadnosci), ktére znajdowaty sie w Srodkach geometrycznych kazdej sekcji. Powyzszy
etap wykonano w arkuszu kalkulacyjnym, a nastepnie wyniki wprowadzano do programu
FEMAP. Idea wymiany informacji pomiedzy programami SolidWorks i FEMAP poprzez arkusz
kalkulacyjny, gdzie dokonano niezbednych obliczen przedstawiono na ponizszym schemacie:

Ponadto zamodelowano rozmieszczone na modelu rzeczywistym akcelerometry, ktére po-
stuzyty do wyznaczenia postaci i czestosci drgan wtasnych podczas naziemnych préb rezo-
nansowych - byty podstawg do weryfikacji modelu obliczeniowego. Dlatego tez nalezato
rowniez uwzgledni¢ masy czujnikow przyspieszen, podczas konstruowania modelu oblicze-
niowego. W tym celu wprowadzono dodatkowe wezty wraz z punktami masowymi w miejs-
cach, gdzie zostaty umieszczone czujniki w modelu rzeczywistym.
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Rys. 8. Schemat wymiany informacji pomiedzy programami SolidWorks (zlewej) a FEMAP
(z prawej) w oparciu o arkusz kalkulacyjny MS Excel (Srodek)

Dodatkowo na koncach poszy¢ dodano wezty potgczone z dzwigarami za pomocg elementéw
RBE (ang. Rigid Body Element). Wezty te wprowadzono celem zwiekszenia doktadnosci inter-
polacji danych pomiedzy modelem strukturalnym, a siatkg do obliczen przeptywowych, w wy-
korzystywanym systemie do badan aerosprezystosci. Powstaty model (rys. 9) liczyt 69
elementow belkowych, 96 elementéw masowych oraz 278 weztow.

Rys. 9. Model wstepny do obliczen strukturalnych
5. WERYFIKACJA POPRAWNOSCI ODWZOROWANIA MODELU OBLICZENIOWEGO

Kryterium poprawno$ci modelu obliczeniowego, ktéry zostanie wykorzystany do symulacji
aerosprezystych, byta zgodno$¢ wynikéw analizy modalnej, tzn. czestotliwosci drgan oraz
postaci odpowiednich modéw wtasnych modelu rzeczywistego z wirtualnym. W tabeli ponizej
przedstawiono wyniki préb rezonansowych przeprowadzonych w Laboratorium Instytutu Lot-
nictwa wraz z rezultatami obliczen numerycznych oraz rozbiezno$ci miedzy nimi.
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Tab 1. Poréwnanie wynikéw naziemnych préb rezonansowych ze wstepna analiza numeryczna.
Postacie symetryczne (biate) i antysymetryczne (szare).

Rozbieznosci pomiedzy otrzymanymi wynikami numerycznymi i wynikami z naziemnych
prob rezonansowych okazaty sie zbyt wysokie, aby model mégt zosta¢ wykorzystany do dal-
szych symulacji.

6. DOSTRAJANIE MODELU

Wstepne obliczenia modelu wykazaty zgodnos¢ wiekszos$ci postaci drgan wtasnych, nato-
miast roznice wystapity w warto$ciach czestotliwosci uzyskanych z analizy modalnej. Byto to
zwigzane z redukcjg catego modelu - posiadat tylko 276 weztéw, co spowodowato pominiecie
niektorych elementéw. Réwniez btedy pomiarowe rzeczywistego modelu, dla potrzeb genera-
cji modelu brytowego, miaty wptyw na uzyskane wyniki.

Doktadnos$¢ uzyskanych wynikow zredukowanego modelu byta niewystarczajaca do prze-
prowadzenia numerycznej symulacji aerosprezystej, poniewaz w kolejnych etapach btedy te
beda sie sumowac, co uniemozliwi przewidzenie zjawiska flatteru z wymagang zbieznoscia.
W celu unikniecia rozbieznosci pomiedzy obiektami, dokonano dostrojenia modelu nume-
rycznego. Proces przeprowadzono w dwdch etapach: zmiane utwierdzenia modelu oraz zmiane
wtasnos$ci mechanicznych materiatow.

Podstawa wprowadzenia modyfikacji modelu zredukowanego byt spos6b mocowania rze-
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czywistego obiektu podczas naziemnych préb rezonansowych. W modelu numerycznym
utwierdzony zostal wezet znajdujace sie w centralnym elemencie kadtuba, gdzie przypadat
jego $rodek ciezkosci. Rozwigzanie takie przyjeto zgodnie ze stosowanymi zasadami w symu-
lacjach obiektéw latajgcych. W naziemnych prébach rezonansowych badany model podwie-
szony byl na dwéch sprezynach przymocowanych do centralnego elementu kadtuba. Sposéb
ten nie odbierat wszystkich stopni swobody modelu rzeczywistego, adekwatnie do numerycz-
nego. Po otrzymaniu wstepnych wynikéw analizy modalnej, wprowadzono utwierdzenie, jako
dwie sprezyny naciggowe (rys. 10).

Kolejna modyfikacja wynikata z braku informacji w dokumentacji o rodzaju zastosowanego
stopu aluminium oraz jego wtasciwo$ciach mechanicznych. Powszechnie stosowane stopy roz-
nig sie od siebie modutem Younga oraz liczbg Poissona. Dostrajanie modelu polegato na zmia-
nie tych parametréw, kompensujac réwniez réznice wynikajace z uproszczen wystepujacych
na etapie tworzenia modelu brytowego. Zostaly w nim pominiete mate elementy tgczace (Sruby,
nity) oraz uproszczono skomplikowane elementy w miejscu potgczenia kadtuba ze skrzydtami
oraz kadtuba ze statecznikami.

Po dostrojeniu modelu i przeprowadzeniu analizy modalnej otrzymano nowe wyniki (tab. 2).

Tab 2. Poréwnanie wynikéw naziemnych préb rezonansowych po modyfikacjach modelu numerycznego.
Postacie symetryczne (biate) i antysymetryczne (szare).
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Rys. 10. Numeryczny model zredukowany ze zmienionym utwierdzeniem

Po przeprowadzeniu kolejnych obliczen analizy modalnej powstatego modelu i poréwnaniu
wynikow z modelem rzeczywistym mozna stwierdzi¢, ze btedy wynosza:
- ponizej 1Hz dla pierwszych pieciu postaci drgan oraz 8, 10, 11, 13, 14
- ponizej 2Hz dla postacinr 7,12, 16
- powyzej 2Hz dla pozostatych.

Ponadto nie zidentyfikowano numerycznie 9.1 20. postaci drgan, natomiast 19. posta¢ drgan
znacznie odbiega od rezultatu eksperymentalnego.

PODSUMOWANIE

W pracy przedstawiono sposéb tworzenia numerycznego modelu struktury samolotu na
podstawie dostepnej dokumentacji oraz pomiaréw modelu flatterowego.

Uzyskany wirtualny model obliczeniowy przeznaczony jest do analiz w systemie aerospre-
zystym wykorzystywanym przez Sieciowe Laboratorium Flatterowe na Politechnice Poznan-
skiej. Model ten posiada stosunkowo mata liczbe weztéw, co znaczaco skraca czas obliczen.
Najwazniejszym kryterium poprawnosci odwzorowania modelu obliczeniowego jest zgodno$¢
wynikéw analizy modalnej z wynikami pochodzacymi z naziemnych préb rezonansowych rze-
czywistego modelu flatterowego. Wystepujace pomiedzy modelami rozbieznos$ci zredukowano
w procesie dostrajania modelu, polegajacym na niezaleznej zmianie wtasno$ci materiatowych
dla kazdego elementu. Poniewaz zmiana parametréw powodujaca poprawe kilku wartosci
wtasnych jednocze$nie mogta pogarszac pozostate, proces recznego dostrojenia modelu oka-
zat sie do$¢ skomplikowany.

Dodatkowym wynikiem pracy jest wirtualny model brytowy samolotu do badan flattero-
wych, bedacy wiernym odzwierciedleniem rzeczywistego modelu dynamicznie podobnego. Za-
stosowanie parametryzacji znaczaco skrdécito czas potrzebny do stworzenia catego obiektu
brytowego oraz wprowadzania ewentualnych zmian. Celem przedstawionego procesu budowy
byto uzyskanie, w procesie analiz numerycznych, wtasno$ci mechanicznych niezbednych do
budowy wtasciwego modelu obliczeniowego wchodzacego w sktad modelu demonstratora me-
tody.

Prace badawcze finansowane byly z projektu UDA-P0I1G.01.03.01-00-160/08-00
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THE DESIGN OF NUMERICAL STRUCTURAL MODEL
FOR AEROELASTIC COMPUTATIONS OF AIRCRAFT'S
FLUTTER MODEL

Abstract

The article presents the design process of structural model, made of simple beam and mass
elements, of the simplest possible construction. Virtual model is based on the flutter model located
in Institute of Aviation, Warsaw. This object has been made in 1:4 scale and it has mass, stiffness
and damping properties corresponding to the airplane. The main point of the task was to obtain
virtual model which accurately represent geometry and mechanical properties of flutter model.
The computational stick model has been generated in FEMAP application, basing on the solid
model generated in SolidWorks. The modal analysis in MSC/Nastran has been performed to obtain
eigenvalues and eigenmodes for the prepared model. This simulation targets further aeroelastic
analysis and the validation of numerical model with the experimental data.



