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Abstract

This paper contains results from practical test of airplane I — 23 Manager for loads during turnover. The
measurements in separated points had been taken and compared with theoretical simulations, calculated in finite
element method. The both results were identical only up to 50% of normal loads when using linear analysis. The
factor safety for theoretical linear analysis and Hill’s method was not true, because real body of airplane was broken
before necessary load limit requirements by IKCSP.

The linear method had been changed into geometrical non-linear method, because the latter more precisely
showed deformations and strains, stresses in layers of all composite elements in the cab in the range of required
loads.

This article presents only the progress philosophy which showed most rational in respect of technical and
economic point of view. The solution of design approach was reached with a method of following non-linear
simulations which from formal was not here introduced. The finished construction was not presented because the

relevant data is legally protected by Institute of Aeronautics.
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OKRESLENIE WSPOLCZYNNIKA BEZPIECZENSTWA
KOMPOZYTOWEJ STRUKTURY NOSNEJ KABINY SAMOLOTU
"I — 23 MANAGER" DLA PRZYPADKU KAPOTAZU

Streszczenie

Artykul zawiera omowienie przebiegu proby statycznej samolotu I — 23 Manager podczas kapotazu. Przebieg
praktycznego testu byl rejestrowany i wyniki z pomiaréow mozna bylo porownywacé z wynikami z obliczen wykonanych
metodq elementow skonczonych. Otrzymywano zgodnoS¢ obliczen z wynikami z proby statycznej jedynie do poziomu
50% obciqzenia dopuszczalnego przy zastosowaniu liniowej analizy. Wyznaczone wspolczynniki bezpieczenstwa mimo
zastosowania zalecanej metody nie sprawdzily sie, poniewaz rzeczywista konstrukcja ulegla zniszczeniu przy
mniejszym obciqzeniu niz jest wymagane przepisami IKCSP.

W celu zwigkszenia dokladnosci obliczen teoretycznych metode liniowq zastqpiono jq metodq z tak zwang
nieliniowosciq geometrycznq, ktora umozliwita znalezienie przyczyn przedwczesnego zniszczenia konstrukcji
i wyznaczenie wspolczynnikow bezpieczenstwa w kazdej z warstw kompozytu i w calym zakresie obcigzen.

Artykul ten przedstawia jedynie filozofie postepowania, ktora okazala sie najbardziej racjonalna pod wzgledem
technicznym i ekonomicznym. Docelowe rozwiqzanie konstrukcyjne zostato osiqgniete metodq kolejnych nieliniowych
symulacyji, ktore ze wzgledow czysto formalnych nie zostato tu przedstawione.

Stowa kluczowe: lotnictwo, budowa samolotow, wspotczynnik bezpieczenstwa, analizy teoretyczne, Hilla metoda,
kompozyty
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1. Wprowadzenie

Ladowanie samolotu o ukladzie trojkolowym na normalnym betonowym lotnisku jest
pozbawione ryzyka wywrotki. Samolot I — 23 Manager jest przewidywany do korzystania z lotnisk
przygodnych, gdzie wpadnigcie kota przedniego w dziur¢ i wywrotka calego samolotu jest
prawdopodobna. Dlatego wykonano probg symulacji takiego zdarzenia na stanowisku badawczym,
oraz wykonano kilka symulacji komputerowych przy zastosowaniu kilku metod obliczeniowych.

Najnowsze wydarzenia z wy$cigdbw samochodowych Formuly 1 z udzialem Roberta Kubicy
dowodza, ze wszystko jest mozliwe 1 konstrukcja musi zabezpiecza¢ pilota 1 pasazerow przed
zgnieceniem kabiny samolotu podczas kapotazu.

Celem testow teoretycznych i praktycznych bylo udowodnienie poprawnosci docelowego
rozwiazania konstrukcyjnego. Pierwsze obliczenia metoda elementow skonczonych z doktadnym
odwzorowaniem wilasnosci kompozytow i przy wykorzystaniu systemu NASTRAN z liniowym
solwerem analiz wykazywaly poprawno$¢ proponowanego rozwiazania konstrukcyjnego.

Niezaleznie od analiz teoretycznych poprawno$¢ rozwiazania konstrukcyjnego sprawdzano
doswiadczalnie zastgpujac dziatanie sil dynamicznych sitami statycznymi. Warto$¢ sily
obciazajacej wyznaczono zgodnie z analiza zjawiska i wprowadzono ja w pierwsza wrgge
ostaniajaca gloweg pilota. Zgodnie ze zwyczajami panujacymi w Instytucie Lotnictwa, testy
praktyczne przeprowadza si¢ stopniowo rejestrujac globalne przemieszczenia w miejscu
przytozenia obciazenia i1 stan odksztalcen w miejscach najwigkszych sit wewngtrznych. Regula
jest sprawdzenie poprawnosci pracy konstrukcji do poziomu 50% obcigzenia dopuszczalnego,
powrot do poczatku i kontrola zanotowanych wynikow.

2. Proba statyczna kapotazu

Symulacj¢ kapotazu przeprowadzono na stanowisku pomiarowym przedstawionym na rys. 1.

Rys. 1. Stanowisko do praktycznego testu
Fig. 1. The measurement dock for practical test

Site obciazajaca przyktadano za pomoca uktadu sitownikéw do plyty stalowej przyleglej do
gornej czgsci kabiny samolotu I —23 w sposdb ciagly. Mierzone parametry zapisywano, co 10%
obciazenia dopuszczalnego rejestrujac wskazania przemieszczen i1 odksztatcen w wybranych
punktach struktury samolotu.
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Rys. 2. Pomiar tensometryczny odksztalcen kabiny w czasie proby statycznej
Fig. 2. The strains during practical test
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Rys. 3. Przemieszczenia punktow pomiarowych w funkcji narastania obciqzenia
Fig. 3. The diagram of displacement points in function increase load

Do 50 % obciazenia dopuszczalnego proba przebiegala bez oznak zniszczenia lub nieliniowe;j
pracy. Po przekroczeniu tej granicy obciazen pojawily si¢ pierwsze oznaki niszczenia materiatu
kompozytowego w postaci trzaskow nasilajacych sig¢ rownoczesnie ze wzrostem obciazenia.

Przy okoto 90% obciazenia nastapito zniszczenie ramy w postaci zlamania jej goérnego pasa
nos$nego i dolnego na tuku, gdzie byt on rowniez $ciskany.
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Rys. 4. Widok z przodu na przedniq rame kabiny z zaznaczonymi punktami pomiarowymi i miejsca uszkodzen
Fig. 4. The view the fronts rip of cabin with points of measures and damages

Rys. 5. Widok na podiluznice i przedniq wrege kabiny z zaznaczeniem miejsc uszkodzen
Fig. 5. The view from the right at alongside elements which connect with front rip, showing damages

Wskazane miejsca lokalnych zniszczen warstw kompozytowych pracujacych na $ciskanie.
Zniszczenie przedniej wregi ramy kabiny wymagato dodatkowej analizy, z wskazaniem poziomoéw
naprezen w kazdej z warstw. Na podstawie pomiarow mozna z cala pewno$cia powiedzie¢, ze po
przekroczeniu poziomu 50% obciazen dopuszczalnych zaczgla si¢ nieliniowa praca zakonczona
przy poziomie 90% obciazenia dopuszczalnego w postaci zniszczenia konstrukc;ji.

Na podstawie pomiaru odksztalcen w rejonie zlamania wregi kabiny 1 ze znajomos$ci wlasnosci
materialowych wyznaczono krytyczna warto$¢ naprezen $ciskajacych we wtoknach weglowych.

3. Analiza komputerowa wytrzymalosci kabiny podczas kapotazu

Celem analizy komputerowej bylo zweryfikowanie stanu wytgzenia w elementach badanych
z uwzglednieniem wszystkich kierunkéw odksztatlcen. W tym celu zostat przygotowany model
fizyczny, w ktorym odwzorowano ksztalt i wlasno$ci mechaniczne elementow wregi przedniej
kabiny z elementami sasiednimi. Dolna czg$¢ samolotu zostata odwzorowana przez odpowiednie
warunki podporowe. W modelu obliczeniowym uwzgledniono dziatanie plyty wywierajacej nacisk
na kabing, tak jak przewidywata to proba stanowiskowa.

Wszystkie elementy skladowe struktury zamodelowano za pomoca czterowgzlowych
elementow plytowo-powlokowych typu QUAD4, oraz w nielicznych miejscach trojkatnych
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TRIA3. Podziat siatki na elementy byt zréznicowany i1 wynikat z potrzeby poznania pracy
pierwszej wregi kabiny wraz z potaczeniami z gérnym pasem. Odwzorowywano wlasnos$ci
materiatowe w kazdej z warstw kompozytu wiacznie z uktadem tkanin w stosunku do przyjetego
uktadu wspotrzednych.

Pz=-16227 [N}

Rys. 6. Model strukturalny kabiny samolotu 123 — Menager z wartosciq dopuszczalnej sity podczas kapotazu
Fig. 6. The structural model of airplane I — 23 Manager cabin with necessary force during turnover

Warto$¢ sity obciazajacej zostala podzielona na pét z powodu modelowania jedynie potowy
kabiny samolotu. Druga symetryczna polowe zastapiono warunkami brzegowymi w pltaszczyznie
symetrii samolotu. Nalezy zaznaczy¢, ze podczas przyktadania sity wrega pierwsza deformuje sig
tak, ze zmienia si¢ miejsce kontaktu ramy z plyta dociskowa. W trakcie realizacji proby
stanowiskowej zmieniano wielko$¢ plyty dociskowej, tak by odwzorowac dziatanie ptyty lotniska.

Poczatkowo obliczeniami i realizacja proby kierowal inny zespdt pracownikéow i uzyt do
analizy metody liniowej. Dlatego wyniki przemieszczen otrzymywano w postaci linii prostych.

Porownujac wyniki z analizy liniowej z wynikami z pomiaréw na rzeczywistym obiekcie
otrzymano zgodno$¢ do poziomu 50% obciazenia dopuszczalnego. Powyzej tego obciazenia
struktura no$na wchodzi w zakres nieliniowej pracy, co pokazano to na rysunku nr 7.

Przemieszczemia [mm]
- .

o,
Pt drwiinii® BEDETH Sere \x\
puniktiw pomiaiowych

" padczas praby kapaba W
N
" ' Uiz w2 | PES-proba b '\.
..... Uizl wr i PES-oblicronia 1 ,
A8 £— L2 wiZ-wrl-priba stal ."\__ Ty
Ui wird-wad-ohlcronia x__‘. \\
20 =| 4 LigP wid aly, praaa-proba sinl "1

] —— LIeF wiZ aly. prinss-oblcronia
-:-m:u:u:'-:-d:cﬂapma:-s-:-m
ObcigZenie [% obe. dop.]
Rys. 7. Wykresy przemieszczen punktow pomiarowych w funkcji narastajqcego obciqzenia otrzymane z proby
i z obliczen metodq liniowg
Fig. 7. Diagram of displacement points as function of increasing loads, received thru practical test and
theoretical analysis

149



K. S. Frqczek

Zarejestrowane przebiegi przemieszczen w funkcji narastania obciazenia dowodza zmiany
sztywnos$ci obiektu. Byta ona spowodowana powstaniem pola ciagnien na $ciankach bocznych
wykonanych z cienkich warstw z ptotna szklanego. Taka hipotezg¢ nalezalo udowodni¢ wykonujac
analize inna metoda.

Rozmieszczenie punktow pomiarowych zostato pokazane na rys. nr 2.

Pierwsze trzaski zaczgly pojawiac si¢ po przekroczeniu 50% obciazenia dopuszczalnego i nasilaly
si¢ wraz ze wzrostem obcigzenia. Efektem koncowym byto ztamanie ramy przedniej, ktére
zidentyfikowano po zakonczeniu proby. Podczas realizacji praktycznego testu nie byto mozliwe
obserwowanie miejsc lokalnej utraty statecznosci ze wzgledow bezpieczenstwa. Oceng
wytrzymalo$ci tkanin kompozytu dokonano metoda obliczeniowa na podstawie wynikow z analizy
numerycznej stosujac hipoteze Hill’a, ktora okresla nosnos¢ konstrukcji wedtug wzoru:

2 2 2
o, n 0, 0,0, T7p
Xy x5

=F, (D

gdzie:
F - wskaznik zniszczenia w warstwach kompozytu,
X=X, - dla naprezen rozciagajacych, oraz X dla naprezen Sciskajacych w kierunku 1,

Y=Y - dlanaprgzeh rozciagajacych, oraz Y, dla naprezen Sciskajacych w kierunku 2,
S - wytrzymatos$¢ graniczna dla tkaniny na $cinanie,
o, -naprgzenia w tkaninie w kierunku 1,

o, -naprgzenia w tkaninie w kierunku 2, 7,, —napr¢zenia $cinajace w tkaninie.

Przy pomocy systemu NASTRAN wyznaczono wskaznika zniszczenia kompozytu dla
poszczegbdlnych warstw 1 przyktadowo pokazano to na rysunku nr 8.

Na podstawie literatury [3] oceniono:

Jesli w ortotropowym laminacie wspotczynnik F<1.0, to laminat jest bezpieczny,

Jesli wspotczynnik F>1.0, to laminat jest zty.

W tym wypadku wykazano brak zapasu wytrzymato$ci w warstwach tkanin szklanych.
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Rys. 8. Przebieg zmiany wspoiczynnikow zapasu wytrzymatosci przez warstwy kompozytu

Fig. 8. The diagram of safety factor coefficients in each layer of composite

Migdzy warstwami weglowymi a tkaninami szklanymi wystepowato relatywnie duze $cinanie,
ktére powodowalo rozwarstwianie si¢ kompozytu w szczegdlno$ci w miejscach maksymalnego
$cinania przedniej ramy kabiny. Elementem decydujacym o wytrzymatosci polaczenia migdzy
warstwami decyduja wtasnosci zywicy na $cinanie, ktdrej graniczna warto$¢ okreslono jako:

T =6.5[N/mm?*]. (2)

graniczne
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Problem $cinania jest zwielokrotniony w miejscach gdzie pojawito si¢ na Sciankach szklanego

laminatu pofalowanie, prowadzace do nierownomiernego rozktadu sit §cinajacych.
Zastosowanie nieliniowej analizy z uwzglednieniem nieliniowo$ci geometrycznej byto jak
najbardziej uzasadnione. Podstawowym wymaganiem bylo zapewnienie poprawnej pracy do
poziomu 140% obciazenia dopuszczalnego. Nalezalo wykaza¢ hipotez¢ lokalnej utraty
stateczno$ci na $ciankach bocznych omawianej wregi i zmieni¢ konstrukcje ramy kabiny tak, by
przeniosta wymagane obciazenie.

Wysoka warto$¢ naprezen $ciskajacych w pasie dolnym ramy przedniej na tuku uzyskiwano w
wyniku sumowania si¢ obciazenia od zginania belki 1 od reakcji powstajacej na burtach kabiny.

Do analizy nieliniowej wykorzystano ten sam model obliczeniowy jak w analizie liniowe;.
Elementy tarczowo - ptytowe na skutek $ciskania w ptaszczyznie elementu zmieniaja swoja
dlugo$¢ w sposdb nieproporcjonalny do obciazenia. Powstaja przy tym przemieszczenia
prostopadte do powierzchni elementu, takie jak podczas zginania. Poziom sil wewngtrznych
podczas zmiany ksztaltu w sposob gwattowny maleje 1 jest to powodem powstawania trzaskow.

4. Analiza wregi z nieliniowo$cig geometryczng

Wplyw przemieszczen prostopadiych do powierzchni na poziom przemieszczen dowolnego
punktu ,,B” plyty w plaszczyznie elementu opisano nastgpujacymi nieliniowymi zalezno$ciami:

aq pyty dx aq pyty

X, 0,2z, Tarezy 4 o , 3
q; (x,y,2,0) = q; . 2(8x) 3)
we _ 02" dy 07"
q, (x,p,z,t) = ¢;" - — (=), (4)
' d 2 oy
0g" (x,y,2,0) _ 0q, (x,,2,1)
7l (e gz = 20 , 5)
gdzie: 24 ox
Tarczy - przemieszczenia w kierunku x elementu tarczowego,
yT‘my - przemieszczenia w kierunku y elementu tarczowego,
g’ - przemieszczenia w kierunku prostopadtym do powierzchni elementu,

Yy '(x,y,2z,t) - wzgledne nieliniowe odksztalcenie od $cinania w plaszczyznie elementu.

W celu wykazania stuszno$ci postawionej tezy Scianke boczna zamodelowano o pierwotnej
grubosci. Dopiero po wykazaniu stusznos$ci zatozen zmieniano grubos$¢ tych $cianek.

Rys. 9. Mapa naprezen scinajqcych w sciance bocznej wregi przedniej przy 50% obciqgzenia dopuszczalnego
Fig. 9. The map of stress in side wall of front frame at 50% of required load
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Rys. 10. Wykresy przemieszczen prostopaditych do powierzchni elementow Scianki bocznej ramy przedniej
Fig. 10. The perpendicular displacement points against side walls of front frame, for varied load levels

5. Whnioski z przeprowadzonych badan

e Wystepuje konieczno$¢ przeprowadzania analiz numerycznych przed przystapieniem do
przeprowadzania prob wytrzymatosciowych na rzeczywistym obiekcie. Konieczno$¢ ta jest
spotggowana ceng prototypu i kosztami badan.

e Zastosowane analizy liniowe nie umozliwiaja precyzyjnego okreslenia granicznej
wytrzymato$ci kompozytu. Najwlasciwsza metoda jest metoda analizy nieliniowej, gdzie
uwzglednia si¢ narastanie uszkodzen i zmiana warunkéw podparcia na brzegach elementow.

e Wartosci krytycznego $ciskania wtokien weglowych odniesiono dla ptyty o grubosci S[mm)].

e Warto$¢ granicznych naprgzen Scinajacych w ¢ =6.5[MPa] odniesiono do

graniczne

temperatury pracy w otoczeniu 20° Celcjusza.
e Kryterium Hill’a mozna stosowa¢ dopiero po uwzglednieniu nieliniowej pracy konstrukcji.

Koncowe rozwiazanie konstrukcyjne otrzymano metoda kolejnych analiz nieliniowych w oparciu
o uzyskane graniczne wartosci napre¢zen Sciskajacych i $cinajacych w warstwach kompozytu.
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