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Streszczenie. Niniejszy artykut dotyczy zagadnienia optymalizacji aerosprezystego uktadu po-
wierzchniowego w odniesieniu do struktury laminatowej. Przy wspomaganiu komercyjnego pakietu
obliczeniowego wykonano serie analiz w zakresie statyki, dynamiki i flatteru wolnono$nych ptyt
wykonanych z laminatu wgglowego. Proba znalezienia optymalnych cech aerosprezystych rozpatry-
wanych modeli polega na dobraniu najbardziej korzystnej orientacji utozenia tkaniny wzglgdem kie-
runku odniesienia. Celem doboru réznych katow ukierunkowania tkaniny jest wybranie konfiguracji
o najlepszych wlasno$ciach ze wzgledu na odksztatcalno$¢ statyczna i niestatecznos¢ dynamiczna
spowodowang drganiami samowzbudnymi. Dla zaprezentowanych konfiguracji konstrukcyjnych
wykonano cykl obliczen w celu okreslenia wielko$ci odksztatcen oraz krytycznych predkosci flatteru.
Wyniki analiz przedstawiono na rysunkach oraz wykresach ilustrujacych zmiang badanego parametru
w obliczeniowym zakresie katow orientacji wzmocnienia.

Stowa kluczowe: flatter, laminat, aerodynamika niestacjonarna, metoda elementéw skonczonych,
analiza drgan wlasnych

Symbole UKD: 533.6.013.422

1. Wprowadzenie

W 1999 roku w Instytucie Techniki Lotniczej WAT rozpoczeto cykl prac ba-
dawczo-obliczeniowych dotyczacych prototypowego samolotu szkolno-treningo-
wego EM-10 Bielik (rys. 1). Jeden z nurtéw analiz laminatowej struktury ptatowca
objat obliczenia i badania do§wiadczalne, ktorych celem byto oszacowanie cech
zastosowanych do budowy materiatow pod katem aerostrukturalnych wtasnos$ci
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konstrukcji. W niniejszym artykule zaprezentowano czgs¢ wynikoéw. Dotycza one
wlasnos$ci aerosprezystych laminatowych ptyt wolnono$nych ze wzgledu na ich
odksztatcalno$¢ statyczng oraz podatnos¢ na drgania samowzbudne w zakresie
poddzwigkowych predkosci optywu. Dla przygotowanych dyskretnych modeli
wspomnianych ptyt wykonano serie testow numerycznych, a uzyskane wyniki
zaprezentowano w postaci graficznych charakterystyk podajacych zmiang prze-
mieszczen liniowych u, przemieszczen katowych ¢ oraz krytycznej predkosci
flatteru V), w zakresie mozliwych do dobrania katow orientacji wzmocnienia 6.

Rys. 1. Prototyp kompozytowego samolotu szkolno-treningowego EM-10 Bielik

2. Zarys metodyki analizy

Do analiz zastosowano oprogramowanie MSC.Patran/Nastran, co wymagato
przygotowania stosownych modeli obliczeniowych. Realizacja analizy dyna-
micznej wymaga opracowania dyskretnego modelu strukturalno-masowego [7].
Oprocz tego wykonuje si¢ model panelowy na potrzeby obliczen aerodynamicz-
nych (umownie nazywany modelem aerodynamicznym). Na tej podstawie okresla
si¢ niestacjonarne sity aerodynamiczne. W celu powigzania ruchu elementowych
weztow aerodynamicznych z przemieszczeniami weztow struktury konieczna
jest identyfikacja funkcji interpolacyjnych. Niestacjonarne sity aerodynamiczne
powstaja w wyniku optywu odksztatcalnej struktury. Ich warto$¢ parametryzowana
jest poprzez dobor liczb Ma = Via, 1 k = wb/2V, gdzie: V — predkosé optywu
niezaburzonego, b — cigciwa odniesienia, w — czgsto$¢ kotowa, a,; — predkosé
dzwigku na wysokosci H. Mozliwosci obliczeniowe stosowanego tu pakietu w za-
kresie analiz aerosprezystych podane sa w literaturze [10, 11, 12].

Przygotowanie danych do analizy dynamicznej metoda elementéw skonczo-
nych polega na dyskretyzacji uktadu ciagtego [9]. Po ustaleniu globalnych macierzy
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bezwtadnosci i sztywnos$ci rozwiazywane jest zagadnienie wlasne, w efekcie czego
zidentyfikowane zostaja modalne postacie drgan. Z kolei aecrodynamiczna cz¢$¢
danych obliczeniowych jest niezbedna do wyznaczenia wspolczynnikow macierzy
aerodynamicznej w rownaniu flatteru. Modele panelowe utworzono na podstawie
teorii ustalonego rozkladu dipoli (doublet lattice method — DLM). W modelach
takich dokonuje si¢ podziatu powierzchni nosnej na trapezowe elementy aerody-
namiczne (rys. 2), dla ktorych przyjmuje si¢ rozktad dipoli potencjatu przyspie-
szen wzdtuz i cigciwy elementu. W zlinearyzowanym sformutowaniu drgajacej
powierzchni no$nej w oplywie poddzwigkowym przewiduje si¢ zalezno$¢ migdzy
sktadowa normalna predkosci w, indukowana liniami dipoli, a przyrostem cisnienia
niestacjonarnego w postaci réwnania catkowego z jadrem K zaleznym od liczb
Ma, k oraz punktu na powierzchni (x, y, z) i jej geometrii (€, o)

W(x,,2) = é [[ACP(E,0)K (x, 7,2,k Ma,§,0)3¢0.
s (1

linia dipoli (wir zwiazany)

1
\\\\ \V ZA?C]
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\

Rys. 2. Panel aerodynamiczny i przyktadowy jego element z zaznaczonym rozktadem dipoli

wir splywowy

Jesli uwzgledni sig¢ warunek stycznos$ci optywu:

w(x,y,z) = ih(x,y,z) + ik h(x,v,2),

dx / )
gdzie & jest przemieszczeniem powierzchni, mozna tak przeksztatci¢ rownanie
(1), aby wyznaczy¢ bezwymiarowy wspotczynnik przyrostu ci$nienia ACp w do-
wolnym punkcie.
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Rys. 3. Algorytm numerycznego wyznaczania flatteru metoda PK:

1 — wprowadzenie parametrow strumienia niezaburzonego: p, V, Ma;
2 — wyznaczenie aecrodynamicznych macierzy thR i th[ do rownania (5)
3 — wyznaczenie macierzy:

0 1

A= _ 1 _ 1 pbV Q)
[ ] _M/,;:[Khh_EPVZQﬁ} _Mhh[th_ZpTth}

na potrzeby kanonicznej postaci rownania flatteru: [4 - p/]{, }=0
4 — oszacowanie nastgpnej wartosci k

5 — oszacowanie pierwszej warto$ci k

6 — wyznaczenie wartosci wlasnej p z réwnania kanonicznego

7 — okreslenie zbieznosci rozwiazania na podstawie nierownosci: [k —kU™"|¢e dla k(1,0

lub [ =k |(ekV™ dla kY7" >1,0, &€=0,001
8 — czy numer postaci s jest ostatni?
9 — nastgpna postaé: s = s+1
10 — czy to ostatnie warto$ci parametrow aerodynamicznych: p, V, Ma?
11 — sortowanie, zestawienie i edycja wynikow: wykresy krzywych flatterowych g(¥) i V)
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Roéwnanie catkowe definiujace relacj¢ pomiedzy sktadowa normalna predkosci
a ci$nieniem w obliczeniowym punkcie elementu panelowego P,(x; v, z,), tzw.
punkcie kolokacji, ma postac:

Wi :W(xnymzi):

1.
noq 4

=) ACpAY, cos A, [K(x, 7,7,k Ma, u)dp =
0

J=1

=2 D, *ACp,,

Jj= (3)
co oznacza, ze w; jest sumaryczng sktadowa normalng indukowana przez linie
dipoli wszystkich elementow panelowych, przy czym 4, jest katem skosu linii
dipoli j-tego elementu. Po odwrdceniu (3) uzyskuje si¢ wyrazenie na elementowy
wspotezynnik przyrostu cisnienia:

ACp; =Dy *w,

! “
gdzie D; okresla zalezno$¢ migdzy sktadowa normalna predkosci w i-tym punkcie
kolokacji a ci$nieniem na elemencie j. Proces obliczeniowy polega na numerycz-
nym rozwiazaniu nastepujacego réwnania [11, 12]:

1 pbVO) 1
|:Mhhp2 +(th _Zp thh jp+(Khh _EszQ:h H {”h}= 0,
(5)

gdzie: M, B, K,, — modalne macierze bezwtadnosci, ttumienia i sztywnosci;
IR ik i . dalnei . dvna-
0,,» 0O,, — €z&S¢ urojona i rzeczywista modalnej macierzy aerodyna

micznej;
p — wartos¢ wiasna zespolona. Tryb rozwiazywania bazuje na realizacji
iteracyjnego algorytmu (rys. 3) [11].

3. Geometria i struktura analizowanych modeli

Przedmiotem analiz byty ptyty wykonane z laminatu epoksydowo-weglowego.
Schemat materialowy modelowanej struktury pokazano na rysunku 4. Plyta sktada
si¢ z o$miu warstw tkaniny weglowej 3692 przesaczonych zywica epoksydowa
Ep53Z1 — identyczne komponenty zastosowano w kompozytach ptatowcowych
samolotu EM-10 Bielik.

W przyjetym modelu materiatowym zatozono istnienie warstw wzmocnienia
(tkaniny) 1 osnowy (zywicy) w formie wyodrebnionych obszaréw. W rzeczy-
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tkanina 3692 (8)

r's

zywica Ep53Z1
pomiedzy
warstwami
wzmochienia

Rys. 4. Schemat materialowy numerycznie badanej struktury laminatu epoksydowo-weglowego
[0]5; O jest katem laminowania w zakresie wartosci 0-90° z krokiem AO = 15°, dolny indeks dotyczy
liczby warstw wzmocnienia

wistosci struktura laminatu nie jest tak przejrzysta, jako ze potplynna zywica,
peniac rolg spoiwa, przenika takze do wngtrza tkaniny, czego oczywiscie nie da
si¢ uwzgledni¢ na przyjetym poziomie modelowania.

Tkanina weglowa jest deklarowana jako materiat ortotropowy, natomiast
zywica epoksydowa — jako material izotropowy. Grubo$ci warstw tkaniny i zy-
wicy przyjeto identyczne z grubosciami szacowanymi dla laminatéw struktury
Bielika. Wynosza one odpowiednio: /1359, = 0,365 mm, s, = 0,045375 mm. State
materiatlowe zastosowanych komponentéw zebrano w tabeli 1. W ogolnym po-
dej$ciu materiat ortotropowy identyfikowany jest poprzez podanie parametréw
materialowych dla wszystkich kierunkow i plaszczyzn, a wigc E|, E,,, Es;,
Gy, Gy3, G13. W omawianym tutaj przypadku rozpatruje si¢ laminat zbudowany
z wielu warstw ortotropowych. Zaktada si¢ w takiej sytuacji, ze pracujace warstwy
wzmocnienia pozostaja w ptaskim stanie naprezenia i odksztalcenia, a przestrzenne
przemieszczenia catego uktadu wynikaja ze zréznicowania ptaskich stanow wzdtuz
grubosci. W zwiazku z tym istotne sa jedynie parametry dotyczace wlasnos$ci
sztywnosciowych w plaszczyznie warstwy ortotropowej, a wigc £, E,, 1 Gy,.
Roéwnanie konstytutywne dotyczace powiazania stanu naprezenia i odksztalcenia
jest w tym przypadku uproszczone do zalezno$ci wiazacej trzy odksztatcenia
z trzema napr¢zeniami i ma postac [6, 8]:

& =S Su 0,
Y2 0 0 Sg]l7n (6)
Elementy macierzy podatno$ci materiatu [S;] wynosza tu odpowiednio
1 v v 1 1
Sp=— Sp=—_1, Sy=-—%, Spy=—o?!, Sg=—-
" EII : E22 1 E]l E22 G12

(7



Numeryczne badanie wplywu orientacji wzmocnienia na wlasnosci aerosprezyste... 51

TABELA 1

Materiatowe state komponentowych materiatdéw analizowanego laminatu

Materiat E, E,, Eys Vo= Gy Gy Gi3 p
ortotropowy | [MPa] | [MPa] | [MPa] | '2~ "2' | [MPa] | [MPa] | [MPa] | [kg/mm’]
tkanina 3692 | 30 000 | 30 000 - 0,26 9000 - - 1,89E-06
Materiat 0
izotropowy EMPa] v G [MPa] [kg/mm3]
zywica
EpS3Z] 5000 0,35 1851 1,22E-06

Tkanina 3692 zbudowana jest z wiokien przeplecionych wzgledem siebie pod
katem 90°. Jej cecha charakterystyczna jest identyczna sztywnos¢ wzdtuzna na
kierunkach wzajemnie prostopadlych (£, = E,,), ze wzgledu na identyczna liczbg
wlokien wzdtuz ortotropowych kierunkéow 1-1 i 2-2. Niezaleznym parametrem
obliczeniowym jest kat laminowania 6 zawarty pomigdzy przyjetym kierunkiem
odniesienia (ustalonym zgodnie z kierunkiem przeptywu niezaburzonego) a jedna
z dwoch osi ortotropii charakterystycznych dla pojedynczej warstwy [6, 8]. Ze
wzgledu na to, ze sztywno$¢ podtuzna i poprzeczna tkaniny sa takie same, zmiang
wlasno$ci mechanicznych plyty wystarczy okresli¢ w zakresie katow 0-90°. Stany
struktury odpowiadajace tym dwu skrajnym orientacjom sa rOwnoznaczne, co
widoczne jest na rysunkach 6 i 7. Kazdemu elementowi skonczonemu przypisa-
na jest elementarna o$ materiatlowa zgodna z obranym kierunkiem odniesienia,
wzgledem ktorej ustalana jest orientacja ortotropowych warstw kompozytu [10].
Orientacje warstw tkaniny w analizowanych modelach laminatowych zmieniano co
A6 =15°. Uktady tkanin w ptycie prostokatnej i trojkatnej przy kolejnych katach
laminowania 6 pokazano na rysunkach 61 7.

0° 15° 30° 45° 60° 75° 90°
2230537 PSS S325%5 S J759T
P B B R N
pEEuus! 5 20 >>>>>>>> SO 7777
B R S 3354
patie! Hee’s pRosesed NS I SN
O30 S5 SOBBY BSON 53357
el KOS5 >000> IS I35,
AAA J)A >> >> 5y >>>>>>>> >7 7> N 77777
0T 11850508 SOOD Y J3553
ST BN Ryl R R
0
kierunek odniesienia ox

Rys. 5. Orientacja wiokien tkaniny 3692 dla obliczeniowych katow laminowania ptyty prostokatnej
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Rys. 6. Orientacja wlokien tkaniny 3692 dla obliczeniowych katow laminowania ptyty trojkatnej

Testom obliczeniowym poddano dwie serie modeli: ptyty o obrysie trojkatnym
(delta) oraz plyty prostokatne (rys. 7). Geometria rozwazanego tu uktadu delta zostata
przyjeta zgodnie z wymiarami ptyt wzorcowych, dla ktorych wyniki analiz opubli-
kowano w [5]. Jej powierzchnia wynosi S,,,= 167 690 mm?. Z kolei powierzchnia
plyty prostokatnej jest prawie taka sama i wynosi S,,. = 167 620 mm?, identyczne
sa rowniez ich rozpigtosci. Obie ptyty, pomimo roznego obrysu, sa wigc powierzch-
niowo i masowo ekwiwalentne.

Strukture ptyt zamodelowano, stosujac elementy skonczone powlokowe: czwo-
roboczne CQUAD4 i trojkatne CTRIA3 — te ostatnie tylko w przypadku ptyty
trojkatnej. Liczby elementéw i weztow w obu modelach podano w tabeli 2.

579,12
579,12

45°

289,56 579,12

Rys. 7. Geometria modelowanych ptyt: obrys trojkatny i prostokatny



Numeryczne badanie wplywu orientacji wzmocnienia na wlasnosci aerosprezyste... 53

TABELA 2

Specyfikacja ilosciowa weziow i elementdw w rozwazanych modelach ptytowych

Model plyty | Elementy CQUAD4 | Elementy CTRIA3 Elemenr;i;”rzzy“k‘e Wezly
tréjkatny 1035 46 1081 1128
prostokatny 1058 0 1058 1128

Kazdy z elementow wchodzacych w sktad modelu struktury charakteryzuje si¢
warstwowoscia zastosowanych materiatow (rys. 4). Poniewaz rozwazane konfigura-
cje modelowe zlozone sa z o§miu warstw tkaniny przetozonych cienkimi warstwami
zywicy, grubos¢ modelowych plyt mozna oszacowac nastgpujacym wzorem:

higm = 8h3g92+Thg,~ 3,24 mm. (8)
Masg ptyt mozna wyznaczy¢ w sposob nastgpujacy:

Mgy = 88360003602 7Sh P ©)
gdzie S=S,,,=S,,.. Masy obu ptyt sa wigc prawie identyczne i wynosza 0,99 kg.
Warunki brzegowe w obu przypadkach zrealizowano, utwierdzajac sztywno ptyty
wzdhiz wewnetrznych krawedzi.

Wyniki analiz przeprowadzonych dla ptyt laminatowych zostaly porownane
z wynikami uzyskanymi dla ekwiwalentnych gabarytowo i masowo plyt dura-
luminiowych o grubosci 4,,,,, = 2,04 mm. W konteks$cie zebranych rezultatow
mozna oceni¢ przydatno$¢ obu materiatdw w zastosowaniu do plata no$nego
o zadanym obrysie.

4. Ocena odksztalcalnosci plyt pod obcigzeniem statycznym

Jako wstepne kryterium optymalizacji aerosprezystych wiasnosci rozwazanych
struktur ustalono oceng ich odksztatcalnosci pod wplywem obcigzenia statyczne-
go. Modele ptyt poddano ustalonym obciazeniom symulujacym ich zginanie lub
skrecanie. Deformacja wynikata z zadania odpowiedniego uktadu sit skupionych
przytozonych w weztach siatki. Wyniki analizy statycznej zobrazowano na wykre-
sach zaleznos$ci przemieszczen liniowych i katowych od przyjetego kata orientacji
wzmocnienia — u(6) i ¢(6). Poziomymi przerywanymi liniami naniesiono prze-
mieszczenia rownowaznych plyt duraluminiowych.
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Seria plyt tréjkatnych

Oceng odksztatcalnos$ci gigtnej ptyt trojkatnych realizowano, obciazajac mo-
del pojedyncza sita skupiona F =20 N przytozong w punkcie koncowym obrysu.
Plyta ulegata zginaniu, a wynikiem reprezentatywnym dla danej konfiguracji tka-
niny byto przemieszczenie punktu przylozenia sity w kierunku prostopadtym do
ptaszczyzny powierzchni nieobciazonej (kierunek osi OZ). Symulacj¢ obciazenia
modelu i1 przyktadowa wizualizacj¢ wynikéw pokazano na rysunku 8. Wykres
przemieszczen liniowych w zalezno$ci od orientacji zamieszczono na rysunku 12.
Na jego podstawie stwierdza sig, ze pod wzglgdem zginania ptyta trojkatna ma
najwigksza sztywnos$¢ dla kata laminowania 6 = 70° — poziom ugi¢cia w przy-
blizeniu 58 mm jest wowczas minimalny (u,,,), natomiast najwigksza podatnos¢
na zginanie wystepuje przy 0 = 28° — ugigcie ponad 66 mm jest w tym przypad-
ku maksymalne (u,,,.). Jesli skonfrontuje si¢ wyniki ugigcia ptyty laminatowe;j
i duraluminiowej, mozna tatwo zauwazy¢, ze kompozyt jest sztywniejszy. Prze-
mieszczenie koncowki ptyty metalowej jest srednio o 50% wigksze niz analogiczne
przemieszczenie laminatu.
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Rys. 8. Symulacja zginania wolnonosnej plyty trojkatne;j sita skupiona i przyktadowa wizualizacja
wynikow ugigcia dla 0 = 45°

Numeryczny test na skrecanie tych samych ptyt realizowano, obciazajac para
sit skupionych +40 N konce cigciwy polozonej na 90% rozpigtosci. Dlugos$¢ tejze
cigciwy wynosi by, = 62,95 mm, w zwiazku z czym moment pary generujacy
deformacje skretna jest:

M, = 2P*byy/2 = P*byy=2517,92 Nmm. (10)
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Przemieszczenie katowe ¢ cigciwy by, wyliczano dla kazdej wartosci 6
W oparciu o przyblizona zalezno$¢:

¢ = atan[(dz,-dz,)/by], (11)

gdzie dz, 1 dz, sa przemieszczeniami poczatku 1 konca cigciwy bg, w kierunku osi
-oz. Poniewaz przylozony moment pary generowat dodatni kat natarcia ptyty, otrzy-
mane wartosci ¢ byly réwniez dodatnie. Sposdb obciazenia modelu i przyktadowe
wyniki pokazano na rysunku 9. Rozktad odksztatcen katowych dla catego zakresu 6
pokazano na rysunku 13. Najwigksza sztywno$¢ skretna ptyty przypada w okolicach
0=37°— skrgcenie cigciwy wynosi wtedy ¢,;,=3,07°. Z kolei najbardziej podatna
jestkonfiguracja 0 =79° — skrgcenie wynosi wowczas @, = 3,7°. Odksztatcalnos¢
modelu duraluminiowego przy tym samym obciazeniu jest niemal o 50% wigksza
— kat skrecenia wynosi @4, = 4,87°.

(R
“::'v
i
e

il

o:::o,

i

)

::"”:“’t
““ i

)

i

o‘.‘,’

“‘

e

Gy
““‘Q:‘:’:"

o
i

i
{
i
A
':’o':"‘
o
OO
i
u’,o'.“:.

09‘ ' o
‘0“‘:::‘

!

!

"

i
W

!

W

W

W

W

iy
i
)
o
i
i

‘o
|
i
!
‘o
!
i
|
)
i
"
i
|

{

@
i
i
e
i
ety
il
o
i
i

)
i
!

{
i
i
i
ot
i
i
i
{

f
|
A
i
i
i
il
i
i
o

i
o
i
."0 0
0

o
4

:
|
i
’

A
:‘::,:
o
i

f

Py
(i
o
W

=

=

h

B
%
79100 detai

Rys. 9. Skrecanie modelu wolnonos$nej ptyty trojkatnej para sit i wizualizacja odksztalcenia dla 0= 0°

Seria plyt prostokatnych

Zginanie ptyt prostokatnych symulowano, przyktadajac obciazenie o identycz-
nej jak poprzednio wartosci, z tym ze zadano je w sposob ciagly rownomiernie
wzdhuz zewnetrznej cieciwy. Rozklad zrealizowano uktadem identycznych sit
skupionych o wartosci 0,833 N kazda, umiejscowionych w 23 weztach i dziataja-
cych w kierunku osi -oz. Jako miarg ugigcia plyty obrano liniowe przemieszczenie
srodka cigciwy zewngtrznej w kierunku dzialajacego obciazenia (kierunek osi
0Z). Sposob zadania obciazenia i widok przyktadowego ugigcia widoczne sa na
rysunku 10. Wykresy ugig¢ plyty prostokatnej i ugigcia ekwiwalentnej ptyty dura-
luminiowej zataczono na rysunku 12. Zgodny z oczekiwaniami jest symetryczny
rozktad przemieszczen u(60) z racji symetrycznosci obiektu. Przemieszczenie
U = 63 mm przypada na warto$¢ 0 = 45°, czyli Srodek rozpatrywanego zakre-
su. Minimalne ugi¢cie przy 6 = 0° = 90° wynosi u, .. = 54,6 mm. Maksymalna

min =
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sztywnos$¢ na zginanie wystepuje wtedy, gdy kierunek wzmocnienia uktada si¢
idealnie wzdhuz rozpigtosci. Z kolei najwigksza podatnos¢ gigtna przy 6 = 45°
wynika stad, ze wzdluz rozpigtosci biegnie kierunek najmniejszej sztywnos$ci
tkaniny weglowej, czyli posrednia orientacja pomig¢dzy kierunkiem wzmocnienia
podluznego i poprzecznego (rys. 5).

Rys. 10. Zginanie modelu wolnonosnej ptyty prostokatnej obciazeniem roztozonym wzdtuz ze-
wnetrznej cigciwy i przyktadowe wyniki ugigcia dla 0= 0°

Skrecanie plyt symulowane byto para sit wywolujaca moment skrecajacy
réwny wyznaczonemu w rownaniu (10). Sity skupione o wartosci 8,7 N kazda
przytozone zostaly do poczatku i konca cigciwy zewngtrznej. Przemieszczenia
katowe dla kolejnych konfiguracji tkaniny przeliczano na podstawie przemiesz-
czen liniowych zgodnie ze wzorem (11). Rysunek 11 pokazuje sposob obcigzenia
i przyktadowa wizualizacje odksztatcenia. Rozktad przemieszczen skretnych ¢(0)
zamieszczono na rysunku 13. Wartosci kata skrecenia ¢ sa rowniez roztozone
symetrycznie wzgledem srodka przedziatu obliczeniowego — teraz odksztatcenie
©Qnin = 2° odpowiada orientacji O = 45°, z kolei odksztatcenia maksymalne przypa-
daja w punktach skrajnych 0=0°=90° (¢, powyzej 2,6°). W laminatowej plycie
prostokatnej przy maksymalnej sztywno$ci gigtnej wystepuje zatem jednocze$nie

S sSs
TS s S
SIS S

——
ESsSSSS
O
=

s =
e
S S S SOS SS S S S S OS SOS
=
S e

Rys. 11. Skrecanie modelu wolnonosnej ptyty prostokatnej para sit i przyktadowa deformacja
dla 6=0°
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minimalna sztywnosc¢ skretna i odwrotnie, co nie jest pozytywne z punktu widzenia
doboru najkorzystniejszego kata laminowania.

Dobér najbardziej i najmniej korzystnych kierunkow wzmocnienia w laminacie
ze wzgledu na statyczna odksztatcalno$¢ ptyt pokazano w tabeli 3.

90 :Llfz:::::::::::::::::::::::::::
E 80 86,7
£ 2% 04
65 66,04
5 609 | t——__63,02 60,8 - 60,9
g 60,8 e 58,86 '
2 503263 56,685 . 56,685 5263
2
§ 40
S 30
9 —— u(tréjkat)
g 20 | — -u(t-dural)
N
S 10 —=— u(prostokat)
~ — =u(p-dural)
0 : }
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

Kat orientacji tkaniny wzgledem osi odniesienia 6 [°]

Rys. 12. Rozktad przemieszczen koncoéwek laminatowych ptyt o réznych orientacjach wzmocnienia;
liniami przerywanymi oznaczono ugigcia ekwiwalentnych ptyt duraluminiowych

e S e
4,873
4,5
= REYT) 3,685 3,652
s 35— 3348 3412
'E: 5 3’321— = r ——
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2 . 3,079 2417
=} 3 o —
;8)4 1oL 2,473 \1 r/ 2,473
2z 2 2186 2,044 286
g 15
—— fi(tréjkat)
19 _fi(t-dural)
0,5 | —=fi(prostokat)
— ~fi(p-dural)
0 :
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

Kat orientacji tkaniny wzgledem osi odniesienia 0 [°]

Rys. 13. Rozktad przemieszczen katowych laminatowych ptyt o ré6znych orientacjach wzmocnienia;
liniami przerywanymi oznaczono skrgcenia ekwiwalentnych plyt duraluminiowych
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TABELA 3

Konfiguracje utozenia wzmocnienia dla ptyt skrajnie sztywnych lub podatnych

Orientacja tkaniny gdy ugigcie ptyty Orientacja tkaniny gdy skrecenie
Obrys b S
. . jest: plyty jest:
powierzchni .. ..
maksymalne minimalne maksymalne minimalne
trojkatny 0=28° 0=170° 0=79° 6=137°
prostokatny 0=45° 0=0°=90° 0=0°=90° 0=45°

Otrzymane wyniki przemieszczen mieszcza si¢ w zakresie stosowalno$ci pra-
wa Hooka. Kryterium dopuszczalnego wytgzenia w obu przypadkach nie zostato
przekroczone — stosujac hipotez¢ maksymalnych naprezen [6, 8], wyznaczono
maksymalne napre¢zenie normalne w kierunku gléownym warstwy ortotropowe;j,
ktore wyniosto o,,,, = 25 MPa. W duraluminium z kolei naprezenia zredukowane
nie przekraczaty 60 MPa. Wartosci te sq zdecydowanie nizsze niz R,, przyjmowane
dla wskazanych materiatow.

5. Wyniki analizy drgan wlasnych

Przy wspomaganiu solwera MSC.Nastran wyznaczono drgania wlasne jako
rozwiazanie rzeczywistego zagadnienia wlasnego [ 7, 9] dla okre$lonych globalnych
macierzy sztywnosci K i bezwtadnosci M:

(K —w’M)q, =0. (12)

Dla kazdej konfiguracji zbrojenia wyznaczono 6 pierwszych postaci g,
i czgstotliwosci £, gdzie f = w/2 . Postacie drgan wtasnych dla trzech wybranych
katow utozenia tkaniny pokazano na rysunkach 14 i 15. Zmiana przebiegu linii
weztowych wraz ze zmiang orientacji zbrojenia jest nieznaczna aczkolwiek za-
uwazalna. Czgstotliwosci odpowiadajace kolejnym postaciom réwniez wykazuja
bardzo niewielkie zmiany z parametrem 6, co wida¢ na wykresach f,(0), gdzie
n oznacza numer postaci (rys. 16 i 17). Dla ptyt trojkatnych zmiany rzedu kilku
Hz sa odnotowane dopiero dla wyzszych postaci (5 i 6), postacie 2 i 3 wykazuja
roznice nie wicksze niz 1,5 Hz, z kolei czgstotliwosci 1 1 4 sa w calym zakresie
prawie takie same. W przypadku plyt prostokatnych charakterystyczna jest syme-
tryczno$¢ rozktadu £,(0). Pierwsza czgstotliwo$¢ pozostaje w zasadzie niezmienna,
druga i trzecia zmieniaja si¢ maksymalnie o okoto 2 Hz, natomiast czgstotliwosci
postaci: 4, 5 1 6 r6znia si¢ w zakresie zmian parametru 6 nawet o 5 Hz.
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0 [°] Posta¢ 1 Postac 2 Postac 3 Postac 4 Posta¢ 5 Postac 6

° L 2L 4
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Rys. 14. Widma postaci drgan modeli ptyt trojkatnych dla wybranych wartosci parametru 6. Zmiany
przebiegu linii weztowych przy zmianie kata laminowania sa do$¢ nieznaczne

0 [°] Postac1 Postac 2 Postac¢ 3 Posta¢ 4 Postac¢ 5 Postac¢ 6

30

60
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Rys. 15. Widma postaci drgan wlasnych ptyt prostokatnych dla wybranych wartosci parametru 6.
Tutaj zmiany przebiegu linii weztowych sa juz nieco wyrazniejsze
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Rys. 16. Przebiegi czgstotliwosci drgan wlasnych f,(60) otrzymane dla serii modeli trojkatnych
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Rys. 17. Przebiegi czgstotliwosci drgan wiasnych f,,(6) dla serii modeli prostokatnych
6. Wplyw orientacji tkaniny na podatnos¢ flatterowa plyt
Po wyznaczeniu postaci drgan wlasnych przystapiono do wykonania analiz

flatterowych w zakresie obliczeniowych wartosci kata laminowania 6. Obliczenia
wykonano z udziatem aerodynamicznych modeli panelowych. Aerodynamiczny
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panel ptyty trojkatnej sktadat si¢ ze 128 elementow — zastosowano podziat na 16
odcinkéw wzdhuz rozpigtosci i 8 odcinkéw wzdhuz cigciwy. Podziat panelu pro-
stokatnego zrealizowano, dzielac go na 140 segmentow — 10 odcinkow wzdtuz
cigciwy 1 14 wzdhuz rozpigtosci, przy czym podziat zaggszczono w obszarach przy-
krawedziowych. Schematy paneli aerodynamicznych pokazano na rysunku 18.

element
aerodynamiczny

Rys. 18. Panele acrodynamiczne plyt do wyznaczania aerodynamiki flatterowej: a) model plyty
trojkatnej; b) model plyty prostokatnej. Zaznaczono takze aecrodynamiczne uktady wspotrzednych

W obliczeniach numerycznych zastosowano metode¢ PK [11, 12]. Przyjeto
nastepujace wartosci parametrow obliczeniowych [10]:

— liczba uwzglednianych postaci wtasnych — 6,

— wzgledna ggstos¢ powietrza wg atmosfery wzorcowej — py/p,=1 dla
H=0,

— liczba Ma: 0,20 dla modeli trojkatnych i 0,16 dla prostokatnych; rozne
warto$ci Ma wynikaja ze znacznej roznicy krytycznych predkosci flatteru
Vitdeny™ Virree))>

— przedzial predkosci optywu — przeszukiwany byt zakres 50 000-
-180 000 mm/s (180-650 km/h) z krokiem k£ = 2500 mm/s (9 km/h),

— czestosci zredukowane & do interpolacji macierzy aerodynamicznych
— wartosci z zakresu od 0,015 do 1,6,

— metoda interpolacji macierzy aerodynamicznych — liniowa,

— cigciwa odniesienia — dla obrysu prostokatnego: ¢, = 289,56 mm, dla
ptyt trojkatnych przyjgto Srednia cigeiwg aerodynamiczng ¢, = ¢, =
= 386,08 mm,

— gestos$¢ powietrza na poziomie morza — p, = 1,225% 107 kg/mm3 ,

— parametr niesymetrycznos$ci odksztatcen,

— predkos¢ odniesienia — V= 277,77 mm/s jako odpowiednik jednostki
1 km/h do przeliczania predkosci obliczeniowych.
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Przyjeto minimalny wspotczynnik thumienia strukturalnego [3] na poziomie
g=0,01, dla ktorej to wartosci okreslono predkosci V), i czgstotliwosci f,flatteru piyt.
Podobnie jak w analizie statycznej rozwazono rowniez flatter ekwiwalentnych ptyt du-
raluminiowych w celu okreslenia rozbieznosci wynikow ze wzgledu na materiat. Zbior-
cze wyniki ¥y, oraz f,w zaleznosci od orientacji tkaniny 6 pokazano na rysunkach 21
122. Wyniki dotyczace ptyt duraluminiowych zaznaczono liniami przerywanymi.

Obliczenia wykonane na modelach trojkatnych wykazaty flatter w zakresie
predkosci 360-410 km/h. Jest to niestateczno$¢ z udziatem pierwszych trzech po-
staci wlasnych: dwoch postaci zginania i postaci skr¢cania, przy czym energetyczny
udzial postaci skretnej jest raczej niewielki. Przyktadowe wyniki otrzymane dla kon-
figuracji ptyty 0 = 0° pokazano na rysunku 19. Wykresy ttumienia i cz¢stotliwosci
wyznaczone dla innych warto$ci 6 maja zblizony charakter przebiegu. Dla serii ptyt
trojkatnych rozktad krytycznej predkosci flatteru (rys. 21) jest niemalze symetryczny
w przedziale obliczeniowym 6. Warto$¢ Vi, = 408 km/h w punkcie 6 = 45°jest
o prawie 100 km/h wigksza niz w przypadku rownowaznej ptyty duraluminiowe;.
W przypadku trojkatnego obrysu powierzchni nosnej zauwazalne jest zatem znaczne
polepszenie wlasnosci flatterowych spowodowane zastosowaniem laminatu. Mini-
malna predkos¢ flatteru w rozwazanej serii wystepuje przy 6 = 0° = 90° i wynosi
Virminy= 364 kmv/h, jednak i ta warto$¢ znaczaco przekracza V, ptyty duraluminiowe;.
Réznica czestotliwoscei flatteru pomigdzy wartoscia minimalna a maksymalna jest
bardzo niewielka i wynosi mniej niz 1 Hz (rys. 22). Srednia czestotliwo$¢ flatteru
laminatowej ptyty trdjkatnej okreslana na okoto 34,4 Hz przewyzsza jednak wartos¢
Jrplyty duraluminiowe;.

Dla serii plyt prostokatnych wyznaczone predkosci flatteru miescity si¢ w za-
kresie 210-240 km/h. W tym przypadku réwniez wystepuje flatter gigtno-skretny
z udziatem pierwszej i drugiej postaci (pierwsze zginanie i pierwsze skrecanie) oraz
niewielkim udzialem postaci trzeciej. Na rysunku 20 zaprezentowano graficzna
interpretacje przyktadowych wynikéw flatteru ptyty prostokatnej dla orientacji
wzmocnienia 6 = 0°. Dla pozostatych 8 krzywe flatterowe maja przebieg podobny,
a postacie odksztalcen sa identyczne. Rozktad krytycznej predkosci flatteru dla lami-
natow prostokatnych (rys. 21) przebiega inaczej niz dla ptyt delta— brak tu symetrii,
a krytyczne predkosci sa znacznie nizsze. Predkos¢ Vi, . = 240 km/h wystepuje
przy orientacji zbrojenia 6 = 58°, natomiast V) = 210 km/h odpowiada katowi
orientacji 0 = 13°. Predkosci flatteru dla catej serii modeli sa niewiele wigksze niz
predkos¢ krytyczna uzyskana dla rtownowaznej plyty duraluminiowej, Vi, i, jest
nawet nieco nizsza. Podobnie jesli chodzi o rozklad czgstotliwosci krytycznej — jej
warto$ci w przypadku kompozytu i metalu sa bardzo zblizone (rys. 22). Jak wida¢
w przypadku obrysu prostokatnego zastapienie metalu laminatem weglowym daje
relatywnie niewielka poprawe wiasnosci flatterowych. W tabeli 4 w sposob analo-
giczny jak dla przypadku obliczen statycznych podano wartos$ci 8 odpowiadajace
maksymalnym i minimalnym predkosciom flatteru w kazdej serii modeli.
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a) PLYTA DELTA MEC-HASTRAN. PK wariant flat
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Rys. 19. Graficzna prezentacja wynikow flatteru plyty trojkatnej z orientacja tkaniny 6 = 0°, para-

metry krytyczne: V}, =364 km/h, f; = 33,92 Hz; a) krzywe tlumienia g(V) z zaznaczonym punktem

krytycznym oraz wykres fazowy udziatow postaci wlasnych w zaznaczonym flatterze; b) przebiegi

charakterystyk czgstotliwosci postaci niesprz¢zonych f{V); ¢) postac flatteru jako sprz¢zenie pierw-
szych trzech postaci wlasnych
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Rys. 20. Prezentacja wynikow flatteru ptyty prostokatnej dla 0= 0°: V= 214,5 km/h, f;= 14,48 Hz;
a) krzywe flatterowe g(V) z zaznaczonym punktem krytycznym oraz wykres udziatu postaci wia-
snych w ruchu niestatecznym; b) przebiegi czgstotliwosci niesprzgzonych f(V); ¢) gigtno-skrgtna

posta¢ ruchu
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Rys. 21. Rozktady predkosci flatteru dla ptyt laminatowych do badania wptywu orientacji wzmoc-
nienia; wyniki dotyczace ptyt duraluminiowych zaznaczono liniami przerywanymi
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Rys. 22. Rozklady czgstotliwosci flatteru ptyt laminatowych do badania wptywu orientacji wzmoc-
nienia; wyniki dotyczace ptyt duraluminiowych zaznaczono liniami przerywanymi

TABELA 4
Orientacje wzmocnienia przy skrajnych predkosciach krytycznych flatteru
Plyta Orientacja wzmocnienia w laminacie odpowiadajaca predkosci:
laminatowa Vkr(mm Vkr(mm)
trojkatna 0=45° 0=0°=90°
prostokatna 0=58° 0=13°




66 A. Olejnik, S. Kachel, R. Rogolski, P. Leszczynski

Sporzadzono takze wykresy przebiegu wskaznikow flatterowych w oparciu
o ich wartos$ci dla poszczegdlnych konfiguracji. Wskazniki te objasnione w [5]
wprowadza si¢ w celu porownania wlasnosci flatterowych powierzchni zréznico-
wanych geometrycznie lub strukturalnie. Wskaznik predkosci flatteru V; definiuje
si¢ nastgpujaca formuta:
v,

27f, b, \/_ (13)

i

gdzie: f,,, — czgstotliwo$¢ odniesienia (w tym przypadku pierwszej postaci
skrecania); b,,, — dlugos¢ odniesienia ($rednia pofcigeiwa aerodynamiczna);
1— stosunek masy ptyty do masy powietrza, zawartej w bryle obrotowej o srednicy
podstawy rownej wewnetrznej cigciwie plyty i wysokosci rownej jej rozpigtosci.
Z kolei wspodtczynnik czestotliwosci flatteru okreslony jako stosunek czgstotliwosci
flatteru do odniesieniowe;j czgstotliwo$ci wlasne;j:

f — ff'
i f .
o (14)
0.7 0664 0,692 0,692 TEE3
) ’ i )
% 0,638 0,64 | —=— I
0,6 p
> 0502 0,535 0’5“ 5 0,536
&
% 04
e
S
&
& 0,3
k=
g 0,2
'_'; »
z
0’1 T ,e
- tréjkat
-=— prostokat
0 1
0 10 20 30 40 50 60 70 80 20

Kat orientacji tkaniny wzgledem osi odniesienia 6 [°]

Rys. 23. Rozktady wskaznika predkosci flatteru dla ptyt laminatowych do badania wptywu orientacji
wzmocnienia
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Rys. 24. Rozktady wspotczynnika czgstotliwosci flatteru dla ptyt laminatowych do badania wplywu
orientacji wzmocnienia

W przypadku rozwazanych plyt V; podaje stosunek energii strumienia nieza-
burzonego do energii kinetycznej drgan skretnych plyty, wspotezynnik f; z kolei
okresla relacje czestotliwosci flatteru do czestotliwosci drgan skretnych. Gdyby
wartos$ci tych parametrow oscylowaty w okolicach jednosci, postac flatteru bytaby
postacia skrecania. Na rysunkach 23 124 widag, ze warto$ci obu wspotczynnikdw sa
wigksze w przypadku plyt prostokatnych niz trojkatnych — udziat postaci skrecania
we flatterze plyt prostokatnych jest zdecydowanie bardziej znaczacy. W zakresie
kazdej serii takze sq zauwazalne roznice w warto$ciach V; i f; dla poszczeg6lnych
orientacji 0, aczkolwiek zmiany te nie sa na tyle duze, aby decydowaty o zmianie
charakteru postaci odksztatcen.

7. Uwagi podsumowujace

W artykule zaprezentowano sposob realizacji i wyniki numerycznych analiz
statycznych i dynamicznych przeprowadzonych w oparciu o modele wolnonosnych
plyt laminatowych o obrysie trojkatnym i prostokatnym. Celem tychze obliczen
bylo wyznaczenie przemieszczen statycznych oraz krytycznej predkosci flatteru dla
obliczeniowych warto$ci parametru 6 charakteryzujacego orientacj¢ wzmocnienia.
Uzyskane rezultaty w zakresie 0: 0-90° pokazano na wykresach. Na ich podstawie
mozna ocenié, ktéra konfiguracja ulozenia jest dla laminatu najkorzystniejsza pod
wzgledem odpornosci na aerosprezysta niestatecznosé.
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W kazdej z dwoch serii maksymalna sztywno$¢ i najwyzsza predkosé krytyczna
wystepuja przy innych katach orientacji wzmocnienia. R6zne sa takze orientacje
tkaniny odpowiadajace minimalnym odksztatceniom gigtnym i skr¢tnym. Optyma-
lizacja laminatu ze wzgledu na parametr 6 polegataby na wyborze posredniej jego
warto$ci sposrod trzech najlepszych pod wzgledem: sztywnosci gigtnej, sztywnosci
skretnej 1 odpornosci na flatter. Dla serii plyt trdjkatnych sa to odpowiednio katy:
70°,37°,45°, dla ktorych §rednia wynosi okoto 51°. Biorac pod uwagg, ze istotnie;j-
sza z punktu widzenia aerosprezystosci jest sztywnos¢ skretna, ostateczng warto$é
optymalnego kata orientacji mozna oszacowac na 6, .., = 45°. Jednoczesnie taki
kat utozenia odpowiada najkorzystniejszej konfiguracji flatterowej. W przypadku
plyt o obrysie prostokatnym trzy najlepsze wyniki 6 wynosza odpowiednio: 90°,
45°, 58°, co w efekcie daje $rednia w granicach 64°. Sugerujac si¢ ponownie
faktem, ze istotniejsza jest sztywnos¢ na skrgcanie, optymalna warto$¢ parametru
orientacji mozna ustali¢ na 0,,,,,., = 60°, co, jak wida¢, znowu odpowiada prawie
najlepszym wilasnosciom flatterowym w serii.

Widocznym i istotnym efektem wynikow uzyskanych w rozwazanych seriach
modelowych sa do$¢ mate réznice wzgledne pomigdzy ich warto§ciami. Wzgledna
roéznicg wartosci danego rezultatu w w zakresie uwzglednianych katow oblicze-
niowych 0 mozna oszacowa¢ wedtug zaleznosci:

AWZM*IOO%. (15)
Wmin

Szczegolnie male roznice wzgledne zauwazalne sa w przypadku czgstotliwosci
wiasnych (rys. 161 17) oraz czgstotliwosci flatterowych (rys. 22) — ich wartos$ci sa
na poziomie 3-6%. Dla odksztatcen statycznych (rys. 12 1 13) i predkosci flatteru
(rys. 21) w obu seriach wzgledne rdznice wynosza w przyblizeniu:

dla ptyt trojkatnych — Au,, =12%, Ap,, =20%, AV, 4y =12%
dla ptyt prostokatnych — Au  =15%, Ap,,, =28%, AV, (.., =13,5%.

Te bardzo niskie wartosci §wiadcza o stosunkowo matym wptywie zmiany
kata laminowania wzmocnienia na aerosprezysta jako$¢ powierzchniowego uktadu
ciaglego. W przypadku znacznie cienszej struktury zbudowanej z mniejszej ilosci
warstw rozbieznosci pomigdzy wynikami danej serii bytyby zapewne wigksze.
W zwiazku z powyzszym nalezy si¢ spodziewac, ze duza liczba warstw w lami-
nacie spowoduje zatracenie jego anizotropowych wlasciwos$ci, a badania wptywu
orientacji wzmocnienia na aerosprezyste wiasnosci powierzchni no$nej maja sens
jedynie w przypadku laminatéw cienkich, zbudowanych z matej liczby warstw.

Jesli poréwna si¢ $rednie wyniki przemieszczen statycznych otrzymanych
w dwoch seriach z wynikami uzyskanymi dla analogicznych ptyt duraluminiowych,
mozna zauwazy¢ powtarzalno$¢ réznicy wielkosci tychze odksztatcen. W obu
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seriach wielko$¢ ugiecia ptyty duralowej jest o okoto 50% wigksza w stosunku
do Sredniego ugigcia laminatu u,, okreSlonego w obliczeniowym przedziale
wartosci 0 (U, = [UpaxTUminl/2). Przemieszczenia te wynosza odpowiednio:
Ugyrar = 91,12 mm 1 u,,, = 61,9 mm dla ptyt trojkatnych oraz: uy,,, = 86,7 mm
1 u,,, = 58,7 mm dla prostokatnych. Skrecenie ptyt metalowych jest z kolei wigk-
sze o okoto 45% w stosunku do $redniego skrecenia laminatu w rozpatrywanym
przedziale 0 (P = [@paxT Prminl/2). Wynosza one odpowiednio: dla trojkatow —
Ogural = 4.87° 1 Py = 3,38°, dla prostokatow — @y = 3,34° 1 Ppam = 2,33°.
Wzgledne odniesienie tych wynikow jest niejako miarg wzrostu sztywnosci
struktury no$nej ze wzgledu na modyfikacj¢ materiatu. W rozktadzie predkosci
krytycznej i czestotliwosci flatteru znaczna roéznica pomiedzy ptyta kompozyto-
wa a duraluminiowg jest ewidentna w przypadku obrysu trojkatnego. Roznica
w wartosciach tychze parametrow dla plyt prostokatnych jest z kolei niewielka
(rys. 21 122). Wynika stad, ze zastepujac stop aluminium laminatem w okreslone;j
strukturze powierzchniowej, istotna poprawe jej wlasnosci flatterowych zyskuje
si¢ w przypadku obrysu trojkatnego. Dla obrysu symetrycznego (np. skrzydto
prostokatne lub trapezowe) zysk ten bedzie relatywnie mniejszy.

Artykut wplynat do redakeji 9.03.2006 r. Zweryfikowang wersje po recenzji otrzymano w maju 2006 1.
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A. OLEINIK, S. KACHEL, R. ROGOLSKI, P. LESZCZYNSKI

Numerical investigations of an effect of reinforcement direction on aeroelastic
properties of laminated cantilevered plates

Abstract. This paper concerns optimization of aeroelastic surface-shaped system in relation to
laminated structure. By the use of one commercial computing program, some analyses were performed
on static displacement, dynamics and flutter of cantilevered plates made of carbon fiber laminate.
The trial to estimate optimal acroelastic properties of the considered models consists in matching the
best carbon fabric orientation in respect of main reference direction. There could be many laminate
orientations in range of 0-90° and the main task is to select the one that gives best properties in
respect of static deformations and dynamic instability due to flutter. Some numerical computations
were performed for the discussed structure configurations in order to determine displacement sizes
and critical flutter airspeeds. The results were shown in the pictures and diagrams illustrating the
change of the examined parameter in a computational range of reinforcement orientation angles.
Keywords: flutter, laminate, unsteady aerodynamics, finite elements method, free vibrations
analysis
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