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Streszczenie. W artykule przedstawiono analize numeryczng wptywu nieciaglosci struktury sitowej
$rodkowej czeéci kadluba na widmo drgan wilasnych samolotu. Zastosowano dynamiczne modele
samolotu z poprzednich prac [3, 7]. Do analizy numerycznej wykorzystano dane wspdlczesnego
szkolno-bojowego samolotu z napgdem odrzutowym [13], zbudowanego w konwencjonalnym
ukladzie aerodynamicznym.
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1. Wprowadzenie

W czasie eksploatacji samolotéw wojskowych, szczegdlnie podczas ich bojowego
wykorzystania, czgsto dochodzi do zniszczenia (lub urwania, odstrzelenia) fragmentu
dowolnego zespotu platowca badz lokalnego naruszenia jego struktury nosnej (sitowe;).
W takim przypadku mozemy méwic o awaryjnym stanie konstrukgji samolotu.

Ogodlne problemy dotyczace stanéw awaryjnych samolotéw opisane sa w pra-
cy [9]. Stanowi ona kompendium wiedzy ogdlnej w tej problematyce, a przedstawia
gléwnie miejsce i role modelowania statkéw powietrznych we wspolczesnej technice
lotnicze;j.

W niniejszej pracy samolot bedacy w awaryjnym stanie konstrukcji rozpatruje
sie jako przestrzenny uklad mechaniczny o niesymetrycznej budowie. Z reguty
obowiazuje to w przypadku urwania czgsci (fragmentu) lub istnienia lokalne;
nieciagloéci struktury sitowej takiego zespotu konstrukcyjnego, jak skrzydlo lub
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usterzenie wysokosci. W pozostatych przypadkach, gdy dotyczy¢ to bedzie kadtuba
lub usterzenia pionowego', z reguty samolot traktowa¢ mozna jako uktad o syme-
trycznej budowie (dla modelu jednowymiarowego).

W dostepnej literaturze z reguly nie spotyka sie prac dotyczacych probleméw
wynikajacych z awaryjnych standéw konstrukcji statkow powietrznych. Do nielicz-
nych publikowanych prac z tego obszaru nalezy zaliczy¢ prace [5, 12]. W pierwszej
analizowano do$wiadczalnie wplyw lokalnych niecigglosci struktury powierzchni
nos$nej (tu skrzydla) na rozklad ci$nienia na tej powierzchni, w drugiej badano
numerycznie wybrane problemy: drgan wlasnych struktury, analizy naprezen oraz
dynamiki konstrukeji wspoélczesnego samolotu bojowego ze zmienna geometrig
plata. Drgania wlasne samolotéw o niesymetrycznej budowie, wyniktej z urwania
fragmentu jednego badz majacego miejscowe uszkodzenia struktury, analizowano
réwniez we wczesniejszych pracach wlasnych [8, 11].

W niniejszej pracy przedstawiono analize numeryczng drgan wlasnych samo-
lotu z nieciaglo$ciami (przestrzelinami) srodkowej odksztalcalnej czg¢sci kadtuba.
Zbadano wplyw wielkosci nieciaglodci oraz jej umiejscowienie wzdluz tej czesci
kadluba na zmian¢ widma drgan samolotu. Istnienie niecigglosci kadtuba pozwala
na rozpatrzenie samolotu jako obiektu symetrycznego, to znaczy majacego pionows,
podluzng plaszczyzne symetrii masowej i sprezystej Oxz (rys. 1).

Do analizy problemu wykorzystano dyskretne, dynamiczne modele samo-
lotéw zaproponowane w pracach [3, 7], w ktérych stosowano jednowymiarowa
dyskretyzacje odksztalcalnych zespoléw samolotu przy wykorzystaniu techniki
elementéw skonczonych [1, 4] i dwustopniowej (elementy — elementy wyzszego
rzedu) syntezy struktury.

Podobnie jak w poprzednich pracach, przyjeto, ze odksztalcalne zespoly sa-
molotu (skrzydta, potéwki usterzenia wysokosci, usterzenie pionowe) wykonuja
drgania skretne i poprzeczne drgania gigtne (rys. 1):

(Pi:(pi ()/,'; t); Wi:Wj ()’i,t),izl,---,5, (1)

gdzie: i = 112 dotyczy odpowiednio prawego oraz lewego skrzydta, 3 i 4 — prawe;j
i lewej potowki usterzenia poziomego oraz i = 5 dotyczy usterzenia pionowego.

Nalezy tu doda¢, ze zespoly wykonujace ruchy (1) traktuje si¢ jako nieod-
ksztatcalne w swoich plaszczyznach. Natomiast odksztalcalne czeéci kadluba
drgaja skretnie wokdt podluznej osi samolotu Ox oraz gietnie w plaszczyznach
prostopadlych Oxz i Oxy (rys. 1):

®; = @; (xgi > D), Wi = Wi (X5 > D), Wiy = Wiy (X355 1), 1= 1,2, (2)

gdzie: i = 1 dotyczy srodkowej czesci kadluba, natomiast i = 2 — nosowej czesci
kadtuba.

"w przypadku samolotu z pojedynczym usterzeniem pionowym.
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Rys. 1. Przyjete uklady wspotrzednych samolotu
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Réwnania dynamicznej réwnowagi odksztalcalnych zespotéw samolotu uzu-
pelniono odpowiednimi warunkami dynamicznymi, tj. réwnaniami ruchu bryt
sztywnych (cze$¢ tylna stanowigca obszar kadluba w rejonie mocowania usterzen,
cze$¢ przednia kadtuba w rejonie mocowania skrzydet) oraz warunkami kinema-
tycznymi i brzegowymi, facznie tworzacymi globalny uktad réwnan, ktéry mozna
przedstawi¢ w macierzowej postaci:

Cp=0 )

gdzie C jest macierza charakterystyczng rozpatrywanego ukladu i reprezentuje
masowe oraz geometryczne parametry samolotu. Wektor p ma skladowe, ktérymi
s3 odpowiednio dobrane przemieszczenia w przekrojach skrajnych odksztalcalnych
zespolow samolotu. Formalizm matematyczny, ktérego wynikiem jest otrzymanie
uktadu (3) przedstawiono w [7].

Poszukiwane réwnanie czestosci drgan wlasnych samolotu otrzymuje sie,
przyréwnujac wyznacznik charakterystyczny uktadu (3) do zera

A=detC=0. (4)

W dalszej czesci artykutu przedstawiono wyniki analizy numerycznej widma
drgan ukfadu bez uszkodzen struktury (widmo nominalne) i widma drgan samolotu
z nieciaglo$ciami struktury $rodkowej czesci kadtuba. Otrzymane wyniki poddano
analizie poréwnawcze;j.

2. Obiekt analizy

Uklad réwnan dynamicznej réwnowagi struktury (3) wykorzystano do wy-
znaczenia czestodci i postaci drgan badanego samolotu. Opracowano algorytm,
zredagowano program i wykonano obliczenia na komputerze klasy PC. Wyznaczenie
wartosci czestosci drgan wlasnych i odpowiadajgce im wektory wlasne reprezentujace
postacie tych drgan przeprowadzono podobnie jak we wczesniejszych pracach.

Obiektem analizy numerycznej jest wspdlczesny samolot szkolno-bojowy
z turbinowym napedem odrzutowym, zbudowany w klasycznym ukladzie aerody-
namicznym. Skrzydfa wolnonosne w ukladzie gérnoplata, o obrysie trapezowym,
wydluzeniu A = 4,6, konstrukcji dZzwigarowej. Usterzenie poziome i pionowe
konwencjonalne (statecznik + ster). Obydwa o obrysie trapezowym i wydtuze-
niu Ay ~ 5 — dla usterzenia poziomego i A, = 1,3 — dla usterzenia pionowego.
Konstrukeja usterzen dzwigarowa. Kadlub konstrukeji pétskorupowe;.

Obliczenia drgan wykonano dla masy startowej 5700 kg, w konfiguracji gtadkiej
(bez podwieszen zewnetrznych).

Niezbedne do analiz numerycznych rozklady mas i sztywnosci odksztatcalnych
zespoldéw samolotu zaczerpnieto z opracowan [13]. Niektdre z nich, a dotyczace
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kadtuba samolotu, zamieszczono na rysunkach 2 i 3. Pierwszy przedstawia rozklad
masy biezacej wzdluz dlugosci kadluba, drugi — zmiane geometrycznego momentu
bezwladnosci kadtuba wzgledem osi boczne;j.
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Rys. 2. Rozktad masy biezacej kadluba. Linia kreskowa dotyczy sztywnych bryt kadtuba: tylnej (1)
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Rys. 3. Rozklad geometrycznego momentu bezwtadno$ci Iy wzdtuz odksztalcalnych czesci kadtuba



292 J. Blaszczyk

Do obliczen strukture podzielono na elementy o krawedziach prostopadtych
do osi sprezystych odksztalcalnych zespoldéw. Diugosci tych elementéw dobrano
zaleznie od charakteru rozktadéw parametréw masowych i sztywnosciowych (por.
rys. 213). Zespoly o zblizonych dlugosciach dzielono na taka sama liczbe elemen-
tow. Dlatego skrzydla (prawe i lewe) oraz nosowg cze$¢ kadtuba podzielono na
elementdw, a potdwki usterzenia wysokosci, usterzenie kierunku oraz $rodkowa
cze$¢ kadtuba na n, = 0,5 n; elementéw. Obliczenia wykonano przy podziale na n,
=20 elementow i n, = 10 elementéw. Podzial taki zadawalajaco aproksymuje rze-
czywiste rozktady parametréw masowych i sprezystych odksztalcalnych zespotow
samolotu. Przy tak przyjetym podziale struktury, samolot zawiera 100 elementéw
skonczonych, co odpowiada uzyciu okoto 400 stopni swobody.

3. Widmo drgan samolotu bez uszkodzen

Przedstawiono wyniki obliczenn widma czestosci drgan wlasnych samolotu
szkolno-bojowego bez uszkodzen oraz z niecigglosciami srodkowej odksztatcal-
nej czesci kadluba. Pierwsze widmo drgan, dotyczace samolotu bez uszkodzen,
w dalszej czg$ci opracowania bedziemy nazywaé widmem nominalnym. Analizie
numerycznej poddano pig¢ pierwszych czestosci widma.

Obliczone czestosci widma samolotu nieuszkodzonego (por. tab. 1) przyporzad-
kowano zespotom samolotu. W tym celu wykorzystano metodyke zaproponowana
we wezesniejszych pracach. W wyniku tak przeprowadzonych badan mozna stwier-
dzi¢, ze dla w; dominujace znaczenie ma zginanie kadluba w plaszczyznie bocznej,
w, — symetryczne zginanie skrzydet, w; — skrecanie kadluba, w, — symetryczne
zginanie kadluba i dla w; — niesymetryczne zginanie skrzydet.

Przedstawiono réwniez wyniki analizy numerycznej wptywu nieciaglosci
srodkowej czeséci kadtuba, tj. odksztalcalnej struktury taczacej dwie sztywne bryly
kadluba w modelu obliczeniowym samolotu (rys. 1). Nalezy doda¢, ze nieciggtos¢
struktury (jej zniszczenie, rozerwanie) moze nastapi¢ w wyniku razenia pociskiem
(artyleryjskim, rakietowym). Lokalne zniszczenie struktury jest réwnoznaczne
z okreslonym ubytkiem sztywno$ci w tym obszarze, ktorej wielkos¢ zalezy glow-
nie od energii pocisku i energii zawartego fadunku kruszacego. W obliczeniach,
w niniejszej pracy, razenie pociskiem modelowano poprzez ubytek sztywnosci na
diugosci odpowiedniego elementu skonczonego kadluba. Zmieniano wielkos¢ tego
ubytku w granicach od 30 do 90% sztywno$ci nominalnej (pierwotnej) z jednocze-
snym przemieszczaniem tej niecigglosci wzdluz dlugosci srodkowej czesci kadtuba.
To znaczy, ze przestrzelina ,,przemieszczata si¢” od usterzen (tylna sztywna bryta
kadtuba) do skrzydet (przednia sztywna bryta kadluba).
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Uzyskane czgstosci widma z nieciaglos$ciami kadluba poréwnano z widmem
nominalnym. Okreslono réznice wzglednag Aw (wzgledny spadek), ktdrg obliczano
zgodnie ze wzorem

Aw =100 (o /o, [%], (5)

('Onom) nom

niec
gdzie: ®, ;.. 1 ©,,, — odpowiednie cz¢stosci widma dla uktadu z niecigglosciami
oraz bez uszkodzen.

4. Widmo drgan samolotu z nieciaglosciami

Przedstawiono wyniki analizy numerycznej widma drgan samolotu z uszko-
dzeniami struktury $rodkowej odksztalcalnej czesci kadtuba. Uzyskane rezultaty
przedstawiono na rysunkach 4-12. Wptyw potozenia nieciagtosci, o statym ubytku
sztywnosci, wzdluz tej czesci kadluba na widmo drgan samolotu m,+w; ilustruja
rysunki 4-7. Natomiast zmiany wartoéci kolejnych czestosci analizowanego widma,
od réoznych ubytkéw sztywnosci w obszarze nieciaglo$ci, pokazano na rysunkach
8-12. Kazdorazowo dla ,,przemieszczajacej si¢” nieciggtosci, przyjmowano staty
ubytek sztywnosci kadtuba. Tak przeprowadzono analiz¢ widma drgan samolotu
z nieciggto$ciami o ubytkach sztywnosci (zginania i skrecania) wynoszacych: 30%,
50%, 70% i 90% w stosunku do struktury bez uszkodzen.

Z pokazanych wykreséw na rysunkach 4-7 wynika, ze wszystkie czestosci m,+w5
badanego widma maleja w stosunku do nominalnych, wraz z ,,przemieszczaniem”
nieciggtosci do przodu, tj. w kierunku przedniej bryty kadluba (cz¢s¢ kadluba w ob-
szarze mocowanie plata no$nego). Najwigksze spadki obserwuje sie dla czestosci
kadlubowych: w; — niesymetrycznego (bocznego) zginania, w; — skrecania kadluba
i w, — symetrycznego zginania kadtuba. Wartosci tych spadkéw zaleza od ubytkow
sztywnosci struktury. Na przyklad, dla niecigglosci kadtuba umiejscowionej tuz
przy przedniej sztywnej bryle, charakteryzujacej sie spadkiem sztywnosci rzedu
50% (w stosunku do samolotu bez uszkodzen), wymienione czestosci kadlubowe
maleja (tab. 1, por. rys. 5): w, o okoto 11%, w; — 7% i w, 0 ponad 6%. Przy niecia-
glodciach charakteryzujacych si¢ wiekszymi ubytkami sztywnosci, spadki czesto$ci
s zdecydowanie wigksze, co pokazano na rysunkach 61 7.

Mniej wrazliwe na zmiane czestosci wlasnych sa skrzydla. Z obliczen wynika, ze
czestosci zginania skrzydel: symetrycznego — w, i niesymetrycznego — w5 wykazuja
mniejsze spadki w stosunku do wartosci nominalnych. Dla w, charakter zmian
jej wartosci, towarzyszacy przemieszczaniu nieciggtosci wzdtuz srodkowej czesci
kadluba jest podobny do zmiany czestosci kadtubowych (®,, o5 i1 ®,). Natomiast
w przypadku czestosci ms, po poczatkowym spadku jej wartosci, obserwuje sie
minimum, a nastepnie jej wzrost (rys. 12). Generalnie, w poréwnaniu z kadlubem,
czestodci skrzydlowe w stosunku do ich nominalnych warto$ci wykazuja mniejsze
spadki.
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TABELA 1

Zestawienie zmian widma czestoéci samolotu w zaleznosci od polozenia przestrzeliny
(ubytek sztywnosci 50%) wzdtuz $rodkowej czgéci kadtuba

‘Widmo nominalne

0, =1378Hz | w,=13,96Hz | w,;=1737Hz | w,=21,63Hz | w;=22,19Hz
Kd, Ig, nies. Sk, Ig, sym. Kd, Is, nies. Kd, Ig, sym. Sk, Ig, nies.
Czestosci drgan samolotu z uszkodzeniami
Awy; Ay Awy; Ay, A:ﬁ S
Wy [%] Wi [%] W33 [%] Wyi [%] Wsi (V0]

el | 13,38 -2,87 13,93 -0,23 17,0 -2,11 20,72 -4,23 21,95 -1,06
e2 | 13,08 -5,09 13,92 -0,29 16,96 -2,36 20,57 -4,91 21,93 -L.18
e3 | 12,65 | 817 | 1391 | -037 | 1647 | -521 | 2054 | 5,04 | 21,84 | °°
ed | 12,48 -9,45 13,87 | -0,67 16,19 | -6,82 | 20,33 | -6,01 | 21,89 | ~ 1,32
e5 | 12,25 -11,11 13,78 -1,28 16,12 -7,19 20,26 -6,34 21,97 -1,01

Oznaczenia: el, ..., e5 — kolejne skonczone elementy kadluba z ubytkami sztywnosci 50%,
Kd — kadtub, Sk — skrzydto, I — pierwsza posta¢, g — zginanie, s — skrecanie, nies. — posta¢
niesymetryczna, sym. — posta¢ symetryczna (np. Kd, Ig, nies. — oznacza pierwsza niesyme-
tryczna postaé gietnych drgan kadtuba)

Reasumujac, dla kazdej czgstosci analizowanego widma ma miejsce zmniej-
szanie czesto$ci. Jest ono tym wigksze, im wiekszy jest ubytek konstrukcji sitowej
(wigksza przestrzelina). Z przedstawionych wykreséw wynika, ze przemieszczaniu
sie przestrzeliny w kierunku skrzydel towarzysza coraz wigksze spadki czestosci
kadlubowych. Odstepstwo od tej zasady ma miejsce w przypadku czestosci o,
(rys.7111), ktéra dla nieciagtodci charakteryzujacej si¢ ubytkiem sztywnosci 90%,
wykazuje niewielki wzrost przy zblizaniu si¢ do obszaru mocowania skrzydet.
W przypadku czestosci g (rys. 12), z dominujacym niesymetrycznym zginaniem
skrzydel, po poczatkowym spadku obserwujemy jej wzrost, niezaleznie od wielko$ci
nieciaglosci (ubytek sztywnosci: 30%, 50%, 70% czy 90%). Jednak, niezaleznie od
tego, gdzie nieciaglo$¢ jest umiejscowiona wzdluz tej czesci kadluba, czgstos¢ ws
jest zawsze mniejsza od warto$ci nominalnej (tj. warto$ci 5 dla samolotu nieusz-
kodzonego).
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Rys. 9. Zmiana czestosci w2 (symetryczne zginanie skrzydet) od polozenia nieciaglosci wzdtuz srod-
kowej czesci kadluba. Ubytek sztywnosci 30 do 90%
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5. Zakonczenie i wnioski

Przedstawiono wyniki analizy numerycznej drgan wlasnych wspétczesnego
samolotu szkolno-bojowego z napedem odrzutowym. Analizie poddano pig¢
pierwszych czestosci widma samolotu bez uszkodzen oraz z nieciggtosciami (prze-
strzelinami) struktury sitowej srodkowej czgsci kadtuba. W analizie drgan wykorzy-
stano dyskretne, dynamiczne modele samolotu z wcze$niejszych prac. Z przedsta-
wionych obliczen drgan pierwszych pieciu czgstosci widma o+, ktére dotycza
pierwszych postaci kadluba (zginanie symetryczne, skrecanie, zginanie boczne)
i skrzydet (zginanie symetryczne, zginanie niesymetryczne), mozna sformutowa¢
nastepujace wnioski:

— istnienie nieciggto$ci w srodkowej czgéci kadtuba prowadzi do zmniejszenia
wszystkich czgstosci widma samolotu, najwieksze spadki dotycza czesto$ci
kadtubowych. W badanym zakresie ubytkéw sztywnosci (30-90%) powo-
duja one spadek czgstosci w stosunku do czgsto$ci nominalnych w zakresie
od kilku do kilkudziesieciu procent;

— wazne jest polozenie nieciagtosci wzdtuz tej czesci kadtuba; przestrzeliny
lezace blizej skrzydel prowadza do wigkszych spadkéw czgstosci, lezace
blizej usterzenn — powoduja spadki mniejsze. Dotyczy to gléwnie gietnych
i skretnych drgan kadtuba oraz symetrycznych drgan skrzydel;
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— powyzszy wniosek nie dotyczy niesymetrycznych gietnych drgan skrzydet,
dla ktérych najwicksze spadki czestosci wystepuja przy lokalizacji niecig-
glosci w poblizu potowy dtugosci tej czesci kadluba.

Przedstawiona w pracy problematyka jest poczatkiem szerszego zagadnienia.
Podjety problem jest wazny, bowiem statki powietrzne, gléwnie o przeznaczeniu
wojskowym, znajduja si¢ czgsto w awaryjnych stanach konstrukgji, szczegélnie
podczas ich bojowego wykorzystania. Z do§wiadczen wojen i konfliktéw lokalnych
wynika, ze nawet do 50% samolotéw moze by¢ uszkodzonych podczas wykonywa-
nia zadania bojowego. Niekiedy zdarza si¢ réwniez, ze dochodzi do kolizji podczas
prowadzenia pozorowanych zwartych walk powietrznych.

Samoloty w odréznieniu od statkéw bezzalogowych, mimo razenia, moga
wykona¢ zadanie i powrdci¢ do bazy. Wazne jest wiec ustalenie osobliwosci lotu
i dynamiki konstrukcji samolotéw [6, 10] bedacych w takich stanach. Problematyka
drgan wlasnych struktur z nieciggto$ciami jest poczatkowym etapem takich analiz
i bedzie kontynuowana w nastepnych pracach.

Artykut wplyngt do redakcji 23.11.2006 r. Zweryfikowang wersje po recenzji otrzymano w styczniu
2007 r.
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J. BLASZCZYK

Numerical analysis of self vibration of aircraft with discontinuous structure
of middle part of a fuselage

Abstract. In the paper, an impact of discontinuous structure of the middle part of the aircraft fuselage
on its vibration spectrum was presented. For the need of the numerical analysis, the dynamical
models were used from the previous works [3, 7]. In the work, a modern jet trainer designed in the
conventional aerodynamic lay-out was investigated [13].
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