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Streszczenie. W opracowaniu przedstawiono rozwiazanie zagadnienia aerosprezystej niestatecznosci
kompozytowej konstrukeji ptatowcowej. Wdrozono metodyke wyznaczania krytycznej predkosci
i postaci flatteru samolotu przy wspomaganiu komercyjnego pakietu obliczeniowego. W oparciu
o dyskretny model struktury do analiz metoda elementéw skonczonych oraz model panelowy do aero-
dynamiki niestacjonarnej wyznaczono numerycznie predkosci wystapienia drgan samowzbudnych.
W ramach nadawania wlasnosci materiatowych elementom wirtualnej struktury zrealizowano
koncepcje modelowania kompozytu warstwowego. Model obliczeniowy konstrukeji zweryfikowano
na podstawie wynikéw doswiadczalnych badan stoiskowych.

Stowa kluczowe: mechanika, flatter, kompozyty warstwowe, metoda elementdw skonczonych, drgania
wlasne, odtwarzanie geometrii.

Symbole UKD: 533.6.013.422

1. Wprowadzenie

W ramach prac badawczo-obliczeniowych nad kompozytowa konstrukeja szkol-
no-treningowego samolotu EM-10 Bielik (rys. 1) wykonano seri¢ numerycznych
obliczen i symulacji w celu okreslenia aerosprezystych wlasciwosci analizowanej
struktury nosnej. Przedsiewzieciem zasadniczym w ramach tego zadania bylo
przygotowanie sztywnosciowo-masowego modelu do analiz metoda elementéw
skonczonych, uzytecznego zaréwno w obliczeniach statycznych, jak i dynamicznych.
Konieczno$¢ wirtualnego odtworzenia obiektu skomplikowanego pod wzgledem
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aerodynamicznym, konstrukcyjnym i materialowym spowodowala, ze zrezyg-
nowano z koncepcji zastepczego modelu belkowego — prostego w wykonaniu,
ale jednoczesnie mocno uproszczonego [4, 12, 13, 14]. Opracowano zatem model
przestrzenny, zbudowany z jedno- i dwuwymiarowych elementéw skonczonych.
Do przygotowania bazy modelowej zastosowano preprocesor MSC.Patran [7, 9, 10,
11]. Numeryczne obliczenia wykonano procesorem MSC.Nastran [19, 20]. Wyniki
poddano weryfikacji poprzez odniesienie ich do wynikéw badan eksperymentalnych
— proéb rezonansowych prototypu oraz wytrzymalo$ciowych préb stoiskowych
zrealizowanych dla wezesniej zdefiniowanych obcigzen statycznych.

W niniejszym artykule na przyktadzie samolotu EM-10 przedstawiono metodyke
przygotowania dyskretnego modelu obliczeniowego symulujacego mechaniczne
wlasno$ci kompozytowej struktury ptatowcowej. Zaprezentowano wyniki nume-
rycznych analiz z zakresu drgan wlasnych i statyki. Poréwnano wyniki obliczeniowe
z wynikami doswiadczalnymi — préb statycznych, rezonansowych oraz wazen
samolotu. Wykorzystujac panelowo-brytowy model do wyznaczania aerodynamicz-
nych obcigzen niestacjonarnych, przeprowadzono analize drgan typu flatter.

Rys.1. Latajacy prototyp samolotu szkolno-treningowego EM-10 Bielik

2. Odwzorowanie geometrii obiektu w wirtualnej przestrzeni
systemu CAD

Wistepnym etapem przygotowania danych byto odwzorowanie geometrii bryty
w przestrzeni wybranego oprogramowania CAD [11, 26]. Obiekt wygenerowano
w oparciu o dokumentacj¢ papierowa dostarczong przez zaklad produkcyjny
obejmujacy zapis konstrukeji samolotu oraz rysunki technologiczne zespotow
i elementow platowcowych. Kolejne stadia geometrii odtwarzanej w srodowisku
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preprocesora MSC.Patran przedstawiono na rysunku 2. Na podstawie wspotrzednych
punktéow geometrycznych (rys. 2a) odpowiadajacych charakterystycznym punk-
tom rzeczywistej bryly utworzono krzywe typu SPLINE definiujace obrys obiektu
(rys. 2b). Nastepnie rozciggnieto na nich powierzchnie symulujace $cianki, wregi
i zebra elementow konstrukcyjnych oraz pokrycie zewnetrzne (rys. 2¢). Zaktadajac
symetri¢ bryly wzgledem plaszczyzny XOZ globalnego uktadu wspdtrzednych,
utworzono model poléwkowy jego lewej strony. Zmniejszylo to w znacznym
stopniu pracochlonno$¢ modelowania oraz umozliwito redukcje liczby weztow
i elementéw skonczonych.

b)

<)

Rys. 2. Kolejne stadia odtworzenia geometrii samolotu EM-11: a) punkty charakterystyczne; b) krzywe
definicyjne; ¢) powierzchnie cienko$ciennej struktury
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3. Model dyskretny platowca do analiz metodg elementow
skonczonych

Odwzorowanie geometrii pokrycia i struktury silowej za pomocg powierzch-
ni umozliwilo dyskretyzacje konstrukeji stosownymi elementami skonczonymi.
Na finalne przygotowanie modelu obliczeniowego ztozyly si¢ nastepujace przed-
siewziecia:

— generacja siatki elementowej,

— utworzenie bazy materialéw kompozytowych,

— identyfikacja wlasnosci materialowych elementéw modelu,

— rozmieszczenie mas fadunkow i wyposazenia w postaci weztowych mas

skupionych,

— wykonanie polaczen zawiasowych powierzchni wychylnych i dofozenie

elementow zastepczych symulujacych sztywnosci uktadow sterowania,

— okreslenie warunkow brzegowych.

Opracowano dyskretne modele strukturalne poszczegdlnych zespolow pta-
towca, a nastepnie zlozono je w model cato$ciowy [11]. Widoki zamodelowanych
zespolow strukturalnych pokazano na rysunku 3, natomiast rysunek 4 przedsta-
wia model calo$ciowy z elementami punktowymi symulujacymi masy paliwa,
agregatow, wyposazenia oraz wywazen. Model dyskretny ptatowca sktada sie
z izoparametrycznych elementéw dwu- lub jednowymiarowych, o wlasnosciach
powtokowych lub belkowych. Przy modelowaniu konstrukgji lotniczych z uwagi
na ich cienkoscienno$¢ najbardziej uzyteczne sg elementy dwuwymiarowe. Przy
modelowaniu obszaréw powierzchniowych zastosowano elementy typu CQUAD4
(elementy czworoboczne) i CTRIA3 (elementy trojkatne), na wzmocnieniach
i wzdtuz krawedzi — jednowymiarowe elementy CBAR2 [6, 7, 17, 18, 22, 25].

Analizowany samolot jest konstrukcja niemetalows, zbudowang z warstwowego
kompozytu weglowo-epoksydowego. Jedyne czesci stalowe w strukturze to sworz-
nie mocujace, okucia, blachy ogniotrwale przy silniku i naktadki na krawedziach
natarcia usterzen. Do budowy platowca zastosowano laminaty skomponowane
z warstw tkaniny weglowej przesaczonej zywica epoksydowa. Zastosowano réwniez
kompozycje przekladkowe z wypelniaczem z pianki poliuretanowej. Zasadniczo
w sklad zastosowanych laminatéw wchodzita tkanina 3692 z widkna weglowego.
W wybranych obszarach, gdzie konieczne byto podwyzszenie wytrzymalosci w kie-
runku kumulacji naprezen, zastosowano tasmy rowingowe KDU1007. W tabeli 1
zestawiono dane materialowe przyjete dla poszczegdlnych komponentéw laminatu.
Poniewaz w kazdej warstwie ortotropowej zaklada si¢ wystepowanie ptaskiego
stanu naprezen i odksztalcen, istotne sg jedynie parametry dotyczace wlasnosci
sztywnosciowych w plaszczyznie warstwy. Dla stali przyjeto: E =210 GPa, v =0,3,
p = 7,8E-06 kg/mm”.
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Rys. 3. Dyskretne modele konstrukeji zespotéw noénych ptatowca samolotu EM-10: a) kadtub;
b) skrzydto; c) usterzenie pionowe; d) usterzenie poziome plytowe (sterolotka)

TABELA 1

Inzynierskie stale materialowe komponentéw zastosowanych w materialach kompozytowych ptatowca.
Materiatami ortotropowymi sg warstwy tkaniny i rowingu; zywica, szklo i wypelniacz s3 materiatami

izotropowymi
Materiat E,; [MPa] | E,, [MPa] | v,=vy G,, [MPa] p [kg/mm’]
tkanina 3692 31000 31000 0,26 1033,3 1,89E-06
rowing KDU1007 33000 9000 0,26 1133,3 1,89E-06
zywica Ep53Z1 5000 5000 0,35 1851 1,22E-06
szklo organiczne 70000 70000 0,37 25000 2,55E-06
pianka Rohacell 92 92 0,26 30 7,5E-08

Utworzenie bazy materialowej przy wspomaganiu modelera MSC.Patran
polegalo na budowaniu kolejnych laminatéw w sposéb zademonstrowany w pub-
likacji [15]. Kolejnym warstwom zlozenia nadawano wigc wlasnoéci mechaniczne
wybranego materialu komponentowego (tab. 1), kat zorientowania 6 wzgledem
elementowej osi odniesienia (w przypadku materialu ortotropowego) oraz gru-
bos¢.
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Rys. 4. Poléwkowy model dyskretny konstrukgji z uwzglednieniem ruchomych polgczen zawiasowych,
wywazen ster6w oraz mas wyposazenia

W prezentowanym przypadku istniala jednakze koniecznos¢ zamodelowania zaréw-
no zwyklych laminatéw epoksydowych, jak i ztozen laminatowo-przekladkowych
z wypelniaczem piankowym (rys. 5). W tym drugim przypadku grubos¢ dekla-
rowana dla izotropowej warstwy piankowej wynosita az 8 mm. Kat laminowania
warstw tkaninowych wzgledem odniesieniowego kierunku orientacji materialowej
(wzdluz osi OX ukladu globalnego) byt réwny 6 = 45°. Przyporzadkowanie kolejno
zdefiniowanych kompozytéw do wlasciwych elementéw struktury — czyli nadanie
wlasno$ci materialowych — wykonano wedtug dostarczonych przez producenta
planéw laminowania [16]. Zestawienie ztozen materialowych opracowanych
na potrzeby modelu z wyszczegdlnieniem obszaru ich wystepowania oraz objas-
nienie nazewnictwa utworzonych laminatéw zamieszczono w pracy [21]. Nada-
jac wlasnosci materiatowe poszczegélnym grupom elementéw, uzyskano model
masowo-sztywnosciowy konstrukgji (rys. 6). Masy poszczegélnych fragmentow
struktury oszacowano na poziomie preprocesora w oparciu o wprowadzone gestosci
materialdw, wymiary elementdw oraz zadane grubosci warstw. Przyjeto ze grubos¢
pasm rowingowych KDU jest identyczna jak tkaniny 3692.

Podczas tworzenia kompletnego modelu, oprécz masy konstrukcyjnej, nalezato
tez uwzgledni¢ masy tadunkoéw, silnika, agregatow i wyposazenia. Rozklad tej dodat-
kowej masy przyjeto w postaci mas skupionych rozlokowanych w weztach konstrukgji.
Wspolrzedne polozen srodkéw mas rzeczywistych wzgledem globalnego uktadu
wspolrzednych zostaly podane przez producenta. Punkty te nalezalo uwzglednic¢
w przestrzeni wirtualnego modelu i umiesci¢ w nich masowe elementy skupione. Po-
wigzanie ze strukturg nastgpito w wyniku dodania do weztéw bezposrednio lub poprzez
polaczenie za pomocg elementdw sztywnych RBE2 [18]. W tabeli 7.2 podano wartosci
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oraz wspolrzedne lokalizacji (wzgledem uktadu globalnego) wszystkich mas skupionych,

ktérymi zastapiono zbiorniki z paliwem, silnik, agregaty i elementy wyposazenia. Dane

dotycza konfiguracji samolotu z masg maksymalna m,,, = 2500 kg.
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Rys. 5. Materialowe modele kompozytéw warstwowych przyjete na potrzeby bazy obliczeniowej

samolotu EM-10 w preprocesorze MSC.Patran; widoczna jednolita struktura warstwowa laminatu

weglowo-epoksydowego i zréznicowane grubosciowo zlozenie laminatu z wypelniaczem, na dole
orientacja warstw tkaniny
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TABELA 2
Masy skupione dodane do struktury modelu dyskretnego samolotu EM-10
NI Element masowy fnasa Xi Ji 4
masy [kg] [mm] | [mm] | [mm]
1 | pilotI 77,0 2550 0 380
2 | golen przednia+kolo — schowane 13,0 1072 0 80
3 | paliwo w zbiorniku przednim 280,0 5292 0 500
4 paliwo w zbiorniku srodkowym 345,0 5636 0 540
5 | paliwo w zbiorniku tylnym 270,0 5837 0 580
6 | zbiornik integralny nr 1 28,5 4650 0 345
7 | hamulec aerodynamiczny 3,0 6700 0 790
8 | mechanizm chowania podwozia przedniego 4,0 1415 0 220
9 wyposazenie w nosie kadluba 90,0 1150 0 160
10 | mechanizm chowania podwozia gléwnego 5,0 6430 -900 120
11 | pedaly kabiny I 3,0 1740 0 130
12 | tablica przyrzadéw I 10,0 1760 0 460
13 | sterownica kabiny I 4,0 2100 0 160
14 | wyposazenie kabiny I 4,0 2150 0 210
15 | fotel kabiny I 80,0 2715 0 300
16 | pedaty kabiny I 3,0 3130 0 50
17 | tablica przyrzadéw II 10,0 3340 0 605
18 | sterownica kabiny II 4,0 3460 0 160
19 | wyposazenie kabiny II 4,0 3700 0 415
20 | fotel kabiny II 80,0 4075 0 415
21 | uklady sterowania w czesci kabinowej I 3,0 3000 0 155
22 | uklady sterowania w czesci kabinowej II 3,0 3400 0 265
23 | uklady sterowania w czgéci centralnej 3,0 5950 0 205
24 | uklady sterowania w cze$ci tylnej L 5,0 7760 -650 285
25 | blok instalacji hydraul. przed silnikiem 55,0 7050 0 400
26 | silnik 180 7420 0 310
27 | osprzet silnika 10,0 7040 0 580
28 | instalacja paliw. w czg$ci centralnej 6,0 6000 0 80
29 | instalacja+wyposazenie w naptywie L 30,0 4150 -610 160
30 | instalacja w przedziale silnika 10,0 7160 0 430
31 | podwozie gtéwne (LiP) — schowane 104,0 6660 0 135
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Uwzgledniono takze masy wywazajace zamocowane do steréw prototypu. Osza-
cowano je wstepnie w przyblizonych obliczeniach flatterowych wykonanych dla
modeli fragmentarycznych [3]. Ponizej podano zestawienie uwzgledniajace war-
toéci mas i wywazen poszczegdlnych zespoléw noénych. Srodki mas powierzchni
wychylnych okreslono wzgledem uktadéw lokalnych o $srodkach w poczatkach osi
obrotu. Kierunek osi OX;,; przyjeto wzdluz osi zawiaséw, z kolei 0§ OY, prosto-
padta do osi zawiaséw lezy w plaszczyznie cieciw. Srodki mas podano wzgledem
ukladu globalnego.

TABELA 3

Masy zespoléw nos$nych samolotu EM-10 oszacowane na podstawie modelu

Kadlub (struktura sitowa)
masa=489 kg; s.m.: x=5265 mm, z=312 mm

Kadtub (struktura+masy skupione wyposazenia)
masa=2254 kg, s.m.: x=5207 mm, z=390 mm

Skrzydto (centroplat+klapy)
masa=80,46 kg

Klapa przednia
masa=11,86 kg, s.m.: x;,;,=918 mm, y,,,=120 mm

Klapa tylna
masa=6,16 kg, s.m.: x;,,=870 mm, y;,,=151 mm

Sterolotka

masa bez wywazenia=24,34 kg, s.m.: x;,,=852 mm, y,,,=141 mm

masowy moment bezwladnosci wzgledem osi zawiaséw bez wywazenia:
I,=2,125 kg*m®

masa z wywazeniem prototypowym=27,16 kg

masowy moment bezwladnosci wzgledem osi zawiaséw z wywazeniem:
I,,,~2,930 kg*m*

wywazenie wew.: 240,6 g na stalowym wysiggniku rurowym o dlugosci 460 mm
wywazenie zew.: 216,5 g na stalowym wysiegniku rurowym o dlugoéci 310 mm
Usterzenie pionowe (statecznik+ster)

masa bez wywazenia steru=24,06 kg

masa z wywazeniem steru=25,16 kg

Ster kierunku

masa bez wywazenia=3,66 kg, s.m.: x;,;,=634 mm, y;,,=79 mm

masowy moment bezwladno$ci wzgledem osi zawiaséw bez wywazenia:
I,,,=0,051 kg*m?

masa z wywazeniem=4,76 kg

masowy moment bezwladnosci wzgledem osi zawiaséw z wywazeniem:
1,,,=0,129 kg*m*

wywazenie: masa 1,1 kg na belce kompozytowej o dtugosci 313 mm

Platowiec z fadunkiem (struktura+masy wyposazenia+paliwo+masy wywazen)

masa=2512 kg, s.m.: x=5353 mm, z=379 mm
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Rozpatrywany byt model potéwkowy, w zwigzku z tym warunki brzegowe zatozono
dla weztow zlokalizowanych w plaszczyznie symetrii samolotu. Pozostawiono im swo-
bode ruchu w ustalonych stopniach swobody przyjetych wzgledem uktadu globalnego:
dla ruchu symetrycznego — stopnie translacyjne wzdtuz osi OX (1) i OZ (3) oraz rota-
cyjny wokot osi OY (5). W ruchu antysymetrycznym — translacyjny stopien swobody
wzdluz osi OY (2) oraz dwa stopnie rotacyjne wokoét osi OX (4) i OZ (6) (rys. 7).

Rys. 7. Wizualizacja warunkéw brzegowych do wyznaczenia symetrycznych postaci drgan — znaczniki
widoczne na weztach zlokalizowanych w plaszczyznie symetrii, ktorym odebrano swobode ruchu
wzgledem stopni 2, 4, 6

4. Weryfikacja modelu w oparciu o wyniki badan
doswiadczalnych

W celu dokonania oceny przydatnos$ci modelu w planowanych analizach
aerosprezystych poddano go procedurom weryfikacyjnym. Ustalono nastgpujace
kryteria zbieznosci wlasnosci mechanicznych modelu i rzeczywistego prototypu:

— ustalenie mas wirtualnych poszczegélnych zespotéw modelowych oraz
poréwnanie ich z masami rzeczywistymi,

— zasymulowanie obcigzen statycznych zgodnie z programem prob wy-
trzymalosciowych prototypu i poréwnanie przemieszczen wirtualnych
ze zmierzonymi,

— odniesienie wynikéw numerycznej analizy drgan wtasnych do wynikow
prob rezonansowych prototypu.

4.1. Pordéwnanie mas

Masy poszczegdlnych fragmentéw modelu oszacowane numerycznie okazaty
sie niemal identyczne z masami rzeczywistymi okreslonymi w trakcie wazen.
Ich poréwnawcze zestawienie podano w tabeli 4. W ostatniej kolumnie przytoczono
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wzgledne réznice mas miedzy obiektem wirtualnym a rzeczywistym; wskaznik do-
datni oznacza nadmiar, a uyjemny — niedomiar w stosunku do masy faktyczne;j.

TABELA 4
Poréwnawcze zestawienie mas rzeczywistych i modelowych
Fraement platowca Masa rzeczywista Masa modelowa Réznica
shee [kg] [kg] [%]
81,60 (lewe)
skrzydto 76,80 (prawe) 80,46 1,59
. 12,60 (lewa)
klapa przednia 11,50 (prawa) 11,86 -1,58
6,20 (lewa)
klapa tylna 6,30 (prawa) 6,16 -1,44
kadtub 478,00 489,0 2,30
sterolotka 27,10 (lewa, z Wywaze.nle}li) 27,16 (z wywazeniem) 2.10
26,10 (prawa, z wywazeniem)
usterzenie pionowe 23,0 (bez wywazenia) 24,06 (bez wywazenia) 161
pojedyncze 25,16 (z wywazeniem) ’
ster kierunku 3,57 (lewy, bez Wywaze.nla.) 3,66 (bez wyv‘vaziema) 266
3,95 (prawy, bez wywazenia) | 4,76 (z wywazeniem)
caloé¢ struktury 779,72 795,72 2,05
platowiec 2503, 2512 0,34
Z wyposazeniem

4.2. Pordéwnanie przemieszczen statycznych

W ramach oceny sztywnosci modelu wykonano symulacje préb statycznych
poszczegolnych zespoléw modelowe;j struktury. Rzeczywiste proby przeprowadzono
w zakladzie produkcyjnym w Bielsku-Biatej w roku 2000. Dostarczona przez zaktad
dokumentacja obejmujgca programy realizacji eksperymentéw i sprawozdania z wy-
nikami pomiaréw [24] byla podstawa do wirtualnego odwzorowania do§wiadczen
i odniesienia wynikéw obliczeniowych. Wzorujac si¢ na programach prob, wykonano
symulacje obcigzenia statycznego skrzydla, kadluba i obu usterzen. Realizacja kazdego
przypadku obliczeniowego polegata na wyizolowaniu fragmentu struktury, odwzo-
rowaniu warunkéw podparcia, zdefiniowaniu programowego obcigzenia za pomoca
sit skupionych i uruchomieniu solwera do analiz statycznych. Wyniki przemieszczen
wezlowych nalezalo nastepnie poréwnac z wynikami doswiadczalnymi.

W analizie statycznej uwzgledniono model skrzydla z klapami nieruchomymi.
Wirtualna konstrukcja zostala podparta w sposéb identyczny jak skrzydlo zamoco-
wane do proby — odebrano stopnie swobody w czterech punktach oku¢ gtéwnych
dzwigara oraz w punkcie okucia przedniego. Przypadek obliczeniowy przewidywat
100% obcigzenia nominalnego odpowiadajacego punktowi D obwiedni obcigzen dla
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konfiguracji gtadkiej i masy maksymalnej 2500 kg. Rozklad obcigzenia zasymulo-
wano zgodnie z programem realizacyjnym préby sitami skupionymi przylozonymi
w ustalonych punktach (rys. 8).

Rys. 8. Model skrzydta samolotu EM-10 z zadanym wektorem obcigzen; numerami oznaczono punkty
pomiaru przemieszczen w probie statycznej

Wezlowe przemieszczenia struktury wyznaczone zostaja po numerycznym
rozwigzaniu zagadnienia statycznego:

{ut=[x"']{o} (1)

gdzie: {u} — wektor przemieszczen, {Q} — wektor obciazenia zewnetrznego, K

— globalna macierz sztywnosci (macierz odwrotna jest macierzg podatnosci).
wi ie w i u i ) unku 9.

Rozwigzanie w postaci rozkladu przemieszczen pokazano na rysunku 9

1.21+02
1.09+02
9.70+01
8.49+01
7.28+01
6.06+01
4.85+01
3.64+01

2.43+01

1.21+01

Rys. 9. Wizualizacja statycznych przemieszczen struktury skrzydla
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Maksymalne przemieszczenie koncoéwki skrzydta wynosi 133 mm. Odczytano
numeryczne warto$ci przemieszczen skrzydla w weztach odpowiadajacych punktom
pomiarowym z proby (rys. 8). Zestawienie poréwnawcze wynikéw obrazuje tabela 5.
Realizowana dla skrzydla proba wytrzymatosciowa ma charakter prostego zginania.
Przemieszczenia punktow z krawedzi przedniej i tylnej sa poréwnywalne co do war-
tosci. Wyniki numeryczne sa bardzo bliskie wynikom do$wiadczalnym.

TABELA 5

Zestawienie przemieszczen w punktach skrzydla obranych wzgledem lokalnego ukltadu
umieszczonego w poczatku cigciwy przykadiubowej (rys. 9)

Krawed? przednia Krawedz tylna
centroplata centroplata
Nr punktu 1 2 3 4 5
Wspétrzedna y;,, wzdluz rozpietosci [mm] 120 990 1740 120 1740
Przemieszczenie z proby u,,, [mm] 9 62 112 2 110
Przemieszczenie z symulacji u,,,,,,, [mm] 7 52 109 7 109
Roznica przemieszczen w skrajnych punktach [%] -3 -0,9

Plytowe usterzenie poziome zostalo zamodelowane jako odrebny zespot nosny
zamocowany do kadtuba obrotowo w dwoch punktach podparcia. Obcigzenie sta-
tyczne zadano w postaci weztowych sit skupionych o kierunku i wartosciach zgodnych
ze zdefiniowanymi w programie realizacyjnym proby statycznej usterzenia poziomego
(rys. 10). Program proby przewiduje mocowanie obcigzanej plyty usterzenia do kadtuba
i zablokowanie jej elementami ukladu sterowania w potozeniu wychylonym o 10°.

punkty

podparcia

Rys. 10. Symulacja obcigzenia usterzenia poziomego samolotu EM-10, numerami oznaczono punkty
pomiaru przemieszczen w probie



86 A. Olejnik, S. Kachel, R. Rogélski, P. Leszczyniski

W trakcie testu zadano rozktad obcigzen odpowiadajacy manewrowi niesyme-

trycznemu samolotu przy predkosci przelotowej w nastepujacych warunkach lotu:
stan poczatkowy przechylania z wychyleniem réznicowym steru 0, = +8°, lot usta-
lony, przecigzenie n = n, = 6, predkos¢ V.= 882 km/h, masa maksymalna 2500 kg,
konfiguracja gladka. Rozmieszczono po 4 sity skupione wzdluz krawedzi natarcia
i krawedzi sptywu. Maksymalne przemieszczenie w koncowym punkcie krawedzi
sptywu wyniosto 78 mm (rys. 10). Poréwnano przemieszczenia obliczeniowe i rze-
czywiste w wybranych punktach modelu. Sprawdzeniu podlegata takze wielko$¢
skrecenia sterolotki.
W tabeli 6 zgromadzono wyniki uzyskane dla szesciu wybranych punktéw — trzech
z krawedzi natarcia i trzech z krawedzi sptywu. Wyniki doswiadczalne pochodza
z dwoch serii pomiarowych. W tabeli 7 z kolei poréwnano katy skrecenia cigciwy
zewnetrznej. Przyblizone katy skrecenia z symulacji wyznaczono nastepujaca for-
muty:

U, —u
¢ = arcsin —=—* (2)

zew

gdzie: uy, uy, sa wyliczonymi przemieszczeniami punktow cieciwy zewnetrznej na kra-
wedzi sptywu i krawedzi natarcia, b,,,, to cieciwa zewnetrzna usterzenia poziomego.

8.81+01 |
7.10+01

6.39+01

5.68+01
4.97+01 |
426+01
355401
2.84+01
2.13+01
7.81400

1.42+01

7.10+00

Rys. 11. Wizualizacja przemieszczen struktury sterolotki
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TABELA 6

Przemieszczenia do§wiadczalne i obliczeniowe w wybranych punktach usterzenia poziomego
wzgledem uktadu lokalnego w poczatku cigciwy przykadtubowej

Krawedz natarcia Krawedz sptywu
sterolotki sterolotk:

Punkt przemieszczenia 1 2 3 4 5 6
Wspolrzedna y;, wzdluz rozpietosci [mm] 0 540 | 1530 0 540 | 1530
Przemieszczenie z proby u, , [mm] 7 13 46 17 26 70
PrODY Hexp 10 1| 47 13 25| 70
Przemieszczenie z symulacji u,,,,,,, [mm] 0 -12 47 15 26 76
Réznica przemieszczen +2 +8,5
w skrajnych punktach [%] 0 +8,5

TABELA 7

Dos$wiadczalne i numeryczne wartoéci skrecenia usterzenia poziomego

Kat skrecenia cieciwy zewnetrznej Pomiar I Pomiar II Wartos¢ obliczona
steru¢ [°] 2,0 1,9 2,35

Z poréwnania powyzszych danych wynika, ze odksztalcenie modelu jest po-
réwnywalne z odksztalceniem struktury rzeczywistej, jednakze sa pewne rozbiez-
nosci. Linie ugiecia krawedzi sptywu sg zgodne, natomiast istotne réznice dotycza
odksztalcen krawedzi natarcia (tab. 6). Poréwnywalne sa takze katy skrecenia
usterzenia (tab. 7).

Usterzenie pionowe jest integralng czescig ptatowca. W trakcie préby sta-
tycznej badano statecznik zabudowany na kadlubie, zamocowanym za okucia
gléwne i podparty z przodu w odlegtosci 3300 mm od nosa. Aplikujac do analizy
potéwkowy model kadtuba, trudno odtworzy¢ powyzsze warunki, dlatego model
usterzenia do obliczenn numerycznych zostal wyizolowany i podparty sztywno
w plaszczyznie przekroju przykadiubowego (rys. 12). Podparcie modelowe
zdecydowanie przesztywnia konstrukcje, w zwigzku z czym spodziewano sie
zanizonych wynikéw przemieszczen.

Rozktad obcigzenia odpowiadal warunkom lotu ze §lizgiem pod katem 22,5°,
przy sterze kierunku wychylonym o kat 8, = 30°. Przyjeto nastepujgcy stan po-
czatkowy: lot ustalony przy n = 1,0, predkos¢ V, = 505 km/h, konfiguracja glad-
ka, masa maksymalna 2500 kg. Model lewej czgsci usterzenia zostal obcigzony
sitami skupionymi przytozonymi w wybranych weztach lewego pokrycia (rys.
12). Kierunek i wielko$¢ wektorow sit dobrano zgodnie z wytycznymi programu
proby [24]. Zaaplikowano 7 sit skupionych — 4 wzdtuz linii dZzwigara i 3 wzdtuz
0si zawiasow.
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Rys. 12. Model usterzenia pionowego z warunkami brzegowymi i zadanym obcigzeniem

Odksztalcenie struktury modelowej pokazano na rysunku 13. Maksymalne
przemieszczenie na koncu krawedzi sptywu wyniosto 57 mm. Sprawdzono i po-
réwnano przemieszczenia w kierunku prostopadlym do ptaszczyzny cieciw oraz kat
skrecenia przekroju zewnetrznego wyznaczony wg wzoru (2). Wyniki zestawiono
w tabelach 81 9.

5.20+01

5.72+01
4.68+01
4.16+01
3.64+01
3.12+01
2.60+01
2.08+01
1.56+01
1.04+01
5.20+00

-1.43-05

Rys. 13. Wizualizacja wielkosci przemieszczen struktury usterzenia pionowego
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TABELA 8

Przemieszczenia liniowe usterzenia pionowego wzgledem lokalnego uktadu wspétrzednych
umieszczonego w punkcie zalamania krawedzi natarcia statecznika

Punkt na krawedzi natarcia (oznaczenia na rys. 12) 1 2 3 4 5
Wspolrzedna z;,, wzdluz rozpietosci [mm] 0 350 | 600 | 800 | 930
Przemieszczenie w kierunku osi OY},; z préby [mm)] 5 14 28 42 51
Przemieszczenie w kierunku osi OY},, z symulacji [mm] 0 55 22 36,5 | 45
Réznica przemieszczen w skrajnym punkcie [%] -12
TABELA 9

Wyniki wielko$ci skrecenia usterzenia pionowego

Kat skrecenia cieciwy Warto$¢ z proby statycznej Wartos¢ z analizy MES

zewnetrznej

1,00° 0,98°

Zgodnie z przewidywaniami przemieszczenia zamodelowanej struktury
usterzenia s3 mniejsze od pomierzonych w trakcie préby, aczkolwiek wcigz
poréwnywalne. Z racji sztywniejszego podparcia réznica 6 mm pomiedzy do-
$wiadczalnym a numerycznym wynikiem ugiecia koncowki krawedzi natarcia
jest tutaj uzasadniona. Sztywno$¢ skretna struktury modelowej jest zblizona
do rzeczywistej (tab. 9).

4.3. Wyniki préb rezonansowych

W celu doswiadczalnego oszacowania postaci i czestotliwosci drgan wlasnych
samolotu EM-10 w zakladzie produkcyjnym przeprowadzono préby rezonan-
sowe prototypu. Samolot uzyty do préb nie byl jednak w petni ukompletowany.
Do badania wzigto samolot bez paliwa, brakowato foteli katapultowych i mas
pilotéow, wyposazenia kabinowego oraz kompletnego wyposazenia w nosowej
czesci kadluba. Procedura realizacji prob przewiduje zamocowanie badanego
obiektu na podatnych zawieszeniach [23]. W tym przypadku samolot ustawiony
zostal na podwoziu wlasnym. W celu zmniejszenia sztywnosci podparcia obnizono
ci$nienie w pneumatykach. Oprzyrzadowanie do préby dostarczone zostalo przez
Instytut Lotnictwa. W jego sklad wchodzity dwa wzbudniki drgan, zestaw szes¢-
dziesieciu czujnikow (przyspieszeniomierzy) rozmieszczonych na pokryciu, zespot
przetwornikowo-wzmacniajacy, komputer typu PC z kartg pomiarows i oprogra-
mowaniem. Rozmieszczenie detektoréw drgan pokazano na rysunku 14. Ponizej
zalaczono zestawienie zmierzonych postaci rezonansowych, uporzadkowanych
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stosownie do zaobserwowanych postaci drgan wlasnych samolotu. W nawiasach
podano numery czujnikéw odbierajacych dany sygnal rezonansowy [8].

Zarejestrowane czestotliwosci postaci symetrycznych:
1) wychylanie sterolotek: 8,8-13 Hz (42, 43, 44) — hydraulika nieczynna,
13,30 Hz (54) — czynna hydraulika;
2) 2-wezlowe zginanie skrzydel: 17.13 Hz (22);
3) zginanie usterzen pionowych i zginanie sterolotek (zgodne fazy):
18,7-18,84 Hz (45, 46, 49);
4) zginanie usterzen pionowych i zginanie sterolotek (przeciwne fazy):
23,0-23,84 Hz (39, 40, 51, 55, 60);
5) wychylanie klap sptywowych wypuszczonych (z hydraulika): 26,1 Hz (38);
6) wychylanie klap sptywowych schowanych (bez hydrauliki): 40,4-41 Hz
(30, 32);
7) skrecanie sterolotek: 47,3 Hz (57);
8) skrecanie skrzydel, zginanie skrzydet w plaszczyznie cigciw: 52,2-52,32 Hz
(23, 28, 29).
Zarejestrowane czestotliwos$ci postaci antysymetrycznych:
1) wychylanie sterolotek: od 8,8 Hz (42, 43, 44) — hydraulika nieczynna,
11,00-11,60 Hz (41, 53) — hydraulika czynna;
2) zginanie usterzen pionowych i zginanie sterolotek (zgodne fazy): 17,39 Hz
(52);

3) zginanie usterzen pionowych i zginanie sterolotek (przeciwne fazy):
21,54-22,20 Hz (48, 47);

4) tréjwezlowe zginanie z malym skrecaniem skrzydet i zginanie usterzen
pionowych (zgodne fazy): 23,64 Hz (24);

5) zginanie sterolotek i zginanie usterzen pionowych (przeciwne fazy), zgi-
nanie i skrecanie skrzydet 26,52 Hz (25);

6) wychylanie klap sptywowych wypuszczonych (z hydraulika): 26,1 Hz (37);

7) skrecanie sterolotek: 36,5-36,6 Hz (56, 59);

8) wychylanie klap sptywowych schowanych (bez hydrauliki): 40,9-41 Hz

(33,31);
9) zginanie skrzydet w plaszczyznie cigciw: 45,20 Hz (27);
10) skrecanie skrzydel: 45,0 Hz (26).

Powyzsze wyniki s3 najbardziej wiarygodnym zrédtem wiedzy na temat dyna-
micznych wlasnoéci ptatowca. Uzyskanie czestotliwosci obliczeniowych zbieznych
z do$wiadczalnymi jest warunkiem koniecznym uzyskania wiarygodnych wynikow
flatterowych.
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Rys. 14. Schemat rozmieszczenia czujnikéw do préb rezonansowych na samolocie

5. Wyniki numerycznej analizy drgan wlasnych

Analiza drgan wlasnych przeprowadzona dla dostosowanego modelu data
wyniki bardzo zblizone do rezonansowych. Na potrzeby obliczen flatterowych
wyznaczono 11 postaci symetrycznych i antysymetrycznych, przy czym pierwsze
trzy z kazdej serii sg postaciami sztywnymi (nie pokazano ich na rysunkach).

Ze wzgledu na niejednoznaczno$¢ wynikéw niektdrych czestotliwosci wias-
nych istnieje koniecznos¢ wykonania analiz numerycznych uwzgledniajacych
zmiane tychze czgstotliwo$ci w pewnym dopuszczalnym zakresie. Dotyczy to szcze-
golnie postaci wychylania sterow i klap. W trakcie pomiaréw rezonansowych
wychylanie sterolotek wystapito w zakresie 8,8-13,3 Hz, wychylanie klap tylnych
miato miejsce przy czestotliwosciach 26,1 Hz (klapy do polowy wychylone) i 41
Hz (klapy schowane). Poniewaz w mechanizmie sterowania sterami kierunku
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elementy hydrauliczne nie wystepuja, czestotliwos¢ ich swobodnego wychylania
mozna przyja¢ w przedziale 0-6 Hz, co odpowiada drazkowi swobodnemu lub
usztywnionemu uchwytem dtoni pilota. Aby uzyska¢ pozadane czestotliwosci
modelowe, nalezy dobra¢ odpowiednio sztywnosci ukladéw sterowania (sztyw-
nosci zastepczych elementéw sprezystych CELAS). W efekcie otrzymaé mozna
wiele czestosci jednej postaci i w konsekwencji dalszych analiz ptynny zakres
predkosci krytycznej danego typu flatteru.

Na rysunkach 15i 16 przedstawiono postacie wlasne wyznaczone w konfiguracji
z wychylonymi klapami (zalgczona hydraulika uktadu wychylania) przy zalozeniu
najwigkszej z mozliwych czgstotliwosci wychylania steréw. Zbiezno$¢ z wynika-
mi rezonansowymi jest bardziej zauwazalna w przypadku drgan symetrycznych.
W przypadku antysymetrii odksztalcen uwage zwraca rozbieznos¢ czestotliwosci
zginania skrzydla: w prébie uzyskano pierwsze zginanie przy 23,64 Hz, natomiast
warto$¢ obliczeniowa to 18,89 Hz. Wyniki doswiadczalny i numeryczny zginania
symetrycznego s3 juz bardzo zbiezne (odpowiednio 17,13 i 17,23 Hz), by¢ moze
wiec niescistos¢ wynikow dotyczacych antysymetrycznego ruchu skrzydla wynika
z btedu pomiarowego.

Posta¢ 4, f=5,99 Hz
Wychylanie steréw kierunku

Posta¢ 5, f=13,17 Hz
Wychylanie sterolotek

Posta¢ 6, f= 17,23 Hz
Zginanie skrzydet

Posta¢ 7, f=19,61 Hz
Zginanie usterzen w zgodnych fazach
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Posta¢ 8, f=22,30 Hz
Zginanie usterzen w przeciwnych fazach

Posta¢ 9, f=26,17 Hz
Wrychylanie tylnych klap

Posta¢ 10, f= 28,50 Hz
Zginanie kadtuba ze zginaniem sterolotek

Posta¢ 11, f= 35,96 Hz
Wychylanie przednich klap

Rys. 15. Symetryczne postacie drgan wlasnych samolotu EM-10

Posta¢ 4, f=5,99 Hz
Wychylanie steréw kierunku

L4

Posta¢ 5, f= 11,55 Hz
Wychylanie sterolotek

Posta¢ 6, f= 18,89 Hz
Zginanie usterzen w zgodnych fazach +
skrzydto

Posta¢ 7, f=22,13 Hz
Zginanie usterzen w przeciwnych fazach +
skrzydto
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Posta¢ 8, f=26,08 Hz Posta¢ 9, f=27,32 Hz

Wychylanie tylnych klap Zginanie sterolotek z matym gigtno skretnym
odksztatcaniem skrzydet

Posta¢ 10, f= 35,22 Hz Posta¢ 11, f= 36,36 Hz
Zginanie kadluba z wychylaniem przednich Wychylanie przednich klap
Kklap i zginaniem usterzen

Rys. 16. Antysymetryczne postacie drgan wlasnych samolotu EM-10

6. Baza danych aerodynamicznych do analiz flatterowych

W ramach analizy flatteru, oprédcz modelu definiujacego stosowne wlasnosci
mechaniczne obiektu, potrzebne jest okreslenie niestacjonarnych sit aerodynamicz-
nych, generowanych na powierzchni nosnej w trakcie jej odksztalcen. Zbudowano
aerodynamiczny model obliczeniowy bazujacy na metodzie sieciowego rozktadu
dipoli (DLM) [1, 2]. Przemieszczenia weztéw aerodynamicznych modelu do sy-
stemu Nastran okreslane s3 metoda interpolacyjng w oparciu o przemieszczenia
wybranych weziow struktury. Interpolacje wykonano sklejkami powierzchniowymi
i liniowymi (SPLINE1, SPLINE2) okre$lanymi dla weziéw zgrupowanych w zbio-
rach (SET1) [18, 20].

Przygotowano model poléwkowy samolotu (rys. 17). Sposéb modelowania
aerodynamiki uwzglednial wystepowanie obszaréw powierzchniowych i brytowych.
Elementy powierzchniowe (CAERO1) nazywane makroelementami aerodyna-
micznymi lub panelami wykorzystano do zamodelowania skrzydet, usterzen oraz
naptywéw. Element brylowy (CAERO2) definiujacy aerodynamike bryly smuklej
(slender body) zastosowano w odniesieniu do kadluba. Przyjeta metoda uwzglednia
wzajemne oddzialywanie oplywéw w wydzielonych obszarach aerodynamiki. Ele-
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menty panelowe uwzgledniajg interferencje bezposrednio, natomiast ze smuklym
elementem aerodynamicznym zwigzana jest rura interferencyjna (interference
tube) [18, 19, 20].

I CAERO1 90901 | | CAEROL1 90951 I | CAERO1 90981 || CAERO1 90400 |

CAEROL1 91001 CAERO1 90256

CAERO2 92001

Rys. 17. Model samolotu EM-10 do aerodynamiki flatterowej: a) widok w ptaszczyznie XOY; b) widok
w plaszczyznie XOZ; ¢) widok przestrzenny. Oznaczono panele aerodynamiczne oraz bryle smukla
kadtuba. Interpolowane obszary aerodynamiki zakreslono zéttymi konturami

Do analizy flatteru skonfigurowano nastepujace parametry programowe:
metoda rozwigzania — PK,
liczba uwzglednianych postaci wlasnych — 11,
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wysoko$¢ lotu — H = 0 lub H = 6000 m,

liczba Ma — Ma = 0,35 lub Ma = 0,71,

obliczeniowe réwnowazne predkosci lotu V¢ — zakres od 50000 do 300000 mm/s
(180-1080 km/h) z krokiem 5000 mm/s,

czestosci zredukowane do interpolacji macierzy aerodynamicznej — ke<0,015-1,6>,
przyjeta metoda interpolacji macierzy aerodynamicznych — liniowa,

uklad wspolrzednych dla analizy aerodynamicznej — globalny,

cieciwa odniesienia — SCA: ¢ = 2157 mm,

gesto$¢ powietrza na poziomie morza — p, = 1,225x107 kg/mm3,

uwzgledniona symetria lub antysymetria odksztalcen,

predkos¢ odniesienia — V, = 277,77 mm/s (=1 km/h) jako warto$¢ przeliczenio-
wa [20].

Po skompletowaniu wszystkich danych wykonano obliczenia. Uporzadkowane
wyniki z wyjsciowych zbioréw tekstowych wykreslono graficznie w postaci krzy-
wych flatterowych obrazujacych zalezno$¢ czgstotliwosci postaci niesprzezonych
od predkosci f(V) oraz zmianeg tlumienia konstrukcyjnego g(V) [4]. Krytyczne
predkosci flatteru szacowano na podstawie wykresow ttumienia w funkeji réw-
nowaznej predkosci lotu Vi, zaktadajagc maksymalny poziom wspdtczynnika g
okoto 0,02.

7. Wyniki analizy flatteru w wybranych wariantach
obliczeniowych

Jak juz zaznaczono, wyniki do$wiadczalnej analizy rezonansowej nie byly
jednoznaczne. W celu zidentyfikowania wlasnosci aerosprezystych struktury przy
réznych przewidywalnych czestotliwosciach drgan swobodnych samolotu nalezato
wykonac obliczenia w kilku przynajmniej wariantach. W kazdym z przytoczonych
tu przypadkow obliczeniowych rozwazano model w konfiguracji z masg maksymalna
m = m,,,.. Zmiany warunkéw obliczen dotyczyly sztywnosci zastepczych elementow
sterowania (rézne czestotliwosci wychylen), wysokosci lotu i wywazenia sterow.

7.1. Samolot z wypuszczonymi klapami splywowymi, H = 0

Wstepnie przeliczono wariant modelowy dla wypuszczonych klap sptywowych.
Postacie i czgstotliwosci wlasne dla takiego wariantu zestawiono na rysunkach 15
i 16. Przyjeto obliczeniowa wartos¢ liczby Ma = 0,35 oraz gegstos¢ powietrza na wy-
sokosci H = 0. Nizej zamieszczono rysunki z graficzng prezentacja wynikow.
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a) BIELIK MSC/NASTRAN, PK wariant bkf35 flatter symetruyczny
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b) BIELIK MSC/NASTRAN, PK wariant bkf35 flatter sumetryczny
wymiar odniesienia = 1.0790mn, wysokosc lotu = 0.00kn
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Rys. 18. Flatter symetryczny: a) przebiegi g(V) dla kolejnych postaci, znacznik na krzywej (7) doty-
czy punktu krytycznego; b) przebiegi krzywych (V) — flatter z udzialem postaci wychylania steru
kierunku (4), sterolotek (5) i zginania usterzen (7)

BIELIK MSC/NASTRAN
bkpl
Antysynetryczna postaé¢ ruchu dla:

9=0.0228
EAS=972kn/h

faza = 210°

Rys. 19. Postac¢ flatteru symetrycznego wystepujacego przy predkosci krytycznej Vi, o= 1044 km/h;
ruch niestateczny na usterzeniu polega na zginaniu statecznikéw pionowych i sterolotek z jedno-
czesnym wychylaniem steréw kierunku i wysokosci
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b)

Rys. 20. Flatter antysymetryczny: a) na wykresie g(V) punkt flatteru na krzywej (10) odpowiada
predkosci Vi, o= 972 km/h. Krzywa (2) nie opisuje flatteru, gdyz dotyczy postaci sztywnej; b) wykres

Rys. 21. Posta¢ flatteru antysymetrycznego przy predkosci Vi, ¢= 972 km/h. Niestatecznos¢ skrzydla
jest efektem nalozenia si¢ postaci jego zginania, wychylania klap, i bocznego zginania kadluba (7,
8,9, 10); z kolei jednoczesne zginanie usterzen i boczne zginanie kadtuba (6, 7, 10) wzbudza flatter

BIELIK MSC/NASTRAN, PK  wariant bkf35 flatter antusumetruyczny
-
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BIELIK MSC/NASTRAN, PK  wariant bkf35 flatter antysumetryczny
wyniar odniesienia = 1.0790m, wysokosc lotu = 0.00kn
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(V) — wystapi ruch z udzialem postaci: 6, 7, 8, 9, 10, 11

Al

BIELIK MSC/NASTRAN
bkpl
ntysynetryczna postaé¢ ruchu dla:
k=0.569

f=22.66Hz
9=0.0228
EAS=972kn/h

faza = 210°

usterzenia pionowego
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7.2. Samolot ze schowanymi klapami, H=0

W wariancie ze schowanymi klapami postacie wtasne s takie jak poprzednio,
z ta réznicy, ze czestotliwo$¢ wychylania klap sptywowych jest wyzsza. Dobrano
sztywno$¢ zastepcza mechanizmu wychylania, aby czestotliwos¢ wynosita f = 40,35
Hz (pomiar z prob rezonansowych byl w zakresie 40,4-41,0 Hz). Czestos¢ wychylania
klap przednich nie zostata w ogdle zmierzona, co oznaczaloby, ze przyjmuje warto$¢
poza zakresem pomiarowym. Do analizy flatteru ustalono ja na okolo 36 Hz dla
ruchu symetrycznego i antysymetrycznego. Wartosci liczby Ma i H bez zmian.

a) BIELIK MSC/NASTRAN, PK wariant bkf35 flatter symetryczny
-
.04
.03 A
7y
.02 4 ©
.o1 - 1
o / EA:
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_ .02 __————_____\ /
— .03 —_—— 9
_ .04l 8 =
b) BIELIK MSC/NASTRAN, PK wariant bkf35 flatter sumetruczny
wymiar odniesienia = 1.0790n, wysokosc lotu = 0.00kn
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Rys. 22 Flatter symetryczny: a) punkt flatteru zaznaczono na krzywej ttumienia (7) — parametry

krytyczne to Vi, g= 1080 km/h, g = 0,021, f = 20,16 Hz; b) przebiegi krzywych czestotliwos$ciowych

$wiadcza, ze niestateczno$¢ dotyczy podobnie jak i poprzednio usterzenia — wyrazny udzial postaci
zginania statecznikow (7, 8) oraz wychylania steréw kierunku (4) i wysokosci (5)
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BIELIK MSC/NASTRAN
bkpl

k=0.456

f=20.16Hz

9=0.0208
EAS=1080kn/h

faza = o

Rys. 23. Posta¢ flatteru symetrycznego. Ruch niestateczny wystepuje na usterzeniu pionowym i po-
ziomym — zginanie statecznikow napedzane jest wychylaniem steréw

BIELIK MSC/NASTRAN, PK wariant bkf35 flatter antysymetryczny
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Rys. 24. Wykresy po analizie flatteru antysymetrycznego — niestateczno$¢ nie wystepuje, wszystkie
krzywe ttumienia przebiegaja w obszarze statecznym (krzywa 2 nie dotyczy flatteru, poniewaz cha-
rakteryzuje posta¢ sztywna)

7.3. Samolot ze schowanymi klapami, obnizona czesto$¢ wychylania
sterolotek, H=0

W trakcie realizacji prob rezonansowych prototypu oceniono, iz czestotliwos¢
wychylania sterolotek w ruchu symetrycznym miesci si¢ w zakresie 8,8-13 Hz
(8,8-11,6 w ruchu antysymetrycznym). Wykonano zatem analize flatteru
z uwzglednieniem mniejszej sztywnosci zastepczej ukladu sterowania (obnizono
ja z wartoéci 90*10° mN*mm/rad do 8,5*10° mN*mm/rad). W efekcie uzyskano
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czestotliwo$¢ ich wychylania réwna f, = 8,79 Hz w wariancie symetrycznym.
Pozostate sztywnosci mocowania powierzchni wychylnych pozostawiono bez
zmian. Przyjeto tak jak poprzednio: H = 0, Ma = 0,35. Obliczenia wykonane
dla ruchu symetrycznego nie wykazaly flatteru. W efekcie wzrostu réznicy
pomiedzy czestotliwo$ciami zginania i wychylania sterolotek sprzezenie obu
postaci nie wystepuje.

BIELIK MSC/NASTRAN, PK wariant bkf35 flatter symetryczny
a
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.03
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.01 4 _ 11
0 41— + + T + -+ " + + EAS, _
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—.01+
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—_—
- .03 T
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8
-.04al,

Rys. 25. Krzywe ttumienia g(V) uzyskane z obliczen flatteru symetrycznego dla obnizonej

czestotliwosci wychylania sterolotek przebiegaja w obszarze stabilnym. Przebiegi sa podobne

do tych z wykresu a) rys. 22, jednakze postac niesprzezona opisana krzywa (7) w tym przypadku
jest silnie tlumiona

7.4. Samolot ze schowanymi klapami, H = 6000 m

Wykonano réwniez obliczenia flatteru dla wysokosci H = 6000 m, uwzgled-
niajac przy tym zmiane gestosci powietrza (p/p, = 0,538), ktora wplywa
na wielkos¢ sit aerodynamicznych. Konfiguracje przyjeto taka jak w punkcie
7.2, a wiec sztywno$¢ sterowania klapami odpowiadajacg konfiguracji gladkiej
(czestotliwos¢ wychylania f = 40,35 Hz) oraz zachowane sztywnosci mocowania
sterow. Analiz¢ przeprowadzono dla ruchu symetrycznego i antysymetrycznego,
zakltadajac Ma = 0,71.

Postac flatteru z rysunku 26 bedzie taka sama jak flatter z rysunku 22. Przyjecie
do obliczen wigkszych wartosci parametréw Ma i H znacznie zmniejszylo pred-
kos¢ krytyczna flatteru. Dla wysokosci H = 0 oszacowano jg na Vi, = 1080 km/h,
natomiast dla H = 6000 m wynosi ona V,¢= 950 km/h.
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BIELIK

MSC/NASTRAN, PK
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wariant bkf71

flatter symetryczny
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BIELIK MSC/NASTRAN, PK wariant bkf71
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Rys. 26. Flatter symetryczny: przebiegi krzywych flatterowych s zblizone do wynikéw z punktu 7.2;

a) niestateczno$¢ wystepuje powyzej predkosci V4o = 950 km/h — krzywa (7) przekracza poziom

g =0,02; b) flatter usterzenia bedzie konsekwencja sprzegniecia postaci zginania (6, 7) z postaciami
wychylania steréw (4, 5)

a) BIELIK MSC/NASTRAN, PK wariant bkf3S flatter antysumetryczny
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Rys. 27. Wykresy po analizie flatteru antysymetrycznego: a) silne ttumienie postaci niesprzezonych
dla Ma = 0,35, krzywa (2) na wykresie nie jest flatterem, bo dotyczy sztywnej postaci drgan



Identyfikacja aerosprezystych wlasnosci laminatowej konstrukcji nosnej

b) BIELIK MSC/NASTRAN, PK  wariant bkf?71 flatter antysumetruczny
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Rys. 27. Wykresy po analizie flatteru antysymetrycznego: b) przebiegi g(V) otrzymane dla Ma = 0,71
— krzywe (8, 10, 11) biegna wprawdzie czgsciowo w obszarze niestatecznym, ale przedzial niesta-
teczno$ci nie obejmuje predkosci odpowiadajacej zalozonej liczbie Ma

7.5. Samolot ze schowanymi klapami bez wywazenia steréw, H = 0

W celu okreslenia przydatno$ci mas wywazajacych umieszczonych na wy-
siegnikach przy sterolotkach i sterach kierunku wykonano obliczenia flatterowe
dla samolotu pozbawionego wywazen. Usuni¢to wczesniej z modelu elementy
belkowe symulujace wysiegniki oraz zamocowane na ich koncach masowe ele-
menty skupione. Przyjeto konfiguracje identyczng jak w punkcie 7.2 (schowa-
ne klapy, wysokos¢ obliczeniowa H = 0, Ma = 0,35). Uwzgledniono postacie
symetryczne i antysymetryczne. Przy braku wywazen nalezalo si¢ spodziewac
znacznie nizszych predkosci krytycznych flatteru. Szczegdlnie istotny dla zagad-

nienia jest znaczny wzrost czestotliwosci wychylania steréw, przez co nastepuje

ich zblizenie do czestotliwosci zginania usterzenia pionowego i poziomego.

Zjawisko tego typu jest dla konstrukgeji lotniczej bardzo niepozadane, dopuszcza

bowiem mozliwos$¢ jednoczesnego wystapienia postaci strukturalnej i sterowej

przy stosunkowo niskiej predkosci, czego konsekwencja jest oczywiscie flatter

(rys. 28-31). Czestotliwosci postaci wlasnych odksztalcalnych w konfiguracji bez
wywazen zamieszczono w tabeli 10.

TABELA 10
Zestawienie postaci wlasnych do flatteru — brak wywazen na sterach
Nr . ;
postaci Postacie symetryczne Postacie antysymetryczne
4. Wychylanie steréw kierunku, f= 9,48 Hz | Wychylanie steréw kierunku, f= 9,51 Hz

103
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cd. tabeli 10

Nr Postacie symetryczne Postacie antysymetryczne
postaci ymetry tysymetry
5. Wychylanie sterolotek, f = 15,26 Hz Wychylanie sterolotek, f= 13,53 Hz
N _ Zginanie skrzydel i zginanie usterzen

6. Zginanie skrzydet, f= 17,50 Hz w zgodnych fazach, f - 20,83 Hz

7 Zginanie usterzen w zgodnych fazach, Zginanie usterzen w przeciwnych fazach
! f=22,50Hz i koncowek skrzydel, f= 24,77 Hz

8 Zginanie usterzen w przeciwnych fazach, | Zginanie koncoéwek skrzydet i sterolotek
" | f=2487Hz w zgodnych fazach, f = 28,98 Hz

9 Zginanie kadluba z udzialem zginania Zginanie kadtuba ze zginaniem usterzenia
' sterolotek, f= 30,26 Hz pionowego, f= 35,65 Hz

10. | Wychylanie tyln, klap, f = 40,35 Hz Wychylanie tylnych klap, f= 40,34 Hz

1 Wychylanie klap przednich i tylnych, Wychylanie klap przednich i tylnych,
©|f=4597Hz f=46,37 Hz
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Rys. 28. Flatter symetryczny: a) na wykresach g(V) widoczna niestateczno$¢ powyzej predkosci
Vias= 378 km/h
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b) .
Zespolone udzialy energetyczne
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Rys. 28. Flatter symetryczny: b) wskazy udziatéw energetycznych sugeruja charakter niestatecznosci
— konstrukeja ulega flatterowi typu zginanie usterzen (7, 8) z wychylaniem steréw (4, 5); ¢) punkt

krytyczny zaznaczony na tle przebiegu krzywych f(V)

BIELIK
bkpl

faza =

Symetryczna posta¢ ruchu dla:
k=1.396

EAS=378kn/h

o

MSC/NASTRAN

Rys. 29. Flatter symetryczny usterzenia przy niewywazonych sterach ma postac zginania statecznikéw z udzia-
lem wychylania sterow, czgstotliwos¢ flatteru przy predkosci Vi, = 378 km/h wynosi f; = 21,63 Hz
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b)

BIELIK
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wariant bkf35 flatter antysuymetryczny
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Zespolone udzialy energetyczne
postaci wlasnuch
dla:
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Rys. 30. Flatter antysymetryczny: a) krzywa (7) biegnaca powyzej poziomu g = 0,02 charakteryzuje
ruch niestateczny; b) wskazy udzialéw energetycznych pokazuja udzial postaci zginania usterzen
(6, 7, 8) i wychylania steréw kierunku (4); ¢) widoczna zbiezno$¢ czestotliwoéci postaci sterowej (4)

z czesto$ciami zginania usterzen (6, 7, 8)
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BIELIK MSC/NASTRAN
bkpl

Antysymetryczna postaé¢ ruchu dla: ]
k=1.346 AT
f=23.84Hz

9=0.0243
EAS=432kn/h

faza = 0°

Rys. 31. Posta¢ flatteru antysymetrycznego przy braku wywazenia steréw polega na zginaniu uste-
rzenia pionowego z udziatem wychylania steréw kierunku; czestotliwos¢ drgan f; = 23,84 Hz przy
predkosci krytycznej Vi, ¢ =432 km/h

8. Uwagi koncowe

Dysponujac dyskretnym modelem strukturalnym oraz panelowo-brylowym mo-
delem aerodynamicznym, wykonano seri¢ numerycznych analiz flatterowych samolotu
EM-10. Zrealizowano obliczenia z uwzglednieniem takich samych mas wywazajacych,
jakie dodano do steréw prototypu po wstepnych szacowaniach krytycznej predkosci
flatteru. Sugerujac si¢ wynikami prob rezonansowych strukture modelu dopracowano
w kierunku uzyskania zadowalajacej zbieznosci postaci wyznaczonych numerycznie
i doswiadczalnie. Poniewaz w eksperymencie uzyskano rézne czestosci wychylania
klap i sterolotek, zaistniata koniecznos¢ zastosowania kilku wariantéw modelowych.
Obliczenia wykonano, uwzgledniajac symetri¢ i antysymetrie ruchu odksztatcalnego.

Model samolotu, dla ktérego czestotliwos¢ wychylania klap tylnych wyniosta
nieco powyzej 26 Hz symulowa¢ mial konfiguracje z klapami wychylonymi. Dla
takiego wariantu predkosci krytyczne flatteru symetrycznego i antysymetrycznego
na wysokosci H = 0 wyniosty odpowiednio: V;,¢, = 1044 km/hi V,,,; = 972 km/h.
Uwzgledniajac, ze lot z wypuszczonymi klapami odbywa sie przy matych predkos-
ciach i na niskim pulapie, w zasadzie nie ma mozliwosci osiggniecia przez prototyp
wskazanych predkosci niebezpiecznych Vi, q; i Vy,4;- W rozpatrywanej konfiguracji
konstrukeja nie jest zagrozona flatterem.

Nastepne obliczenia wykonane dla modelu symulujacego wariant ze scho-
wanymi klapami wykazaly wystepowanie symetrycznego flatteru usterzen typu
zginanie statecznikow pionowych i poziomych z udziatem wychylania steréw przy
czgstotliwosdci nieco powyzej 20 Hz. Dla wysokosci H = 0 oszacowano predkosé
krytyczng takiego flatteru na Vg, = 1080 km/h. Wraz ze wzrostem wysokosci
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krytyczna predko$¢ bedzie malata, by dla H = 6000 m osiagna¢ warto$¢ Vi g; =
950 km/h. Gdyby wykonac¢ obliczenia dla wyzszego putapu, predkos$c¢ ta obnizy-
taby sie zapewne jeszcze bardziej. Oznacza to jednak, ze maksymalna predkos¢
samolotu przewidziana na V, ,, = 1000 km/h nie jest bezpieczna dla konstruk-
cji w konfiguracji prototypowej. Przepisy lotnicze wymagaja, aby predkos¢
maksymalna samolotu limitowana zazwyczaj predkoscia nurkowania V, byla
0 20% mniejsza od obliczeniowej krytycznej predkosci flatteru [5]. Sugerujac
sie wynikami analizy, zakres predkosci, jaki mozna zaproponowac¢ dla prototypu
z aktualnym wywazeniem jest nastepujacy: maksymalna predkos¢ rownowazna
Vias = 900 km/h w locie przy ziemi lub 790 km/h do wysokosci H = 6000 m.
Rozszerzenie tego zakresu wymaga dobrania skuteczniejszych wywazen. Mozna
je zmodyfikowa¢, stosujac wigksze masy badz wyposazajac stery kierunku i ste-
rolotki w dtuzsze wysiegniki.

Oceni¢ mozna na koniec wlasnosci aerosprezyste konstrukeji ze sterami bez
wywazen. Wyniki obliczen potwierdzity konieczno$¢ ich zastosowania. Przy catko-
witym braku wywazenia steréw symetryczny flatter sterowy obu usterzen wystapi
juz po przekroczeniu predkosci Vi, = 378 km/h. Wyznaczono takze jego postac¢
antysymetryczng — ta z kolei pojawi si¢ powyzej predkosci Vi, 4, = 432 km/h
na usterzeniu pionowym. Tak niskie predkosci krytyczne flatteru absolutnie nie kwa-
lifilkowatyby prototypu do lotu, zatem mocowanie mas wywazajacych w przypadku
analizowanego obiektu jest absolutnie konieczne.

Artykut wpltyngt do redakcji 24.07.2007 r. Zweryfikowang wersje po recenzji otrzymano w wrzesniu
2007 .
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A. OLEJNIK, S. KACHEL, R. ROGOLSKI, P. LESZCZYNSKI

Identification of aeroelastic properties of composite airframe structure
for one concept jet trainer

Abstract. The paper presents a solution of aeroelastic instability phenomena of composite airframe.
A method of critical flutter airspeed evaluation was applied by support of professional software
package. Numerical values of self-excited vibration velocities were determined on the basis of
integrated aeroelastic model including a structural FEM model and a panel aero model for unsteady
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aerodynamics. A conception of laminate composite modelling was put into effect. The aircraft
structure discreet model was verified then by equalling the analytical results and the results from
test-bed experiments.

Keywords: mechanics, flutter, laminate-composite materials, finite element method, normal modes,
geometry redesigning
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