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Streszczenie. Przedstawiono analiz¢ numeryczna wplywu nieciagtoséci struktury sitowej usterzenia
kierunku na widmo drgan wlasnych samolotu. Rozpatrzono zmiane czestosci i odpowiadajgce im
postacie drgan. Zastosowano dynamiczne modele samolotu z poprzednich prac [5, 9]. Do analizy
numerycznej wykorzystano dane wspélczesnego, szkolno-bojowego samolotu z napedem odrzutowym
[17], zbudowanego w konwencjonalnym ukladzie aerodynamicznym. Przedstawiona problematyka
jest bezposrednia kontynuacjg prac [12, 15, 16].
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Wprowadzenie

Podczas lotu samolotéw, szczegdlnie wspolczesnych konstrukeji rozwijajacych
duze predkosci, moze wystapic¢ wiele niekorzystnych efektéw dynamicznych. Chodzi
tu gléwnie o réznego rodzaju drgania, wymuszone i samowzbudne [1, 2, 4, 8, 10].

Zrédlem pierwszego rodzaju drgan sg sity wymuszajace (niewtasciwe wyrow-
nowazenie zespotu napedowego) oraz sily aerodynamiczne (burzliwa atmosfera
o podmuchach cyklicznych, oderwanie strumienia na optywanych powierzchniach).
Zaliczamy do nich drgania ciegien ukladu sterowania, fozy zespotu napedowego,
bafeting (ang. buffeting, okreslany terminem polskim trzepotanie) usterzenia itp.
Szczegdlnie niebezpieczng postacig drgan wymuszonych jest bafeting usterzenia.
Sa to drgania rezonansowe tego zespolu, wymuszone energia wiréw powstajacych
w strumieniu zerwanym ze skrzydel lub wystajacych czesci kadtuba. Powstaja
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wowczas, gdy usterzenie znajduje si¢ w strumieniu zaskrzydtowym, a czestos¢
drgan wilasnych usterzenia pokrywa sie z czestoscig napltywu wiréw o duzej energii.
Bafeting moze powsta¢ zaréwno przy malej (np. podczas ladowania, szczegdlnie
niebezpieczny dla samolotéw cigzkich), jak i duzej predkosci lotu.

Drugi rodzaj drgan to drgania samowzbudne, nazywane flatterem dotycza po-
wierzchni nosnych (skrzydel, usterzen, lotek, steréw) samolotu. Flatter powierzchni
no$nych powstaje, rozwija si¢ i jest podtrzymywany w wyniku dzialania sit aero-
dynamicznych wytwarzanych w procesie drgan, tj. dzieki energii naplywajacego
strumienia powietrza. Drgania tego typu wystepuja przy pewnej, Scisle okreslone;j
predkosci lotu samolotu. Wazne jest, by predkos¢ ta nie nalezala do zakresu pred-
kosci eksploatacyjnych.

Zaréwno drgania wymuszone, jak i samowzbudne, dla samolotu charaktery-
zujacego si¢ okreslonym ukladem aerodynamiczno-konstrukcyjnym, zalezg m.in.
od wielkosci i rozkladu mas oraz sztywnosci jego zespotéw. Mozna wiec powie-
dzie¢, ze zaleza od widma (czestosci i postaci) drgan wlasnych samolotu, inaczej
od charakterystyk rezonansowych ukladu.

W niniejszej pracy badano numerycznie wplyw nieciagloéci struktury uste-
rzenia kierunku na drgania wlasne samolotu. Przeprowadzono analiz¢ wplywu
lokalnego zmniejszenia sztywnosci usterzenia kierunku oraz jego potozenia wzdluz
tego zespotu, na widmo drgan wlasnych samolotu. Tego rodzaju niecigglosci
moga wystepowac dowolnie czesto w czasie eksploatacji samolotéw wojskowych,
szczegblnie podczas ich bojowego uzycia. Mozemy mie¢ do czynienia z lokalnym
zniszczeniem (lub urwaniem, odstrzeleniem) fragmentu dowolnego zespotu pla-
towca badz lokalnym naruszeniem jego struktury nosnej (sitowej).

Niniejsza praca dotyczy probleméw drgan wlasnych samolotu bedacego w awa-
ryjnym stanie konstrukgji [11]. Stanowi bezposrednia kontynuacje analiz przed-
stawionych w pracach [12, 15, 16] i dotyczacych wplywu lokalnych nieciaglosci
struktur innych zespoléw platowca na widmo drgan wtasnych konstrukeji.

W pracy przedstawiono analize numeryczng drgan wtasnych samolotu z niecia-
glosciami struktury usterzenia kierunku. Rozpatrzono wptyw wielko$ci nieciaglosci
oraz jej polozenia wzdtuz dlugosci tego zespolu platowca na zmiane widma drgan
wlasnych samolotu.

2. Model obliczeniowy samolotu; obiekt badan

Podobnie jak w poprzednich pracach, do analizy problemu wykorzystano
dyskretne, dynamiczne modele samolotéw zaproponowane w pracach [5, 9],
w ktorych stosowano jednowymiarowq dyskretyzacje odksztalcalnych zespotow
samolotu przy wykorzystaniu techniki elementéw skonczonych [3] i dwustopnio-
wej (elementy > elementy wyzszego rzedu) syntezy struktury [7]. Uwzglednienie
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nieciaglo$ci usterzenia kierunku pozwala na rozpatrzenie samolotu jako obiektu
symetrycznego, to znaczy majacego pionowa, podtuzng plaszczyzne symetrii ma-
sowej i sprezystej Oxz (rys. 1).

Rys. 1. Przyjete uklady wspotrzednych samolotu

W rozpatrywanym dynamicznym, belkowo-brylowym modelu samolotu (po-
dobnie jak w poprzednich pracach), przyjeto, ze odksztalcalne zespoly samolotu
(skrzydta, poléwki usterzenia wysokosci, usterzenie kierunku) wykonuja drgania
skretne i poprzeczne drgania gietne (rys. 1):

0;i=¢; s, wi=w; (y;,1),i=1,.,, 5, (1)

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

Zespoly konstrukcyjne wykonujace ruchy (1) traktuje si¢ jako nieodksztalcalne
w swoich plaszczyznach. Natomiast odksztalcalne czgsci kadtuba drgaja skretnie
woko!l podluznej osi samolotu Ox oraz gietnie w ptaszczyznach prostopadtych
Oxz 1 Oxy (rys. 1):

@i = ¢; (0 1), Wi = Wi (Xpio 1), Wiy = Wi (4> 1), i =1, 2, (2)

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



88 J. Blaszczyk

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, (3)

gdzie C jest macierza charakterystyczng rozpatrywanego uktadu i reprezentuje
masowe oraz geometryczne parametry samolotu. Wektor p ma sktadowe, ktérymi
s3 uogodlnione, bezwymiarowe parametry w skrajnych przekrojach odksztatcalnych
zespolow samolotu. Formalizm matematyczny, ktérego wynikiem jest otrzymanie
ukladu (3) przedstawiono w pracy [9].

Poszukiwane réwnanie czgsto$ci drgan wlasnych samolotu otrzymuje sig,
przyréwnujac wyznacznik charakterystyczny uktadu (3) do zera

A=detC=0. (4)

Czestosci drgan wlasnych obliczono z réwnania (4) metoda bisekcji przy zasto-
sowaniu eliminacji Gaussa z wyborem najwigkszego elementu, przy maksymalnie
mozliwym zwezeniu pasma macierzy C.

Po wyznaczeniu czestosci drgan wlasnych w celu okreslenia postaci drgan,
z réwnan (3) otrzymujemy kranicowe parametry krawedziowe odksztalcalnych
zespolow, przyjmujac jeden z nich jako jednostkowy (np. ugiecie swobodnego
konca skrzydla). Wstawiajac wyznaczone parametry krawedziowe do réwnan dy-
namicznej réownowagi odksztatcalnych zespotéw konstrukcyjnych, dla kolejnych
liczb naturalnych j = 1, 2, 3,..., otrzymujemy ostateczne wartosci poszukiwanych
parametrow na wszystkich krawedziach elementéw, na ktére podzielono rozpa-
trywany samolot.

W dalszej czesci artykutu przedstawiono wyniki analizy numerycznej widma
drgan ukladu bez uszkodzen struktury (widmo nominalne) i widma drgan samo-
lotu z nieciaglo$ciami struktury usterzenia kierunku. Otrzymane wyniki poddano
analizie poréwnawcze;.

Opracowano algorytm, zredagowano program i wykonano obliczenia na kom-
puterze klasy PC. Wyznaczenie warto$ci czestoéci drgan wtasnych i odpowiadajace
im wektory wlasne reprezentujace postacie tych drgan, przeprowadzono podobnie
jak we wcze$niejszych pracach.

Obiektem analizy numerycznej jest wspotczesny samolot szkolno-bojowy
z turbinowym napedem odrzutowym, zbudowany w klasycznym ukfadzie aero-
dynamicznym (rys. 1). Skrzydia wolnonos$ne w ukladzie gérnoplata, o obrysie
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trapezowym, wydluzeniu A = 4,6, konstrukcji dzwigarowej. Usterzenie poziome
i pionowe konwencjonalne (statecznik + ster). Obydwa o obrysie trapezowym
i wydtuzeniu A; = 5 — dla usterzenia poziomego i A, = 1,3 — dla usterzenia pio-
nowego. Konstrukcja usterzen dzwigarowa, kadtuba — poétskorupowa.

Obliczenia widma drgan wykonano dla masy startowej samolotu wynoszacej
5700 kg, w konfiguracji gladkiej (bez podwieszen zewnetrznych).

Niezbedne do analiz numerycznych rozklady mas i sztywnosci odksztatcalnych
zespolow samolotu zaczerpnieto z opracowan [17]. Wybrane z nich, dotyczace
usterzenia kierunku, ilustruje rysunek 2. Przedstawiono tu rozktad geometrycznych
momentéw bezwladnosci (osiowego — Ix, biegunowego — Io) wzdtuz dlugosci
usterzenia kierunku.

——Ix[10°m*] —=—I0[10°m%

konsola ust. V

Moment bezwtadnogci [10”° m%]

dlugo$¢ usterzenia V [m]
0 T T T T

0 0,5 1 1,5 2 2,5

Rys. 2. Rozklad geometrycznych momentéw bezwladnoéci wzdiuz dtugoéci usterzenia kierunku
samolotu szkolno-bojowego [17]

3. Analiza numeryczna drgan samolotu

Do obliczen strukture samolotu, podobnie jak w pracach [15, 16], podzielono
na elementy o krawedziach prostopadtych do osi sprezystych odksztalcalnych
zespoléw. Dlugosci tych elementéw dobrano zaleznie od charakteru rozkladow
parametrow masowych i sztywno$ciowych (np. por. rys. 2). Zespoty o zblizonych
dlugosciach dzielono na taka sama liczbe elementéw. Dlatego skrzydta (prawe
ilewe) oraz nosowa cze$¢ kadtuba podzielono na n, elementéw, a poléwki uste-
rzenia wysokosci, usterzenie kierunku oraz srodkows czes¢ kadtuba na n, = 0,5
n, elementéw. Obliczenia wykonano przy podziale na n, = 20 elementéw i n, =10
elementow. Podzial taki zadawalajaco aproksymuje rzeczywiste rozklady parametrow
masowych i sprezystych odksztatcalnych zespoléw samolotu. Przy tak przyjetym
podziale struktury, samolot zawiera 100 elementéw skonczonych, co odpowiada
uzyciu okoto 400 stopni swobody.
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Przedstawiono wyniki obliczenn widma czestosci drgan wlasnych samolotu
szkolno-bojowego bez uszkodzen oraz z niecigglosciami wzdluz usterzenia kie-
runku. Wyznaczone widmo drgan, dotyczace samolotu bez uszkodzen usterzenia,
w dalszej czesci opracowania bedziemy nazywac widmem nominalnym. Podobnie
jak w poprzednich pracach, analizie numerycznej poddano pie¢ pierwszych cze-
stosci widma, ktdre ,,przyporzadkowano” odpowiednim, odksztalcalnym zespotom
samolotu. W wyniku przeprowadzonych badan mozna stwierdzi¢, ze dla w, domi-
nujace znaczenie ma zginanie kadtuba w plaszczyznie bocznej, ®, — symetryczne
zginanie skrzydel, w; — skrecanie kadtuba, o, — symetryczne zginanie kadtuba i dla
w5 — niesymetryczne zginanie skrzydet.

W dalszej czgsci przedstawiono wyniki analizy numerycznej wptywu niecig-
glosci struktury potozonych wzdtuz diugosci usterzenia kierunku (rys. 1). Nalezy
dodad, ze nieciagtos¢ struktury (jej lokalne zniszczenie) moze nastapi¢ w wyniku
razenia pociskiem (artyleryjskim, rakietowym). Istnienie nieciaglosci w struk-
turze usterzenia prowadzi do lokalnego ubytku sztywnosci, ktorego wielkos¢
determinowana jest gtéwnie wielkoscig energii pocisku i energii zawartego w nim
tadunku kruszacego. W obliczeniach, razenie pociskiem modelowano poprzez
ubytek sztywnosci na dtugosci odpowiedniego elementu skoniczonego usterzenia.
Zmieniano wielko$¢ tego ubytku w granicach od 30 do 90% sztywnosci nominalnej
(pierwotnej) z jednoczesnym przemieszczaniem tej nieciggtosci wzdtuz dtugosci
usterzenia kierunku. Oznacza to, ze przestrzelina ,wedruje” od swobodnego konca
usterzenia do przekroju mocowania tego zespotu do kadtuba (w modelu oblicze-
niowym tylna sztywna bryla kadtuba).

Uzyskane czesto$ci widma z niecigglo$ciami usterzenia kierunku poréwnano
z widmem nominalnym samolotu. Okreslono réznice wzgledna A@ (wzgledny
spadek), ktora obliczano zgodnie ze wzorem

A® =100 (w /w,.... [%] (5)

niec — wnom) nom

gdzie: w, ;.. i w,,,, — odpowiednie czestosci widma dla ukladu z niecigglosciami

oraz bez uszkodzen.

W dalszym ciagu przedstawiono uzyskane wyniki analizy numerycznej widma
drgan samolotu z uszkodzeniami struktury usterzenia kierunku. Analizie poddano
zmiany czestosci widma oraz odpowiadajace im postacie drgan dla wybranych
zespolow samolotu. Wyniki obliczen zmiany czesto$ci drgan przedstawiono gra-
ficznie na rysunkach 3-9. Wptyw potozenia nieciagltodci, o stalym ubytku sztywno-
$ci, wzdtuz diugosci (rozpigtosci) usterzenia kierunku na widmo drgan samolotu
®, + o5 ilustrujg rysunki 3-6. Natomiast zmiany wartosci kolejnych czestosci
analizowanego widma, od réznych ubytkdw sztywnosci w obszarze niecigglosci,
pokazano na rysunkach 7-9. Kazdorazowo dla ,,przemieszczajacej si¢” nieciaglo-
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TABELA 1

Zestawienie zmian widma czestoéci samolotu w zaleznosci od polozenia przestrzeliny
(ubytek sztywnoéci 70%) wzdtuz diugosci usterzenia kierunku

Widmo nominalne

0, =13,776 Hz | ®,=13,962Hz | w;=17,367Hz | w,=21,632Hz | w;=22,193 Hz

Kd, Ig, nies. Sk, Ig, sym. Kd, Is, nies. Kd, Ig, sym. Sk, Ig, nies.

Czestosci drgan samolotu z przestrzelinami

Awy; Awy; Awy; Awy; Awg;
S R I R O R O s

el | 13,775 | -0,01 | 13,962 | 0,00 17,363 | -0,02 | 21,632 | 0,00 |22,190| -0,01

@y

e2| 13,760 | -0,12 | 13,962 | 0,00 17,284 | -0,48 | 21,632 | 0,00 |22,136| -0,26

e3 13,698 | -0,57 | 13,962 | 0,00 17,013 | -2,04 | 21,632 0,00 |21,934| -1,17

e4 | 13,557 | -1,59 | 13,962 | 0,00 16,579 | -4,54 |21,632| 0,00 |21,577| -2,78

e5| 13,293 | -3,51 |[13,962| 0,00 |16,150| -7,01 |21,632| 0,00 [21,237| -4,31

Oznaczenia: el,..., e5 — kolejne skonczone elementy usterzenia kierunku (poczatek od swobodnego konca tego
zespolu — rys. 1) z ubytkami sztywnoéci wynoszacymi 70%, w; — i-ta (i = 1, 2,..., 5) czestos¢ widma samolotu
z przestrzeling w j-tym elemencie usterzenia kierunku, A®; — wzgledne zmniejszenie i-tej czestosci widma
przy nieciaglosci struktury w j-tym elemencie usterzenia kierunku (i = 1, 2,..., 5, j = 1, 2,..., 5), Kd — kadtub,
Sk — skrzydto, I — pierwsza posta¢, g — zginanie, s — skrecanie, nies. — posta¢ niesymetryczna, sym. — postaé
symetryczna (np. Kd, Ig, nies. — oznacza pierwsza niesymetryczng postaé gietnych drgan kadtuba).

$ci wzdluz usterzenia kierunku przyjmowano staly ubytek sztywnosci (zginania
i skrecania) w obszarze nieciaglosci. W taki sposob przeprowadzono analize widma
drgan samolotu z nieciggto$ciami o ubytkach sztywnosci wynoszacych: 30, 50, 70
i 90% w stosunku do struktury usterzenia bez uszkodzen.

Z wykresow przedstawionych na rysunkach 3-6 wynika, ze ,,przemieszczaniu
si¢” nieciaglosci, od swobodnego konica usterzenia kierunku do kadtuba, towarzy-
szy spadek wszystkich czgstosci analizowanego widma drgan samolotu. Im blizej
kadluba jest potozona nieciaglos¢, tym wieksze sg spadki wszystkich czestosci
analizowanego widma. Spadki te, dla kolejnych czestosci widma, charakteryzuja
sie r6zng intensywnoscia. Najwigksze z nich dotyczg skrecania kadluba (czestos$é
®,), niesymetrycznego zginania skrzydel () i bocznego zginania kadluba (o,).
Przy czym, jedli nieciagtodci sa polozone do okoto 80% dlugosci usterzenia kie-
runku (mierzac od swobodnego konica tego zespotu), woéwczas najwigksze spadki
mamy dla czestosci skrecania kadiuba (w;). Dla duzych przestrzelin (tu: ubytek
sztywnosci 90%), polozonych blizej mocowania usterzenia do kadtuba, dominu-
jace spadki czgstosci dotycza bocznego zginania tego zespolu (m,), jak pokazano
na rysunku 6.
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Wzgledna zmiana czestosci (%]
R

konsola ust. V

—e—o; — Kd, Ig, nies.
—s—wm, — Sk, Ig, sym.
——w3 — Kd, Is, nies.
——awmy — Kd, Ig, sym.
—=—ws — Sk, Ig, nies.

w3 A

Polozenie nieciagto$ci wzdluz usterzenia V [%]

20

40 60 80 100

Rys. 3. Wplyw polozenia nieciagtosci struktury wzdtuz dlugoéci usterzenia kierunku na widmo drgan
samolotu. Ubytek sztywnosci — 30%

edna zmiana czestosci [%]

Rys

Wzgledna zmiana czestosci [%]

konsola ust. V

—e—o; — Kd, Ig, nies.
—m—@, — Sk, Ig, sym.
——w3 — Kd, Is, nies.
——wy — Kd, Ig, sym.
—»—o;5 — Sk, Ig, nies.

. 4. Wplyw polozenia nieciagtoéci struktury wzdtuz diugoéci potéwek usterzenia wysokoéci na
widmo drgan samolotu. Ubytek sztywnos$ci — 50%

-4

-6

-8

konsola ust. V

—e—w; — Kd, Ig, nies.
—m—@, — Sk, Ig, sym.
——w3 — Kd, Is, nies.
—x—my — Kd, Ig, sym.

—x— w5 — Sk, Ig, nies.

Polozenie nieciaglosci wzdluz usterzenia V [%]

0

20

40 60 80 100

Rys. 5. Wplyw polozenia nieciagtosci struktury wzdtuz dlugosci usterzenia kierunku na widmo drgan

samolotu.

Ubytek sztywnosci — 70%
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0 - b
g 20 W4
g 51
8
g, —e—wm; — Kd, Ig, nies.
o -101 —s—w, — Sk, Ig, sym.
= ——wm3 — Kd, Is, nies.
E 15- ——wmy — Kd, Ig, sym. {
p ——ws — Sk, Ig, nies.
5
= 201
N
= Polozenie nieciaglosci wzdluz usterzenia V [%] ,

-25
0 20 40 60 80 100

Rys. 6. Wplyw polozenia nieciagtoéci struktury wzdtuz dtugosci usterzenia kierunku na widmo drgan
samolotu. Ubytek sztywnosci — 90%

Z wykreséw zamieszczonych na rysunkach 7-9 wynika, ze znaczacy wplyw
na zmianeg czesto$ci ma réwniez wielkos¢ wystepujacych nieciaglosci (przyjete
ubytki sztywnosci zginania i skrecania w obszarze danego elementu usterzenia).
Na przyklad dla niecigglosci usterzenia charakteryzujacych si¢ spadkiem sztywnosci
70% (w stosunku do samolotu bez uszkodzen) i pofozonych w rejonie mocowania
do kadluba, wymienione wcze$niej czestosci kadtubowe malejg (tab. 1, por. rys. 5
i7): @, 0 okolo 4% (rys. 7) a w; — prawie 7% (rys. 8). Czgsto$¢ niesymetrycznego
zginania skrzydel (®;) maleje o okoto 5% (rys. 9). Nalezy dodac, ze dla wigkszych
nieciaglodci (np. ubytek sztywnosci 90% na dlugosci elementu) zmniejszenie
wyzej wymienionych czestosci jest zdecydowanie wigksze: dla @, wynosi prawie
25% (rys. 7), w; — przekracza 15% (rys. 8) i dla @ wynosi ponad 10% (rys. 9).
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Rys. 7. Zmiana czestosci o, (boczne zginanie kadluba) od polozenia nieciaglo$ci wzdtuz diugosci
usterzenia wysokosci. Ubytek sztywno$ci: 30-90%
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. 8. Zmiana czesto$ci o, (skrecanie kadtuba) od polozenia niecigglosci wzdluz dtugosci usterzenia
kierunku. Ubytek sztywnosci: 30-90%
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Rys. 9. Zmiana czestosci o, (niesymetryczne zginanie skrzydel) od potozenia nieciaglosci wzdiuz
dlugosci usterzenia kierunku. Ubytek sztywnoéci: 30-90%

Pozostate czgstosci analizowanego widma samolotu, dotyczace symetrycznego
zginania skrzydel (w,) i symetrycznego zginania kadtuba (w,), praktycznie nie sa
wrazliwe na istnienie nieciagtosci' w ogéle, w tym zespole samolotu. Dlatego nie
pokazano ich na rysunkach.

Z pewnoécig wplyw taki istnieje i wynika gtéwnie ze zmniejszenia masy elementu usterzenia
w obszarze nieciagglosci. W obliczeniach tego nie uwzgledniono, traktujac, ze wplyw zmniejszenia
masy w wyniku istnienia przestrzeliny jest maly. Na przyklad dla nieciaglosci potozonej tuz przy
okuciach ,usterzenie-kadlub’, charakteryzujacej si¢ ubytkiem sztywnosci 90% i przy przyjeciu
spadku masy tego elementu az o 50% wzgledne wzrosty symetrycznych czestoéci skrzydet (w,)
i kadluba (w,) nie przekraczaja 0,5%.
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Reasumujac, istnienie nieciagltosci w usterzeniu pionowym, prowadzi do
spadku niesymetrycznych czesto$ci analizowanego widma, ktore dotycza zginania
i skrecania kadluba oraz zginania skrzydel. Spadki te sg zalezne wprost od wielko$ci
przestrzeliny oraz jej potozenia wzdluz diugosci usterzenia. Najbardziej wrazliwymi,
w kolejnosci sg czestosci: kadlubowe dotyczace niesymetrycznego zginania — o,
(z maksymalnym spadkiem bliskim 25%) i skrecania kadluba — o, (spadek prze-
kraczajacy 15%) oraz czesto$¢ niesymetrycznego zginania skrzydet — . ze spad-
kiem okoto 11%. Pozostale czgstosci badanego widma, dotyczace symetrycznego
zginania kadluba (w,) i symetrycznego zginania skrzydet (o,), praktycznie nie sg
wrazliwe na istnienie nieciggto$ci w usterzeniu pionowym.

W artykule przeprowadzono réwniez analize wpltywu nieciggtosci w struktu-
rze usterzenia pionowego na postacie drgan badanego widma. Wyniki tych analiz
przedstawiono na rysunkach 10-17. Ograniczono si¢ tu do pokazania zmiany postaci
wybranych zespoléw samolotu, gtéwnie tych, dla ktorych postac jest dominujaca.
Na przyklad dla czestosci o, dominujace jest zginanie kadluba w plaszczyznie
Oxy (rys. 1), dlatego pokazano zmiang postaci bezwymiarowego bocznego ugiecia
(rys. 10) oraz kata skrecenia (rys. 11) wzdluz dlugosci tego zespotu samolotu. Dla
czestosci w, dominuje symetryczne zginanie skrzydel, na wykresach (rys. 121 13)
przedstawiono postacie ugiecia oraz skrecenia skrzydla itd.

Do przeprowadzenia obliczen usterzenie kierunku dzielono na 5 elementdéw,
czyli rozpatrzono pig¢ kolejnych polozen nieciagtosci wzdltuz jego diugosci (roz-
pietosci). Kazdorazowo byly to niecigglosci o statych ubytkach sztywnosci (30, 50,
70190%). W celu zapewnienia czytelno$ci wykreséw, przedstawiono postacie dla
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Rys. 10. Zmiana bocznego ugiecia kadluba dla czestosci o, (niesymetryczne zginanie kadluba) od
polozenia nieciagto$ci wzdluz usterzenia kierunku. Ubytek sztywnoéci — 70%



96 J. Blaszczyk

3
—e—Dbez uszkodzen
e5 —s—niecigglo$¢ w elemencie e3
2 —a—nieciaglo$¢ w elemencie e5
o]
'g cze$¢ $srodkowa w1, — Kd, Ig, nies.
o kadtuba
= 149
i
G2
N cze$¢ nosowa kadtuba
0 : e —————————————
e3
1 bez uszkodzen dlugo$¢ kadtuba [%]
0 20 40 60 80 100

Rys. 11. Zmiana kata skrecenia kadtuba dla czgstosci o, (niesymetryczne zginanie kadtuba) od po-
tozenia nieciggloéci wzdluz usterzenia kierunku. Ubytek sztywnosci — 70%
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Rys. 12. Zmiana ugigcia skrzydia dla cz¢stoéci w, (symetryczne zginanie skrzydel) w zaleznosci od
polozenia nieciaglosci wzdluz usterzenia kierunku. Ubytek sztywnosci — 70%
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Rys. 13. Zmiana kata skrecenia skrzydta dla czestoéci o, (symetryczne zginanie skrzydet) od polozenia
niecigglosci wzdtuz usterzenia kierunku. Ubytek sztywnosci — 70%
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wybranych dwdch niecigglosci: w elemencie e3, tj. dla nieciagtosci znajdujacej sie
w potowie dlugosci usterzenia pionowego oraz w elemencie e5 (rejon mocowania do
kadluba). Dodatkowo, w celu odniesienia, naniesiono posta¢ dotyczaca samolotu bez
uszkodzen jego struktury. Na wszystkich wykresach postaci, przedstawiono wyniki
obliczen dla niecigglosci charakteryzujacych sie ubytkiem sztywnosci 70%.

Jak wspomniano wczeéniej, postacie kadtubowe dla czestosci @, (niesyme-
tryczne zginanie kadtuba) pokazano na rysunkach 101 11. Z rysunku pierwszego,
ilustrujacego boczne ugiecie tego zespolu wynika, ze jego ksztalt nie ulega zmianie.
Podobnie jest z weztami dla obydwu odksztalcalnych czgéci kadluba. Dla $rodkowej
cze$ci kadluba wezel gietny lezy na 35% jej dlugosci, dla czesci przedniej kadtuba
— na okolo 15% jej dlugosci. Polozenie weztdéw jest praktycznie stale, nie sg one
wrazliwe na wielko$¢ i umiejscowienie nieciggtosci wzdtuz usterzenia kierunku,
dla tej czgstosci widma. Najwigksze ugiecia kadluba maja miejsce dla przestrzeliny
w usterzeniu pionowym, potozonej tuz przy kadtubie (nieciggltos¢ w elemencie e5).
W przypadku skretnej postaci kadluba (rys. 11) wida¢, ze jego cze$¢ nosowa jest
malo wrazliwa na zmiang polozenia nieciaglosci na usterzeniu. Zdecydowanie
inaczej jest z postacia cze$ci srodkowej, gdzie ma miejsce zmiana modutu i znaku
postaci. Najwigksze skrecenie kadluba, niezaleznie od polozenia przestrzeliny na
usterzeniu pionowym, jest w przekrojach kadtuba tuz przy mocowaniu zespolu
usterzen.

Postacie odpowiadajace czestosci w, (symetryczne zginanie skrzydel) i doty-
czace ugiecia oraz skrecenia skrzydel odpowiednio pokazano na rysunkach 121 13.
Wynika z nich, ze wplyw istnienia nieciggltosci w usterzeniu pionowym na syme-
tryczne ugiecie oraz skrecenie skrzydet praktycznie nie istnieje. Charakter ugiecia
jest zachowany, a zmiana znaku ma miejsce na 20% dlugosci skrzydet mierzonej
od oku¢ ,,skrzydlo-kadiub” Wezta skretnego brak.

Dla czestoéci s, dotyczacej skrecania kadluba, analizowany obraz postaci
sprowadza sie do zmiany kata skrecenia (rys. 14) wzdtuz dlugosci tego zespotu.
Nie pokazano ugi¢¢ kadtuba, w ptaszczyznach prostopadlych (boczne i podtuzne),
bowiem sg zerowe. Z postaci skrecania kadluba, przedstawionego na rysunku 14
wynika, ze zmiany katéw skrecenia sg tego samego znaku i podobnego ksztattu.
Istnienie nieciaglo$ci w usterzeniu pionowym prowadzi do zmniejszenia kata skre-
cenia nosowej czesci kadluba. Najwiekszy kat skrecania dotyczy kadluba w obszarze
mocowania usterzen.

Obraz postaci dotyczacej czgstosci m,, z dominujacym symetrycznym zgina-
niem kadluba, ograniczono do przedstawienia symetrycznego ugiecia tego zespotu
(rys. 15). Skrecanie i ugiecie boczne kadluba sa zerowe. Charakter postaci, dla
réznego umiejscowienia nieciaglo$ci w usterzeniu kierunku, nie ulega zmianie
zaréwno co do ksztaltu, jak i znaku. Istnieja dwa wezly gietne, po jednym w kazdej
cze$ci kadtuba i sg potozone na ok. 25% diugosci kazdej z nich. Posta¢ ugiecia nie
zalezy od wielko$ci oraz polozenia niecigglosci w usterzeniu pionowym.
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Rys. 14. Zmiana kata skrecenia kadtuba dla czesto$ci m; (skrecanie kadluba) od polozenia niecigglo$ci
wzdluz usterzenia kierunku. Ubytek sztywnosci — 70%
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Rys. 15. Zmiana symetrycznego ugiecia kadtuba dla czestosci o, (symetryczne zginanie kadtuba) od
polozenia nieciaglosci wzdluz usterzenia kierunku. Ubytek sztywnosci — 70%

Dla czgstosci ws, z dominujacym niesymetrycznym zginaniem skrzydet, wy-
kresy postaci przedstawiono na rysunkach 16 i 17. Pokazano tutaj ugiecie i skre-
cenie jednego skrzydla, postacie drugiego beda symetryczne, lecz z przeciwnym
znakiem. Pierwszy rysunek dotyczy postaci niesymetrycznego ugiecia skrzydta,
drugi — skrecenia tego zespolu. Obydwie postacie nie wykazuja istotnych zmian
w stosunku do samolotu bez uszkodzen.

Reasumujac, badaniom numerycznym poddano widmo drgan samolotu skia-
dajace si¢ z pieciu czestosci. Przedstawiono zmiane czestosci widma oraz wybrane
postacie podstawowych zespotéw samolotu. Wszystkie czestosci widma, wystepuja
jako pierwsze harmoniczne, w ktérych dominujace sa ugiecia lub skrecenia dwoch
zespolow samolotu — skrzydel (ptata nosnego) i kadtuba. W widmie tym brak jest
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Rys. 16. Zmiana ugiecia skrzydla dla czgsto$ci w, (niesymetryczne zginanie skrzydel) od polozenia
nieciagtosci wzdtuz dtugosci usterzenia kierunku. Ubytek sztywnosci — 70%
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Rys. 17. Zmiana kata skrecenia skrzydla dla czesto$ci s (niesymetryczne zginanie skrzydel) od
potlozenia niecigglosci wzdtuz dlugosci usterzenia kierunku. Ubytek sztywnosci — 70%

czestosci, ktore mozna by ,,przypisa¢” usterzeniu wysokosci czy usterzeniu kierun-
ku (zespotowi z niecigglosciami). Czgstosci takie istnieja i znajduja sie w zakresie
wyzszych harmonicznych widma samolotu, ktérych nie poddano analizie.

Na zakonczenie pokazemy ugigcia i skrecenia usterzenia kierunku dla jedne;j,
wybranej czestosci drgan wlasnych badanego widma (przy ubytku sztywnosci 70%),
mianowicie dla czestosci ;. I tak, na rysunku 18 przedstawiono ugigcie usterze-
nia kierunku, a na rysunku 19 — skrecenie tego zespotu samolotu. Z pierwszego
rysunku wynika, ze przedstawione ugiecia zachowuja ksztalt i sg tego samego
znaku, brak jest weztéw gietnych. Z drugiego — dotyczacego — skrecania wy-
nika, ze jest podobnie. Wida¢ tu charakterystyczne zwigkszenie kata skrecenia
w obszarze elementu z niecigglodcia (np. e5, element przy wezlach mocowania
usterzenia kierunku do kadluba). Z obydwu rysunkéw wynika, ze przemieszczaniu
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Rys. 18. Zmiana ugigcia usterzenia kierunku dla czgstosci o, (boczne zginanie kadtuba) od potozenia
nieciaglo$ci. Ubytek sztywnosci — 70%
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Rys. 19. Zmiana kata skrecenia usterzenia kierunku dla czestosci o, (boczne zginanie kadluba) od
polozenia niecigglosci. Ubytek sztywnosci — 70%

sie nieciaglo$ci w kierunku przekroju mocowania do kadtuba towarzyszy wzrost
modutu ugigcia (skrecenia). Pokazane na rysunkach postacie zginania i skrecania
usterzenia kierunku, dla czestosci o,, sa reprezentatywne dla wszystkich czestosci
(dla przestrzelin roznej wielkos$ci) badanego widma, tj. pieciu pierwszych czesto$ci
samolotu. Oznacza to, Ze nie s3 identyczne jak pokazane na rysunkach 18 i 19,
lecz sg innego charakteru (co do znaku, istnienia weztéw), ale kazdorazowo (dla
danej czgstosci widma) sa podobnego ksztaltu, réwniez moga mie¢ wezly. Wraz
z przemieszczaniem sie niecigglosci w kierunku oku¢ ,,usterzenie-kadtub” maleja
wartoséci bezwzgledne ugiecia (skrecenia) usterzenia.
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4. Zakonczenie, wnioski

Niniejsza praca jest kontynuacja analiz, dotyczacych drgan wlasnych samolotu
bedacego w awaryjnym stanie konstrukcji z zachowaniem masowej i sprezystej
symetrii konstrukeji. W artykule przedstawiono wyniki analizy numerycznej drgan
wlasnych wspoélczesnego samolotu szkolno-bojowego z napedem odrzutowym.
Analizie poddano pie¢ pierwszych czestosci widma samolotu z nieciggtosciami
(przestrzelinami) struktury sitowej usterzenia kierunku. Uzyskane wyniki poréwna-
no z widmem samolotu bez uszkodzen. W analizie drgan wykorzystano dyskretne,
dynamiczne modele samolotu z wcze$niejszych prac.

Z przedstawionych obliczen drgan widma sktadajacego sie z pierwszych pigciu
czestosci mozna sformulowa¢ nastepujace wnioski:

— Istnienie nieciaglo$ci struktury usterzenia kierunku prowadzi do zmniejsze-
nia niesymetrycznych czestoéci analizowanego widma samolotu. Zmniejsze-
nie to zawiera sie w zakresie od kilku do kilkudziesieciu procent w stosunku
do widma nominalnego i jest zréznicowane.

— Wielko$¢ spadku czgstosci zalezy wprost od wielkosci nieciagtosci i jej
umiejscowienia wzdluz diugosci usterzenia kierunku. Nieciaglosci cha-
rakteryzujace sie wigkszymi spadkami sztywnosci (wigksze przestrzeliny)
prowadza do wiekszych spadkéw czestosci. Podobny efekt uzyskuje si¢
w przypadku ,,przemieszczania si¢” nieciagtosci w kierunku obszaru mo-
cowania usterzenia do kadluba.

— Najbardziej wrazliwe na istnienie nieciagglosci w usterzeniu kierunku sa
czestosci kadlubowe dotyczace niesymetrycznego zginania (®,) z maksy-
malnym spadkiem bliskim 25% i skrecania kadtuba (w;) — ze spadkiem
ponad 15%. Nieco mniejsza wrazliwo$¢ wykazuje czgsto$¢ niesymetrycz-
nego zginania skrzydta (ws), ktéra maleje ponad 10%. Podane tu procen-
towe warto$ci spadkéw dotycza nieciaglodci z ubytkiem sztywnosci 90%
i lezacych w poblizu oku¢ ,usterzenie kierunku-kadlub”. Wymienione
czestosci nalezg do niesymetrycznych.

— Zmianom czesto$ci widma towarzysza niewielkie zmiany postaci. Zaleza
one wprost od wielkosci nieciaglosci i jej odlegtosci od oku¢ ,,usterzenie
kierunku-kadtub”. Im przestrzelina jest wigksza i lezy blizej kadluba, tym
zmiany postaci sg wieksze. Generalnie, w badanym widmie postacie (ugie-
cia, skrecenia) zachowuja ksztalt z niewielkimi zmianami, co do modutu,
zauwazalnymi dla niecigglosci lezacych w rejonie mocowania usterzenia.
Podobnie jest z polozeniem wezldéw gietnych i skretnych. Najbardziej
wrazliwym zespolem jest kadtub, gléwnie dla niesymetrycznego zginania
(czesto$¢ ;). Wystepujace zmiany dotyczg wartoéci ugiecia i skrecenia
gltéwnie srodkowej czesci kadtuba.
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— Istnienie niecigglosci w usterzeniu pionowym, praktycznie nie powoduje
zmian czesto$ci symetrycznego zginania skrzydet (®,) i symetrycznego
zginania kadluba (w,), zaréwno co do ich wartosci, jak i odpowiadajacej
jej postaci. Oznacza to, ze symetryczne czgstosci badanego widma nie sg
wrazliwe na istnienie niecigglosci w usterzeniu kierunku.

Problematyka drgan wlasnych samolotéw, bedacych w awaryjnych stanach

konstrukeji, wynikajacych z istnienia niecigglosci sitowej struktury ptatowca, jest
zagadnieniem istotnym. Zaréwno z punktu widzenia bezpieczenstwa latania, jak
i waloréw poznawczych. Bedzie kontynuowana w nastepnych pracach.

Artykut wplyngt do redakcji 17.07.2007 r. Zweryfikowang wersje po recenzji otrzymano w pazdzierniku
2007 r.
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J. BLASZCZYK

Numerical analysis of free vibration of an aircraft
with discontinuous vertical tail unit structure

Abstract. In the report, a numerical analysis of the impact of the discontinuous tail strength structure
on the aircraft free vibration is presented. Variation of frequency and its modes were considered.
Dynamical models of the aircraft from the previous works were used [5, 9]. The data of the contemporary
military trainer jet with conventional aerodynamic lay-out were taken for analysis [17]. Evaluated
problem is a direct continuation of the works [12, 15, 16].
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