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Streszczenie. Przedstawiono analize numeryczng widma drgan niesymetrycznego samolotu wyni-
kajacego z urwania segmentu konsoli lewego skrzydta. Zastosowano dynamiczne modele samolotu
z poprzednich prac [10, 5, 7, 8]. Do analizy numerycznej wykorzystano dane wspdlczesnego, szkol-
no-bojowego samolotu z napedem odrzutowym [21], zbudowanego w konwencjonalnym uktadzie
aerodynamicznym.
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1. Wprowadzenie

W czasie eksploatacji wojskowych statkdw powietrznych, szczegolnie podczas
ich bojowego uzycia, czgsto dochodzi do razenia prowadzacego do zniszczenia
(urwania, odstrzelenia) fragmentu dowolnego zespolu platowca. Z reguly ma miejsce
lokalne naruszenie (i z reguly oslabienie) jego struktury nosnej (sifowej). Niezwykle
waznym problemem jest tu skala uszkodzenia (powierzchnia odstrzelonej czgsci
konstrukeji, wielko$¢ przestrzelin), jego umiejscowienie na platowcu (skrzydle,
kadlubie, usterzeniu...) oraz przyjety przez konstruktora uklad wytrzymatosciowy
(dzwigarowy, pétskorupowy, skorupowy, wielosciankowy) danego zespotu ptatow-
ca. Ustalenie osobliwosci lotu statkéw powietrznych bedacych w takich stanach
jest zagadnieniem waznym zaréwno z poznawczego punktu widzenia jak i ich
praktycznej eksploatacji.

Stan konstrukcji statku powietrznego, po razeniu dowolnego jego zespotu,
okreslamy jako stan awaryjny konstrukcji (ptatowca).
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W niniejszej pracy podjeto probe oceny wptywu wybranego awaryjnego stanu
konstrukgji (tu: niesymetrii skrzydet) na drgania wtasne uktadu. Samolot bedacy
w awaryjnym stanie konstrukeji rozpatruje si¢ jako przestrzenny, rozgaleziony uklad
mechaniczny (brylowo-belkowy) o niesymetrycznej budowie. Z reguly obowiazuje
to w przypadku urwania czesci (fragmentu) lub istnienia lokalnej niecigglosci
struktury silowej takiego zespotu konstrukcyjnego jak skrzydlo lub usterzenie
wysokos$ci. W pozostatych przypadkach, gdy dotyczy¢ to bedzie kadluba lub uste-
rzenia pionowego, z reguly samolot traktowa¢ mozna jako uklad o symetrycznej
budowie (dla modelu jednowymiarowego).

W dostepnej literaturze z reguly brakuje publikacji dotyczacych probleméw
wynikajacych z awaryjnych stanéw konstrukeji statkéw powietrznych w locie.
Do nielicznych publikacji z tego obszaru nalezy zaliczy¢ prace [6, 14, 15]. W pierw-
szej badano do$wiadczalnie wptyw lokalnych niecigglosci struktury powierzchni
nosnej (tu skrzydla) na rozktad ci$nienia na tej powierzchni, w drugiej analizowano
numerycznie wybrane problemy: drgania wlasne struktury, rozktady naprezen oraz
dynamiki konstrukcji wspdlczesnego samolotu bojowego z symetrycznie zmien-
nym katem skosu ruchomych konsol skrzydtowych. W pracy [15] przedstawiono
eksperymentalne i numeryczne badania odpornosci topaty wirnika no$nego $mi-
glowca na razenie pociskami broni malokalibrowej (strzeleckiej). Drgania wtasne
samolotéw o niesymetrycznej budowie, wyniklej z urwania fragmentu jednego
zespotu, badz majacego miejscowe uszkodzenia struktury ptatowca, analizowano
réwniez we wczesniejszych pracach wlasnych [8, 11] oraz w pracach [16-20]. W tych
ostatnich rozpatrywano wplyw nieciagtosci (ich wielkosci i potozenia) struktury
odksztatcalnych zespoléw samolotu (przedniej i Srodkowej czesci kadtuba, skrzydet
i usterzen) na widmo drgan wlasnych samolotu na przykladzie wspétczesnego,
szkolno-bojowego samolotu z napedem odrzutowym [21].

W niniejszej pracy przedstawiono analize numeryczng drgan wlasnych sa-
molotu z niesymetrycznym platem nosnym, powstaltym w wyniku urwania czesci
konsoli jednego skrzydta. Przeprowadzono analize wplywu diugosci urwanej czesci
skrzydta na zmiane widma drgan samolotu. Przyjecie niesymetrycznosci skrzydet
pozwala na rozpatrzenie samolotu jako ukladu pozbawionego pionowej, podiuznej
plaszczyzny symetrii masowej i sprezystej Oxz (rys. 1). W wyniku takiego przyjecia
ukladu samolotu ma miejsce sprzeganie ruchéw podiuznych z bocznymi.

Do analizy problemu wykorzystano dyskretne, dynamiczne, brylowo-belkowe
modele samolotéw zaproponowane w pracach [10, 5, 8]. Stosowano w nich jedno-
wymiarowg dyskretyzacje odksztalcalnych zespoléw samolotu przy wykorzystaniu
techniki elementéw skonczonych [2] i dwustopniowej (elementy - elementy wyz-
szego rzedu) syntezy struktury [7].

Podobnie jak w poprzednich pracach przyjeto, ze odksztalcalne zespoly sa-
molotu (skrzydta, potéwki usterzenia wysokosci, usterzenie pionowe) wykonuja
drgania skretne i poprzeczne drgania gietne (rys. 1).
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(pl = (pl (yl’ t), Wl = Wl (yl’ t), i = 1,..., 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.

Rys. 1. Przyjete uklady wspotrzednych samolotu

Przy czym zespoty wykonujace ruchy (1) traktuje si¢ jako nieodksztalcalne
w swoich plaszczyznach. Natomiast odksztalcalne czesci kadluba drgaja skretnie
wokot podluznej osi samolotu Ox oraz gietnie w plaszczyznach prostopadtych
Oxz1iOxy (rys. 1):

Pri = Pri Xpip 1), Wi = Wiy (5 1), Wiy = Wiy (X 1), 1=1,2, (2)

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

Réwnania dynamicznej réownowagi odksztalcalnych zespotéw samolotu wy-
konujace ruchy (1) i (2) uzupelniono odpowiednimi warunkami dynamicznymi,
tj. rownaniami ruchu bryl sztywnych (czgs¢ tylna kadtuba stanowigca jego obszar
w rejonie mocowania usterzen, czes¢ przednia kadluba — fragment kadiuba
w rejonie mocowania skrzydel) oraz odpowiednimi warunkami kinematyczny-
mi i brzegowymi [10], lacznie tworzacymi globalny uklad réwnan, ktéry mozna
przedstawi¢ w macierzowej postaci:

Cp=0, (3)
gdzie C jest macierza charakterystyczng rozpatrywanego samolotu i reprezentuje

masowe oraz geometryczne parametry sztywnych i odksztalcalnych zespotow sa-
molotu. Wektor p ma skladowe, ktérymi s odpowiednio dobrane przemieszczenia
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skrajnych przekrojow odksztatcalnych zespoléw samolotu. Formalizm matematycz-

ny, ktérego wynikiem jest otrzymanie ukladu (3), przedstawiono w [10].
Poszukiwane réwnanie czesto$ci drgan wlasnych niesymetrycznego samolotu

otrzymuje si¢, przyréwnujac wyznacznik charakterystyczny ukiadu (3) do zera

A=detC=0. (4)

Podobnie jak w poprzednich pracach [16-20], przedstawiono wyniki analizy nume-
rycznej widma drgan ukladu bez uszkodzen struktury (widmo nominalne traktowane
dalej jako widmo odniesienia) i widma drgan samolotu z urywaniem si¢ segmentow
lewego skrzydfa. Otrzymane wyniki obliczen poddano analizie poréwnawczej.

2. Obiekt analizy

Obiektem analizy numerycznej jest wspotczesny samolot szkolno-bojowy
z turbinowym napedem odrzutowym [21], zbudowany w klasycznym ukfadzie
aerodynamicznym (rys. 1). Skrzydla wolnonosne w ukladzie gérnoptata, o obrysie
trapezowym, wydluzeniu A = 4,6, konstrukcji dZzwigarowej. Usterzenia konwencjo-
nalne (statecznik plus ster), o obrysie trapezowym i wydluzeniach: A,; = 5 — dla
usterzenia poziomego i A, = 1,3 — dla usterzenia pionowego. Konstrukcja usterzen
dzwigarowa, kadtuba — pétskorupowa.

Obliczenia drgan wykonano dla masy startowej 5700 kg, w konfiguracji gtadkiej
(bez podwieszen zewnetrznych). Niezbedne do analizy numerycznej rozklady mas
i sztywnosci odksztalcalnych zespotéw samolotu zaczerpnigto z [21]. Na przykiad
rozklad geometrycznych momentéw bezwtadnosci (osiowego i biegunowego)
wzdluz diugosci skrzydla samolotu zilustrowano na rysunku 2.
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Rys. 2. Zmiana geometrycznych momentdéw bezwladnosci wzdluz rozpietosci skrzydta samolotu
szkolno-bojowego
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Podobnie jak w poprzednich pracach [16-20], do obliczen strukture samo-
lotu podzielono na elementy o krawedziach prostopadlych do osi sprezystych
odksztalcalnych zespoléw samolotu. Dlugosci tych elementéw dobrano zaleznie
od charakteru rozkladéw parametréw masowych i sztywnosciowych (por. rys. 2).
Zespoly o zblizonych diugosciach dzielono na takg samg liczbe elementdw. Dlatego
skrzydta (prawe i lewe) oraz nosowa czes¢ kadluba podzielono na n, elementéw,
a polowki usterzenia wysokosci, usterzenie kierunku oraz srodkowa czes¢ kadtuba
na n, = 0,5 n, elementéw. Obliczenia wykonano przy podziale na n; = 20 elementéw
i n, = 10 elementéw. Podzial taki zadawalajaco aproksymuje rzeczywiste rozklady
parametrow masowych i sprezystych (por. rys. 2) odksztalcalnych zespotow sa-
molotu. Przy tak przyjetym podziale struktury, samolot jako obiekt symetryczny
zawiera 100 odksztalcalnych elementéw skonczonych, co odpowiada uzyciu okoto
400 stopni swobody.

Uklad réwnan dynamicznej réwnowagi struktury (3) wykorzystano do
wyznaczenia czestosci i postaci drgan badanego samolotu. Opracowano algo-
rytm, zredagowano program i wykonano obliczenia na komputerze klasy PC.
Wyznaczenie warto$ci czestosci drgan wilasnych i odpowiadajace im wektory
wlasne reprezentujace postacie tych drgan przeprowadzono podobnie jak we
wczesniejszych pracach.

3. Widmo drgan samolotu bez uszkodzen

Przedstawiono wyniki obliczen widma czestosci drgan wlasnych samolotu
szkolno-bojowego bez uszkodzen oraz z niesymetrycznymi skrzydtami wzgledem
podiuznej, pionowej plaszczyzny symetrii samolotu (rys. 1). Widmo drgan samolotu
bez uszkodzen w dalszej czesci pracy bedziemy nazywaé widmem nominalnym.
Analizie numerycznej poddano pig¢ pierwszych czestosci widma.

Obliczone czgstosci widma samolotu nieuszkodzonego (por. tab. 1) przypo-
rzadkowano zespotom samolotu. W rezultacie tak przeprowadzonych badan mozna
stwierdzi¢, ze dla w, dominujace znaczenie ma zginanie kadtuba w plaszczyznie
bocznej, w, — symetryczne zginanie skrzydet, w, — skrecanie kadtuba, w, — syme-
tryczne zginanie kadtuba i dla w; — niesymetryczne zginanie skrzydet.

Przedstawiono réwniez wyniki analizy numerycznej wplywu niesymetrii
skrzydet na widmo drgan wlasnych samolotu. Nalezy doda¢, ze urwanie (odstrze-
lenie, zniszczenie) segmentu skrzydla o okreslonej dlugosci moze nastapi¢ w wy-
niku razenia pociskiem (artyleryjskim, rakietowym). Dlugo$¢ odstrzelonej czesci
skrzydta zalezy gtéwnie od energii pocisku i energii zawartego w nim tadunku
kruszacego, miejsca wybuchu i parametréw sztywnosciowo-wytrzymatosciowych
tego zespotu samolotu.
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Do uszkodzenia, zniszczenia czgsci platowca rowniez moze dojs¢ w wyniku
kolizji podczas lotéw zwartych (loty w szyku) badz w czasie wykonywania pozo-
rowanych (treningowych) walk powietrznych bliskiej odlegtosci'.

Zestawienie zmian widma czesto$ci samolotu w zaleznosci od dlugosci urwanego segizﬁf; Al
lewego skrzydta
Widmo nominalne
w, = 13,776 Hz | w,=13,962Hz | w, = 17,367 Hz | w,=21,632Hz | w5=22,193 Hz
Kd, Ig, nies. Sk, Ig, sym. Kd, Is, nies. Kd, Ig, sym. Sk, Ig, nies.
Czestosci drgan samolotu z uszkodzonym skrzydiem
w,  |Aw, [%]| w, |[Aw,[%]| o; |[Aw;[%]| o, |Aw,[%] ws | Aws [%]
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11
0% | 13,776 0 13,962 0 17,367 0 21,632 0 22,193 0
10% | 13,782 | 0,04 |[14,445| 3,46 |17,578| 1,21 |21,698 0,3 22,509 1,42
20% | 13,788 | 0,09 |14,829| 6,21 |[17,817| 2,59 |21,724| 0,43 22,834 2,89
30% | 13,796 | 0,15 |15,157| 8,56 [18,075| 4,08 (21,739 0,49 23,177 4,43
40% | 13,822 | 0,33 |15,725| 12,63 |[18,777| 8,12 |21,764| 0,61 24,127 8,71
50% | 13,869 | 0,68 |16,159| 15,74 |[19,752| 13,73 |21,783 0,7 25,720 | 15,89
60% | 13,917 | 1,02 |16,346| 17,07 [20,329| 17,06 |21,794| 0,75 26,730 | 20,44
70% | 13,992 | 1,57 |16,483| 18,06 [20,836| 19,97 (21,804 0,78 27,538 | 24,08
80% | 14,050 | 1,99 |[16,536| 18,44 |21,078| 21,37 |21,812| 0,83 27,865 | 25,56
90% | 14,111 | 2,43 |[16,564| 18,64 |21,235| 22,27 |21,826 0,9 28,033 | 26,31
100% | 14,176 | 2,90 |16,569| 18,67 |21,245| 22,33 |21,832| 0,92 28,048 | 26,38
Oznaczenia: w; — i-ta (i = 1, 2,..., 5) czesto$¢ widma samolotu z urwanym segmentem (mierzonym w procentach

rozpietosci skrzydta) lewego skrzydta, Aw;; — wzgledne zmniejszenie i-tej czestosci widma przy niesy-
metrii plata (i = 1, 2,..., 5), Kd — kadtub, Sk — skrzydlo, I — pierwsza postaé, g — zginanie, s — skrecanie,
nies. — posta¢ niesymetryczna, sym. — posta¢ symetryczna (np. Sk, Ig, nies. — oznacza pierwsza niesymetryczng
posta¢ gietnych drgan skrzydet).

Znany jest przypadek urwania czesci konsol skrzydtowych, nosowej czeéci kadluba i konsol

usterzen podczas symulowanej walki powietrznej dwéch wielozadaniowych samolotéw bojowych
F/A-18 Hornet lotnictwa marynarki wojennej USA. Uszkodzone samoloty bezpiecznie wylagdowaly
w bazie. Mialo to miejsce w pierwszej potowie lat dziewiec¢dziesiatych.
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Obliczone czgstosci widma z niesymetrycznymi dtugosciami skrzydet poréwna-
no z widmem nominalnym samolotu. Okreslono réznice wzgledng Aw (wzgledny
wzrost), ktorg wyznaczono zgodnie z zaleznoscia

Aw =100 (w ® o) D o [%]5 (5)

urw nom

gdzie:w,,, iw,,,, — odpowiednie czgstosci widma dla samolotu z urwang czescia

jednego skrzydta oraz samolotu bez uszkodzen.

4. Widmo drgan samolotu niesymetrycznego

Przedstawiono analiz¢ widma drgan samolotu z niesymetrig plata nosnego.
Przyjeto, Ze ma miejsce urwanie czesci konsoli lewego skrzydla w przedziale 0-30%
jego rozpigto$ci. Przeprowadzono analize wplywu dlugosci urwanego segmentu
lewego skrzydfa na widmo drgan wlasnych takiego ukladu samolotu, w ktérym nie
istnieje masowa, sztywnosciowa i geometryczna symetria ukladu (rys. 1). Anali-
zowano, jaki jest wptyw wymienionej niesymetrii skrzydel na czestosci i wybrane
postacie pierwszych pieciu czestosci widma drgan samolotu w,-ws.

Nizej przedstawiono wyniki obliczenn wptywu wielkosci niesymetrii skrzydet,
wynikajacej ze zmniejszania dlugosci lewego skrzydta. Analizowano zmiane dtugosci
lewego skrzydta w zakresie do 30% jego rozpietosci z krokiem wynoszacym 10%.
Z danych statystycznych dotyczacych samolotéw bojowych wynika, ze taki zakres
niesymetrii skrzydel pozwala jeszcze ,doprowadzi¢” samolot do bazy (miejsca
startu) badz wykonac¢ bezpiecznie manewr ladowania na najblizszym lotnisku.

Wplyw zmiany diugosci lewego skrzydta na widmo drgan samolotu w,-w4
przedstawiono na rysunku 3. Ilustruje on wzgledng zmiane czestosci (wzor (5)) od
dlugosci urwanej czedci lewego skrzydta, az do utraty calego zespolu. Z wykreséw
zamieszczonych na rysunku 3 wynika, ze wraz ze wzrostem dlugo$ci urwanego
segmentu skrzydta, czestosci analizowanego widma wykazuja wzrost w stosunku
do widma nominalnego, tzn. widma samolotu symetrycznego. Wzrost czestosci
widma jest zdecydowanie zréznicowany i zmienia si¢ wraz ze zwiekszaniem niesy-
metrii skrzydel. Dla analizowanego zakresu dltugo$ci urwanych segmentow skrzydta
rzedu 30% najwigksze wzrosty dotyczg czestosci w, (z dominujacym symetrycznym
zginaniem skrzydet), ktore wynosza okoto 7%.

Nieco mniejsze wzrosty (okolo 4%) dotycza czestosci w5 (niesymetryczne
zginanie skrzydet) i czestosci w5 (skrecanie kadtuba). Pozostale czestosci, z do-
minujgcym zginaniem kadluba w ruchu podtuznym w, oraz ruchu bocznym w,,
w analizowanym zakresie dtugosci urywanych segmentéw skrzydta, praktycznie
nie ulegaja zmianie.

Dotychczas zostaly przedstawione wyniki obliczent wptywu niesymetrii skrzydet
na zmiang czgstosci analizowanego widma samolotu. Zmianom czestosci towarzyszy
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Rys. 3. Rozklad wzglednej zmiany czestosci widma samolotu w1-w5 od diugoséci urwanej czesci

lewego skrzydla

réwniez zmiana postaci drgan. Odpowiednie wyniki tych analiz zostaly przedsta-
wione na rysunkach 5-16. Z uwagi na racjonalng objetos¢ pracy, ograniczono sie
do pokazania zmian postaci jedynie wybranych zespotéw samolotu, z reguty tych,
ktérych postac jest dominujaca. I tak, dla w, dominujace jest boczne zginanie kadtuba,
wiec przedstawiono postacie ugie¢ (podtuznego i bocznego) oraz kata skrecenia
kadluba (rys. 4-6), dla w, dominuje symetryczne zginanie skrzydet — pokazano
wigc ugiecie oraz skrecenie lewego i prawego skrzydta (rys. 7 i 8). Podobnie, dla
pozostalych czestosci widma w;-w, przedstawiono na rysunkach postacie odpo-
wiednich zespoléw samolotu. Dla celéw poréwnawczych na wszystkich rysunkach
zaznaczono réwniez posta¢ drgan danego zespolu dla samolotu bez uszkodzen,
czyli samolotu symetrycznego.
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Rys. 4. Zmiana podiuznego ugiecia kadluba dla czestosci w1(niesymetryczne zginanie kadtuba) od
dlugosci urwanej czesci lewego skrzydla
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Rys. 5. Zmiana bocznego ugigcia kadtuba dla czestosci w1(niesymetryczne zginanie kadtuba) od
dtugosci urwanej czesci lewego skrzydfa
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Rys. 6. Zmiana kata skrecenia kadtuba dla czesto$ci w1(niesymetryczne zginanie kadtuba) od dlugosci
urwanej czesci lewego skrzydla

Z rysunkow postaci dla czestosci w, (rys. 4-6) wynika, ze wzrost dlugosci urwa-
nego segmentu skrzydla nie ma znaczacego wplywu na zmiane postaci. Dotyczy to
zaréwno ugie¢ kadluba w plaszczyznie podluznej Oxz (rys. 1) jak i w plaszczyznie
bocznej Oxy, co pokazano na rysunkach 4 i 5. Nalezy zauwazy¢, ze ugiecia boczne
s3 okolo 30-krotnie wieksze od ugie¢ podluznych. Podobnie jest ze skrecaniem
kadtuba (rys. 6), ksztalt postaci jest zachowany, a najwieksze skrecenie tego zespotu
ma miejsce w obszarze mocowania usterzen.

Postacie odpowiadajace czestosci w, (dominujace symetryczne zginanie skrzy-
det) przedstawiono dla obydwu skrzydel, odpowiednio dla zginania (rys. 7 i 7a)
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Rys. 7. Zmiana ugiecia skrzydta lewego dla czestosci w2 od diugosci urwanych segmentéw tego
zespotu
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Rys. 7a. Zmiana ugi¢cia skrzydla prawego dla czestosci w2 od dlugosci urwanych segmentéw skrzydla
lewego

i skrecania (rys. 8 i 8a). Z rysunku postaci skrecania wynika, ze wzrost niesyme-
trycznosci skrzydel prowadzi do wigkszych katéw skrecenia skrzydta prawego (rys.
8a) w poréwnaniu z samolotem nieuszkodzonym. Przeciwny efekt obserwujemy
dla skrzydta lewego (rys. 8).

Postacie odpowiadajace czestosci ws i dotyczace skrecania kadiuba przedsta-
wiono na rysunkach 9-11. Zmiang¢ podluznego ugiecia kadluba zilustrowano na
rysunku 9, ugiecia bocznego — na rysunku 10 i zmiane kata skrecenia kadluba — na
rysunku 11. Wynika z nich, ze zwigkszenie dtugosci urywanych segmentéw lewego
skrzydla powoduje zachowanie ksztaltu postaci ugie¢ w obydwu plaszczyznach
z jednoczesnym zwiekszeniem ich wartosci szczegdlnie nosowej czesci kadluba.
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Rys. 8. Zmiana kata skrecenia skrzydla lewego dla czestosci w2 od dlugosci urwanych segmentéw
tego zespolu samolotu
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Rys. 8a. Zmiana kata skrecenia skrzydla prawego dla czestosci w2 od dlugosci urwanych segmentow
skrzydla lewego

Nalezy zauwazy¢ jednak, Ze ma miejsce zmiana ksztattu bocznego ugiecia kadtuba
(rys. 10). W postaci z dominujgcym skrecaniem kadtuba istotne zmiany wystepuja
w srodkowej czgsci tego zespotu i gléwnie dotycza wartosci kata skrecenia, ksztatt
postaci jest zachowany.

Najwieksze skrecenie kadtuba ma miejsce tuz przy zespole usterzen i dla urwa-
nego segmentu skrzydta wynoszacego 30% jego diugosci jest okolo czterokrotnie
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Rys. 10. Zmiana bocznego ugiecia kadluba dla czestosci w3 (skrecanie kadtuba) od diugosci urwanej

czesci lewego skrzydla

Dla czestosci w,, z dominujacym symetrycznym zginaniem kadtuba, postacie
tego zespolu przedstawiono na rysunkach 12-14. Wraz ze wzrostem niesymetrycz-
nosci skrzydet, charakter postaci jest podobny, zaréwno co do ksztaltu jak i znaku.
Obydwa ugiecia (podluzne i boczne) majg po dwa wezly, kat skrecenia — jeden
wezel. Dla ugiecia podiuznego (rys. 12), wezel w srodkowej czesci kadtuba miesci
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Rys. 11. Zmiana kata skrecenia kadtuba dla czgsto$ci widma w3 (skrecanie kadluba) od dlugosci
urwanej czesci lewego skrzydta
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Rys. 12. Zmiana podluznego ugiecia kadluba dla czestosci w4 (symetryczne zginanie kadluba) od
dlugosci urwanej czesci lewego skrzydta

sie na 25% dlugosci tej czesci kadluba, wezet drugi — na 25% dlugosci nosowej
czesci kadltuba. W przypadku ugiecia bocznego wezly leza odpowiednio na 22%
dtugosci srodkowej czesci kadtuba oraz na 39% czesci nosowej kadtuba. Kat skre-
cenia kadluba zmienia znak na okolo 67% dtugosci srodkowej czesci tego zespotu
samolotu. Dla wszystkich postaci wigksze wartosci ugie¢ i skrecen obserwujemy
dla nosowej czesci kadluba.

Rysunki postaci skrzydet odpowiadajace czestosci w5 (z dominujacym nie-
symetrycznym zginaniem skrzydel) pokazano na rysunkach 15 i 15a oraz na
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Rys. 13. Zmiana bocznego ugiecia kadluba dla czestoéci w4 (symetryczne zginanie kadtuba) od
diugosci urwanej czesci lewego skrzydla
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Rys. 14. Zmiana kata skrecenia kadluba dla czesto$ci w4 (symetryczne zginanie kadluba) od dlugo$ci
urwanej czeéci lewego skrzydla

rysunkach 16 i 16a. Dotycza one odpowiednio ugiec¢ i katow skrecenia obydwu
skrzydel. Z rysunku postaci ugiecia lewego skrzydla (rys. 15) wynika, ze ksztalt
postaci jest zachowany, a zmniejszaniu dtugosci tego zespolu towarzyszy wieksze
ugiecie. Jednocze$nie, wraz ze wzrostem diugoéci urwanego segmentu skrzydta, ma
miejsce przemieszczanie wezta w kierunku plaszczyzny mocowania do kadluba,
poczawszy od jego potozenia na 57% do 71% diugosci nominalnej, tj. dtugosci
skrzydta mierzonej dla samolotu symetrycznego. Natomiast katy skrecenia, przy
zachowaniu ksztaltu i znaku, wzrastajg dla obydwu skrzydet (rys. 16 i 16a).
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Rys. 15. Zmiana ugiecia skrzydla lewego dla czestosci w5 (niesymetryczne zginanie skrzydel) od
dlugosci urwanych segmentéw tego zespoltu samolotu
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Rys. 15a. Zmiana ugiecia skrzydla prawego dla czgstosci w5 (niesymetryczne zginanie skrzydet) od
diugosci urwanych segmentéw skrzydla lewego

5. Zakonczenie, wnioski

Artykut jest kontynuacja wcze$niejszych prac dotyczacych analiz drgan wlasnych
samolotu bedacego w awaryjnych stanach konstrukeji. W artykule przedstawiono
wyniki analizy numerycznej wptywu niesymetrii skrzydel na widmo drgan witasnych
wspolczesnego samolotu szkolno-bojowego z napedem odrzutowym. Niesymetria
polega na urywaniu segmentéw lewego skrzydla (w zakresie do 30% jego nomi-
nalnej dtugosci) i badaniu jego wplywu na czestodci takiego niesymetrycznego
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Kat skrecenia

Rys. 16. Zmiana kata skrecenia skrzydta lewego dla czgsto$ci w5 (niesymetryczne zginanie skrzydet)

Kat skrecenia

Rys. 16a. Zmiana kata skrecenia skrzydla prawego dla czestosci w5 (niesymetryczne zginanie skrzydet)

ukladu samolotu. Analizie poddano pie¢ pierwszych czestosci widma samolotu bez
uszkodzen oraz z niesymetrig skrzydel. W analizie drgan wykorzystano dyskretne,
dynamiczne modele samolotu z wcze$niejszych prac oraz wlasne programy kom-
puterowe. Z przedstawionych obliczen drgan pierwszych pieciu czgstosci widma
w,-0s, w ktérych dominujg postacie kadtubowe (zginanie symetryczne, skrecanie,
zginanie boczne) i postacie skrzydtowe (zginanie symetryczne, zginanie niesyme-
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od dlugosci urwanych segmentow skrzydla lewego

tryczne), wynikaja nastepujace wnioski:
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1. Niesymetria samolotu spowodowana urywaniem segmentéw jednego skrzy-
dfa (tu: lewego) powoduje wzrost wszystkich pigciu czgstosci analizowanego
widma samolotu w odniesieniu do widma samolotu symetrycznego.

2. W badanym zakresie urywanych segmentéw lewego skrzydta, o dlugosci

do 30% skrzydla nominalnego, wynika, ze najbardziej rosng czestosci
skrzydlowe dotyczace zginania: symetrycznego (w,) o okolo 8% i niesy-
metrycznego (w;) o okofo 5% oraz skretna czestos¢ kadtubowa (w;), ktora
wzrasta ponad 4%.

3. Postacie drgan, w badanym zakresie widma, z reguly zachowuja ksztalt

i znak. Obserwujemy niewielkie zmiany co do polozenia weztéw od zginania
(dla skrzydet) oraz wartosci ugiecia i skrecenia kadtuba. Zauwazalna jest
zmiana wartosci kata skrecenia kadluba, szczegdlnie w rejonie mocowania
usterzen.

Przedstawiona praca poszerza punkt widzenia na wlasnosci dynamiczne sa-

molotu bedgcego w awaryjnym stanie konstrukcji, tutaj wynikajacym z urwania
segmentu jednego skrzydla. Ustalenie osobliwosci lotu i dynamiki konstrukeji
samolotow [1, 3, 4, 9, 13] bedacych w takich stanach jest zagadnieniem waznym,
zaréwno z eksploatacyjnego jak i poznawczego punktu widzenia.

Artykut wplyngt do redakcji 14.12.2009 r. Zweryfikowang wersje po recenzji otrzymano w styczniu
2010
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J. BLASZCZYK

Numerical analysis of aircraft self vibration with non symmetrical lifting surface

Abstract. In the paper, the numerical analysis of an aircraft self vibration with the non symmetrical
wing was presented. The non symmetrical structure of the wing is a result of damage made to the
left wing segment. For the need of the analysis, the dynamical models of the aircraft considered in
the previous works were used [10, 5, 7, 8]. A modern training-jet with conventional lay-out was
investigated and evaluated by the author [21].

Keywords: air constructions, construction dynamics, free vibrations, numerical analysis



