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) Abstract . .

In followm? paper the passenger aircraft solid-beam
model used for normal modes calculation has been
presented. Adopted method is based on three steps structure
synthesis and finite element method. One dimensional
iscretization of deformable aircraft parts (wing, stabilizer,
fuselage) was used. Dynamic equilibrium equations of these
parts and d%na_mlc-klnematlc coupling terms have been
given. The basic spectrum of an aircraft longitudinal
symmetrical normal modes composed of eight first
frequency wl + w8 has been determined..

Keywords - natural vibrations, spectrum vibrations,
dynamic model.

Streszczenie

Przedstawiono  brytowo-belkowy — model  samolotu
pasazerskiego do badania drgan wlasnych. Przyjeta metoda
oparta jest na tro'jstopniong syntezie struktury i technice
elementow skonczonych. Zastosowano jednowymiarowg
dyskretyzacje odksztatcalnych zespotow samolotu (skrzydla,
usterzenie,  segmenty  kadiuba). =~ Podano  rownania
dynamicznej ro'wnowa%i tych zespolow oraz dynamiczne i
kinematyczne  warunki — sprzegajgce. Wyznaczono
podstawowe  widmo  na  przykladzie odiuznych,
symetrycznych drgan wlasnych samolotu skladajgce si¢ z
oSmiu pierwszych czestosci wi + ws.

Stowa kluczowe — drgania wlasne, widmo drgan, model
dynamiczny

1. DYNAMICZNY MODEL SAMOLOTU

1.1. Wstep, sformulowanie problemu

Problematyka drgan wihasnych samolotu ma istotne
znaczenie dla ustalenia osobliwosci lotu, szczegodlnie dla
wspolczesnych samolotow rozwijajacych duze predkosci

(np. [1]).

Rys. 1. Brylowo-belkowy model samolotu do badania drgan
wlasnych. Oznaczenia (odksztalcalne zespoly): 1 — skrzydlo
doczepne, 2 — centroplat, 3 — usterzenie poziome, 4 — §rodkowa
cze$¢ kadluba, 5 - nosowa cze$¢ kadluba. Bryly sztywne
samolotu: 6 — bryla tylna o masie m,, 7 — bryla przednia o masie
mp,.
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Zastosowanie metod numerycznych, w tym metody
elementéw skonczonych [2, 3, 4, 5] stworzylo szerokie
mozliwosci  analizy problemow statyki i dynamiki
zlozonych konstrukcji, w  tym rozgatgzionych
przestrzennych uktadéow mechanicznych, samolotow (por.
[6,7,8,9]).

W niniejszej pracy przedstawiono dynamiczny model
odksztalcalnego samolotu do badania czesto$ci i postaci
drgan wtasnych, stosujac jednowymiarowa dyskretyzacije
odksztalcalnych zespotow konstrukcyjnych za pomoca
elementow skonczonych. Zastosowano trdjstopniowa
synteze odksztatcalnych zespotéw: skonczone elementy —
segment konstrukcji — zespot konstrukcyjny [10, 11].
Generalnie, podziat odksztatcalnych  zespolow  jest
uwarunkowany wystgpowaniem sprezystych potaczen
migdzy ruchomymi powierzchniami sterowymi i skrzydiem
lub statecznikami [12]. W przypadku samolotu Tu-154,
podziat taki dotyczy skrzydta sktadajacego si¢ z centroptata
i skrzydta doczepnego, ktéore maja rozne katy skosu.
Natomiast powierzchnie ruchome, sterowe (lotki, Kklapy,
stery,...) traktujemy jako sztywno zamocowane do swoich
zespotow.
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Rys. 2. Przyjete uklady wspélrzednych odksztalcalnych

zespolow samolotu.

Referat stanowi  kontynuacj¢  poprzednich  prac
dotyczacych modelowania samolotéw o roznych uktadach
aerodynamiczno-konstrukcyjnych, symetrycznych [13, 14,
15] i niesymetrycznych [16, 17] oraz w konfiguracji z
podwieszeniami zewng¢trznymi [18, 19].

W modelu przyjeto, ze odksztalcalnymi zespotami sa
skrzydta (ptat nos$ny), usterzenia oraz §rodkowa i nosowa
cze$¢ kadluba, ktorych parametry masowe i spre¢zyste
zmieniaja si¢ w sposob ciggly i skokowy wzdhiz ich
dtugosci.

Zatozono, ze analizowany samolot ma ptaszczyzne
symetrii masowej i sprezystej W zwiazku z tym drgania
wlasne symetryczne wzgledem tej plaszezyzny (podiuzne
drgania wlasne) nie sprzegaja si¢ z innymi postaciami drgan
(bocznymi drganiami wlasnymi) i oba rodzaje drgan mozna
bada¢ oddzielnie. W pracy rozpatrzono symetryczne drgania
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zaktadajac, ze samolot ma podtuzng pionowa ptaszczyzne
symetrii Oxz (Rys. 2).

Do przedniej bryty kadtuba zamocowane sg odksztatcalne
skrzydta (Rys. 1), kazde sktadajace si¢ z dwoch segmentow:
czesci centroptata i skrzydta doczepnego (konsoli), ktore
moga wykonywaé drgania skretne i poprzeczne drgania
gietne (Rys. 2)

0. =0 (Yo, 1), W, =w, (y,,1)
s =0, (Ys, 1), Wy =w (Y1) 1)

Odksztalcalne czgéci kadluba, przednia (nosowa) i
srodkowa (Rys. 1) wykonuja gietne drgania w plaszczyznie
symetrii samolotu Oxz (Rys. 2)

Wkp = Wkp (ka ’t) ' Wks = Wks (st ’t) (2)

Do tylnego konca kadluba mocowane jest pionowe
usterzenie kierunku, do jego koncowki (w uktadzie T)
zamocowane jest usterzenie wysokosci (poziome), ktore
analogicznie do skrzydta, wykonuje drgania skretne i
poprzeczne drgania gi¢tne

@ =@ (Yo, 1), Wy =W, (Y1) ®)
Jednoczesnie traktujemy, ze skrzydta 1 potowki
usterzenia wysoko$ci oraz usterzenie pionowe sg

nieodksztatcalne w swoich ptaszczyznach.

W dalszej czesci pracy rozpatrzymy drgania zespotow
wykonujacych ruchy (1) = (3) na przyktadzie gietno-
skretnych drgan skrzydta. Podamy w ostatecznej formie
rownania obejmujgce centroptat, skrzydlo doczepne i
pozostate odksztatcalne zespoty.

Rozpatrzymy réwniez réwnania ruchu sztywnych bryt
samolotu (Rys. 1), ktére stanowig dynamiczne warunki
sprzggajace rownania odksztatcalnych zespotow.

Po uwzglednieniu warunkéw zgodnosci przemieszczen i
katow obrotu nieodksztatcalnych i odksztatcalnych czesci
samolotu oraz warunkéw brzegowych na zamocowanych i
swobodnych koncach, otrzymujemy kompletny uktad
zaleznosci, umozliwiajacy analize czestosci 1 symetrycznych
postaci drgan wiasnych odksztatcalnego samolotu.

1.2. Réwnania dynamicznej réwnowagi zespolow
odksztalcalnych
1.2.1. Uwagi ogolne
Odksztatcalne  zespoly samolotu dzieli si¢ na

jednowymiarowe elementy o krawedziach prostopadtych do
osi sztywnos$ci zespotu. W pracach [11, 10] wyprowadzono
macierzowe rownania dynamicznej rownowagi elementu na
przyktadzie sprzezonych gigtno-skretnych drgan skrzydta, tj.
wykonujacych ruchy (1). Nastepnie podano rekurencyjny
sposOb otrzymania rownan obejmujacych caty segment plata
(skrzydlo doczepne, centroptat) jako element wyzszego
rzgdu.

93=X4 090, J1=123., 4

gdzie g5 i Os sa wektorami stanu w j-tym i zerowym
(poczatkowym) przekroju skrzydta o sktadowych w postaci
bezwymiarowej. Macierz X 0 wymiarze 6x6 jest
wyznaczana z rekurencyjnej zalezno$ci. Rownania (4) sa
ogdlnymi i dla zespolow wykonujacych izolowane ruchy
gietne, tj. dla srodkowej 1 nosowej czesci kadtuba, przyjma
nieco inng posta¢. W naszym przypadku dla gi¢tnych drgan
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kadluba w plaszczyznie symetrii samolotu Oxz (Rys. 2),
réwnania (4) zapiszemy w formie

9 =Yg Owor  1=1 2, 3., ®)

gdzie wektory gy i gko maja podobne sktadowe jak wektory
0sj | gso okreslone wzorem (4), a macierz Y jest wymiaru 4x4
1 reprezentuje masowe i  sprezyste — parametry
odksztalcalnych czesci kadtuba.

W dalszej czeSci pracy podane zostang w ostatecznej
formie dla skonczonej liczby elementéow j = ny réwnania
dynamicznej roéwnowagi zespotdow samolotu. Zgodnie z
Rys. 1, mamy: k=1 dla skrzydta doczepnego, k=2 - dla
centroptata, k=3 dla potéwki usterzenia wysokosci, k=4 dla
srodkowej czesci kadtuba i k=5 dla nosowej czesci kadhuba.
Nalezy doda¢, ze do rozwigzania problemu symetrycznych
drgan wystarczy rozpatrzenie ruchu ,,polowki” samolotu tzn.
kadluba wraz z jednym skrzydtem (konsola plus potowka
centroptata) i potowka usterzenia wysokosci. Drugie
skrzydto 1 druga potéwke usterzenia  wysokosci
uwzglednimy w postaci odpowiednich symetrycznych sit w
rownaniach ruchu sztywnych bryt kadtuba, w dalszej czgsci
pracy.

1.2.2. Skrzydto doczepne (konsola), centroptat
Wykorzystujac wzory (4), réwnania dynamicznej
rownowagi segmentéw skrzydla mozna zapisa¢ w postaci
uktadu rownan macierzowych [10, 11]. Dla skrzydta
doczepnego, dzielonego na n; elementéw maja one postaé

gsl = Xl gsO’ (6)

gdzie wektory gs maja sktadowe

Oa = [V_V51’ Weir Py 651’ MSI’ N51:|T
—_— —_— —_— _— il 7
gsO:[WSO’WSO’¢SO’QSO’MSO’NSO]T ( )

ktorymi sa bezwymiarowe parametry krawedziowe
skrajnych przekrojow skrzydta doczepnego w przekroju
poczatkowym (z indeksem ,,0”) i koncowym (z indeksem
»17, 1j. przekrdj potaczenia z centroptatem). Sg to uogodlnio-
ne przemieszczenia i sity w skrajnych przekrojach tego
zespotu samolotu, zdefiniowane w bezwymiarowej postaci

W Wsi A de 2
Wsi =—=—, Qg =Qq a7,
Ailyy Qs =0Q EJ
Msi :Msi LOd a; , Nsi =N LOd a;, (8)
E‘]od ‘]Ood
&g =g, /Ly, dla i=0,1.

w ktorych: Log , EJog | Goog stanowig dlugosé, sztywnosé
zginania i Sztywno$¢ skrecania przyjete jako wielko$ci
odniesieniowe. Macierz Xlgs (Wzér (6)) reprezentuje
masowe i sprezyste charakterystyki skrzydta doczepnego.

W analogiczny sposéb mozemy zapisa¢ zwiazki taczace
parametry krawedziowe drugiego segmentu skrzydla
(potowka centroptata), dzielonego na n, elementow, w
postaci

gcl = x 2 ch’ (9)

z wektorami o sktadowych
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o = lV_VCl’Wc11¢c1’6c1'MCLN“JT
Jeo = [V_VCO’WcOs(pco'(_gco’Mco’Nco]T

Teraz wyrazami macierzy X2 sa masowe i sprezyste
charakterystyki centroptata. Wektory (10) maja analogiczne
znaczenie jak dla skrzydta doczepnego zdefiniowane
wzorami (7), lecz teraz dotycza skrajnych przekrojow
centroptata.

W celu wyznaczenia rownan waznych dla catego
skrzydta nalezy wykorzysta¢ zwiazki zgodnosci sit i
przemieszczen centroptata 1 skrzydta doczepnego w
przekroju ich potgczenia. Czyli zdefiniowa¢ odpowiednie
zwigzki (warunki) tgczace wektor gg (7) z wektorem gq
(10). Warunki te, w ujeciu bezwymiarowym majg
nastepujacg postaé

(10)

Weo = at;,Wst
Weo =W COS ¥ — g Sin y,
Peo =W SIN ¥+ COS 7,
500 =ay, 631’

_ _ _ (11)
Mco = a, (Msicos y — B Nasin y),

Neco = a,,(Ns1cos y + SM s sin ),

alzzlsllc’aZl:al_Zl’ X=Xs X
ﬂ: E‘]od/G‘]Ood

gdzie oznaczono: Is i I - dlugo$é doczepnego skrzydia i
dtugos¢ centroptata (do oku¢ ,,centroptat-kadtub’) mierzone
wzdtuz osi sztywnosci tych zespolow, s 1y — katy skosu osi
sztywnos$ci odpowiednio skrzydta doczepnego i centroptata.

Jesli warunki sprzggajace w przekroju potaczenia konsoli
skrzydta z centroptatem (11) wykorzystamy do réwnan (6) i
(9), wowczas otrzymamy roéwnania dynamicznej rownowagi
potowy plata nosnego (wlasciwego skrzydta) w
macierzowej postaci

9a =S e (12)

w ktorym parametry w przekroju mocowania plata do
kadtuba (wektor @c) wyrazono przez krawedziowe
parametry swobodnego konca skrzydta doczepnego (wektor
Os0). Wyrazy macierzy S przedstawimy formutg

6
Sy =D X2, X1,

i=1

(13)

dlak,j =1 2..6. Wyrazy macierzy X 2 okreslone sa
wzorami
X 2?1 =, X2, X 2i*4 = a221X 24,
X2, =X2,¢c08 y+X2,sin y,
X2, = X2,008 y—X2,sin y, (14)
X2i = a,,(X 2,508 y + S X2,,8in y),
X 25 = a5, (X 25 €08 7 = X 24 8IN 1)

dlai=1,2,...,6.
Macierz Sgxs reprezentuje masowe i sztywnoSciowe
parametry plata nosnego samolotu. Wyrazy tej macierzy

stanowia kombinacje elementéow sktadowych macierzy
skrzydta doczepnego X1exs , macierzy centroptata X2 przy
wykorzystaniu warunkow (11).

1.2.3. Usterzenie wysokosci

Rozpatrujac w podobny sposdb wolnono$ne poziome
usterzenie wysoko$ci, podlegajace sprzgzonym gigtno-
skretnym ruchom (3) przy podziale na n; elementow,
otrzymujemy rownanie obejmujace ten zespot

O = X3 Gpo» (15)
z wektorami o sktadowych
On :[Whlal//h1!¢h1!Qh1, Mhl,Nhl]T, )

Gno = [V_Vhol Vhor Phos C_)hO, MhO,NhO]T

Macierz X3sy reprezentuje masowe i sprezyste parametry
usterzenia wysokosci.

1.2.4. Segmenty kadtuba

W ruchu symetrycznym kadlub wykonuje ruchy (2) w
ptaszczyznie symetrii samolotu Oxz (Rys. 2). Dla
rozpatrywanego samolotu przyjeto, ze kadlub sktada si¢ z
dwu bryt sztywnych i dwodch zespotéw odksztatcalnych:
srodkowej 1 nosowej. Cze$¢ Srodkowa taczy bryty sztywne,
cze$¢ nosowa mocowana do bryty przedniej stanowi belke
wspornikowa (Rys. 1). W dalszym ciggu rozpatrzymy
symetryczny ruch segmentéw kadtuba w plaszczyznie Oxz
(Rys. 2).

Rownania dynamicznej rownowagi tych zespotow, w
ruchu symetrycznym, zapiszemy wykorzystujac wzory (5).
Dla pierwszego segmentu tj. $rodkowej czeSci kadtuba,
taczacego sztywne bryly samolotu, przy podziale na n,
elementow, maja one postac

O1 = Y1 G0

gdzie Y1, reprezentuje masowe i sprezyste parametry tej
czesci kadtuba w ptaszczyznie symetrii samolotu, a wektory
Ok maja sktadowe

O1 = [‘TVksl’ Wists éksl’mksl]

(17

' (18)

— P~ |
Oio = [WKSO’ Visor Qusor M i

Podobne réwnania zapiszemy dla drugiego segmentu
kadtuba tj. dla czes$ci przedniej, nosowej. Odksztatcalna
nosowa cze$¢ kadtuba jest mierzona wzdtuz osi podiuznej
kadtuba do przedniej wregi sitowej kadtuba umieszczonej w
ptaszczyznie $cianki przedniego dzwigara skrzydta.
Roéwnania dynamicznej rownowagi nosowej czesci kadtuba
przedstawimy podobnie jak wzorami (17) dotyczacymi
srodkowej czegsci kadluba. Dla tej czesci kadtuba,
podzielonej na ns elementdw, zapiszemy je w formie

gkpl :Yz gpr'

W tym przypadku macierz Y244 reprezentuje masowe i
sprezyste parametry nosowej czeSci kadluba, za$ wektory
Ow maja sktadowe bedace parametrami krawedziowymi
skrajnych przekrojow tej czgsci kadtuba.

(19)

1.3. Réwnania ruchu sztywnych bryl samolotu

Dotad podano roéwnania dynamicznej rownowagi
zespolow konstrukcyjnych samolotu, ktoére przyjeto jako
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odksztatcalne. Sg to rownania: (12) - dotyczace skrzydta,
(15) - potowki usterzenia wysokosci, (17) i (19) dla
odksztatcalnych czegsci kadluba. Do tych rownan nalezy
doda¢ warunki sprzegajace dynamiczne i kinematyczne.
Warunki dynamiczne wynikaja z rozpatrzenia ruchu
sztywnych bryt samolotu.

Bryte przednig stanowi czg¢s¢ samolotu (gtownie kadluba)
zawarta w obszarze centroptata i wzmocnionych wreg
kadluba zabudowanych w ptaszczyznach oku¢ ,pflat-
kadtub”. Bryle tylna, o znacznie wigkszej masie niz bryla
przednia, stanowi tylna (koncowa) czes¢ kadluba w
obszarze mocowania usterzen. Dodatkowo masg tej bryly
zwigkszaja zabudowane trzy jednostki napgdowe. W ruchu
symetrycznym traktuje si¢, ze usterzenie pionowe jest
niecodksztatcalne i wchodzi réwniez w sktad tylnej bryty,
zwigkszajac jej parametry masowe. Reasumujac, do
przedniej bryly kadluba mocowane s3 skrzydta i
odksztatcalne czgéci kadluba - s$rodkowa 1 nosowa.
Odpowiednie warunki zgodnosci przemieszczen i ugieé w
przekrojach potaczen tych zespoldw zostang podane w
dalszej czesei opracowania.

Rozpatrzymy ptaski ruch, w ptaszczyznie symetrii Oxz
(Rys. 2), przedniej i tylnej bryly samolotu przyjmujac, ze
oddziatywania odksztalcalnych zespotéw na te bryly sa
uwzglednione za pomoca odpowiednich sit i momentow
(Rys. 3i Rys. 4).

Przy zalozeniu, Zze rozpatrujemy mate drgania, po
odrzuceniu nieliniowych wyrazéw, otrzymujemy réwnania
ruchu przedniej bryly samolotu:

mpzp (t) = Qpr (t) - kal (t) - 2Qc1 (t),
I pép(t) = Mpr(t) -M ksl(t)_ZN;(t)"'

20)
+ 2(' p2 I pl)ch (t) =1 plesl(t) +
= (1,4 —1,1) Qo (1) + 21 5P (1)
oraz réwnania bryly tylnej:
My, Z, (t) = kao (t) - 2Qh1 (t) )
1,0, () =M, (O -2NL O+ ()
- Itvl kao (t) + 2|tv3 Ph (t)
gdzie
2N, =2(N_ cosy. +M ,sin y.),
cl (N cos 7, aSinx.) 22)

2Ny, =2(Ny, €08 g, + My, sin z,)

w ktérych oznaczono: zp, zy i ®p ,®,, - przemieszczenia
liniowe i katy obrotu przedniej i tylnej bryty samolotu; Qyso ,
Myso 1 Qust » Myt — sita poprzeczna i moment zginajacy
srodkowej odksztatcalnej czeéci kadluba w przekroju
poczatkowym (zerowym) i koncowym; Qypo | Mypo - sita
poprzeczna i moment zginajacy w zerowym przekroju
nosowej czesci kadtuba (przy ptacie nosSnym); Qc1, Mc1 , Nt
i Qn , My, Npp — sita poprzeczna, moment zginajacy,
moment skrecajacy w koncowych przekrojach centroptata i
potowki usterzenia wysokosci; P, i Pp — skladowe sit
bezwtadnosci potéwki ptata i potowki usterzenia wysokosci,
dziatajace w ptaszczyznie tych zespolow na sztywne bryty
samolotu:
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P.(t)=-05m I p3® 1),
P, (t) =-0,5m,l,,0,, (t)

Mp, My, My, My — masa przedniej bryly samolotu, tylnej
bryly wraz z masa usterzenia pionowego, plata nosnego i
usterzenia poziomego odpowiednio; I, , l, — masowe
momenty bezwtadno$ci przedniej bryty samolotu i tylnej
bryly wraz usterzeniem pionowym; lpi+los 1 lyitles —
odpowiednie odlegto$ci pokazane na Rys. 3 i Rys. 4.

(23)

M,

8 ‘7 w,
kaf | (f" *Zch Jrgkpo
M,;,(_ . Xks s{_f*:*_ %@:1__& ‘ Mkpo
] E 2ty
‘_W‘hlzpz—-l
Vass | Wipo

Rys. 3. Sily i momenty dzialajace na przednia sztywna bryle
samolotu.
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Rys. 4. Sily i momenty dzialajace na tylna bryl samolotu.

Przyjmiemy, ze wszystkie funkcje wystepujace w
rownaniach (20) i (21) s3 harmonicznie zmienne z czasem,
podobnie jak (1) + (3). W zwigzku z tym zapiszemy

Z,(t) =7, 0,(t)=0 e

Po podstawieniu zaleznos$ci (23) i (24) do réwnan (20) i

(21) otrzymujemy wyrazenia bedace dynamicznymi
warunkami  sprzegajacymi  rownania  odksztalcanych
zespotow  samolotu. Rownania te mozna réwniez

sprowadzi¢ do postaci bezwymiarowe;.

Nizej przedstawimy kinematyczne warunki sprzg¢gajace
rownania odksztatcalnych zespotow (12), (15), (17) 1 (19).
Sa to warunki w przekrojach potaczen, zespotow
odksztatcalnych i1 sztywnych bryt samolotu. Dla czgsci
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przedniej samolotu zapisane w bezwymiarowej postaci
(por. Rys. 3)

_ Z, _ _
Zpo = = Qs Wis1 +Ipl Vir =

od

= Oy Wipo — (I p4 — I pl) Vipo =

= a Wer + (Ipz = 1p1) 9 (25)
®p0 =Py ="V = _lr//kpo :
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Podobnie sformutujemy warunki dla tylnej bryty
samolotu (por. Rys. 4)
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Oznaczenia dhugosci odpowiednich zespolow samolotu:
centroptata - I, potowki usterzenia wysokosci — |y,

srodkowej odksztatcalnej czgsci kadtuba — Iy, i nosowej
czescei kadtuba — Iy .

Ponadto nalezy uwzgledni¢ jednorodne warunki
dotyczace uogolnionych sit na swobodnych koncach
odksztatcalnych zespolow samolotu. W kolejnosci dla
doczepnego skrzydta, potdwki usterzenia wysoko$ci oraz
dla nosowej czesci kadtuba
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1.4. Réwnanie czestosci i postaé¢ drgan wlasnych
Dla wyznaczenia rownania czesto§ci  problemu

wykorzystamy rownania odksztatcalnych zespotow oraz
odpowiednie warunki dynamiczne, kinematyczne i
brzegowe. Rownania odksztatcalnych zespotow: skrzydta
(12), potowki usterzenia wysokosci (15), odksztatcalnych
czesci kadtuba (Srodkowej i nosowej) — (17) i (19), ktére
wraz z warunkami dynamicznymi (20) i (21),
kinematycznymi (25) i (26) oraz brzegowymi (27), tworza
kompletny uktad réwnan do rozwigzania problemu.

Po wykonaniu szeregu czynnosci porzadkujacych,
ostatecznie otrzymujemy jednorodny uktad rownan
algebraicznych postaci:

Cp=0 (28)

gdzie wektor p ma sktadowe
P =[Wno, W10, @no» Wiso, W10 Qusor M k0, (29)
— —_— —_— _— T L
M kpo’Qkpo'Wkpo’l//kp07¢50'l//50’wso]

ktérymi sa uogélnione przemieszczenia przekrojow
poczatkowych  (zerowych) odksztatcalnych  zespotow
samolotu (potéwka usterzenia wysokosci, nosowa czgs§¢
kadtuba i doczepna czg$¢ skrzydla) oraz sita poprzeczna i
moment zginajacy dla srodkowej i nosowej czgsci kadtuba
w ich przekrojach poczatkowych. Macierz Ciygyqg jest
globalng macierzg ukladu reprezentujaca masowe i
sprezyste parametry odksztatcalnych i sztywnych zespotow
analizowanego samolotu.

Poszukiwane réwnanie czestosci problemu otrzymujemy
ze znikania wyznacznika charakterystycznego uktadu
rownan (28)

A=detC=0 (30)

Po wyznaczeniu pierwiastkow — czgstosci drgan
wlasnych z rownania (30), dla wyznaczenia postaci drgan, z
rownan  (28) otrzymujemy poczatkowe parametry
krawedziowe (29), przyjmujac jeden z nich jako znany
(np.Wso =1).  Wstawiajagc  wyznaczone  parametry
krawegdziowe do rownan  odpowiednich  zespotow
konstrukcyjnych, dla kolejnych liczb naturalnych j =1, 2, 3,

przy uwzglednieniu warunkow dynamicznych i
kinematycznych, otrzymujemy  ostatecznie  wartosci
poszukiwanych parametrow na krawedziach wszystkich
elementow, na ktore podzielono analizowany samolot.

2. CHARAKTERYSTYKI MASOWE I SPREZYSTE
ODKSZTALCALNYCH ZESPOLOW

W celu uzyskania widma czestosci rozpatrywanego
uktadu samolotu nalezy dysponowaé odpowiednimi danymi
technicznymi. Naleza do nich dane masowe i geometryczne
sztywnych 1 odksztalcalnych czgéci samolotu. Do
najwazniejszych naleza rozklady parametrow masowych i
sprezystych zespotow ktore przyjeto jako odksztatcalne w
proponowanym dynamicznym modelu. Dla zespolow
wykonujacych sprzgzone ruchy gietno-skretne (1) 1 (3) - plat
no$ny i usterzenie wysokosci — sg to rozktady masy biezacej
m(y) i masowego momentu bezwladno$ci na jednostke
dhugosci Im(y), dalej rozktady geometrycznych (osiowych -
Ju(y) i biegunowych - Jo(y)) momentow bezwiadno$ci w
kolejnych  przekrojach zespotu samolotu (centropfat,
skrzydto doczepne, usterzenie). Ponadto nalezy znaé
potozenie $rodka cigzkosci (sC) i $rodka sit poprzecznych
($sp) w kazdym przekroju zespotu [20, 21], w celu ustalenia
mimo$rodu e(y). Dla e(»)#0 mamy sprzeganie ruchow
podtuznych ze skrecaniem przekroju.

Przyktadowe dane dotyczace skrzydia (centroptat plus
skrzydto doczepne) przedstawiono na Rys. 5 i Rys. 6. W
pierwszym pokazano rozklady biezgcej masy mg(y) wzdluz
skrzydta (dla skrzydla pustego oraz z pozostatosciag 50%
paliwa w zbiornikach integralnych). Obydwa rozktady
wyznaczono proporcjonalnie do zmiany cigciwy biezacej
zespotu [22, 23]. Na Rys. 6 przedstawiono rozklad
geometrycznego momentu bezwladnos$ci skrzydla przy
wykorzystaniu materiatow [24, 25].

Dane dla usterzenia wysoko$ci pozyskano podobnie jak
w przypadku skrzydla. Punktem wyjscia bylo przyjecie
odpowiednich maksymalnych obcigzen dziatajacych na
usterzenie. Nalezy doda¢, ze wymiarujacym dla usterzenia
jest z reguty obciazenie wystgpujace podczas wykonywania
manewru. Ustalono je na ponad 40 T. Dla takiej warto$ci
wyznaczono parametry sztywnosciowe tego zespotu.
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Rys. 6. Rozklad geometrycznego momentu bezwladno$ci JX(y)
wzdluz dlugosci skrzydla.

W rozpatrywanym problemie symetrycznych drgan w
plaszczyznie symetrii samolotu Oxz (Rys. 2), dla
segmentow kadtuba wykonujacych ruchy (2) wystarczy
rozktad masy biezacej kadtuba my(X) i rozklad sztywnosci
zginania EJy(x). Natomiast dla sztywnych bryt samolotu:
geometria, masy 1 masowe momenty bezwladnosci
wzgledem osi Oy.

W przypadku kadtluba, potrzebne jest nieco mniej
danych. Kadlub samolotu Tu-154, zespot o duzym
wydhuizeniu (A > 10) , traktuje sie¢ jako klasyczna belke [26 ,
27] podparta w okuciach ,centroptat-kadtub”, a wigc w
trzech punktach podparcia [24, 25]. Belke obcigzono w
sposOb ciagly (od masy konstrukcji, zatogi, pasazerow i
paliwa — rozkltad przedzialami skokowo zmienny),
dodatkowo obcigzono sita na usterzeniu poziomym przy
manewrze [22, 23]. Dla takiego uktadu wykonano rozktady
sil wewnetrznych (sity tnagce i momenty zginajace) wzdhuz
kadhuba.

W  wyniku otrzymano rozklady geometrycznego
momentu bezwladnosci Jy(Xx) wzgledem osi bocznej (RYs.
6). Rozktad masy wzdluz kadluba my(Xy) jest zalezny od
konfiguracji masowej samolotu (masy startowej, wariantu
zatadowania,...). Przy = wyznaczaniu = niezbednych
parametrow masowych i sprezystych zespotdéw samolotu
positkowano si¢ specjalistyczng wiedza inzynierska [28, 29,
30, 31, 32].

3. ANALIZA NUMERYCZNA

Dla potrzeb analizy numerycznej zredagowano program
komputerowy w jezyku Fortran z wykorzystaniem PC-ta.
Program umozliwia obliczanie czgstosci i postaci drgan
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wlasnych samolotu, przy zastosowaniu jednowymiarowej
dyskretyzacji zespolow ptatowca.

W programie oblicza si¢ pierwiastki rownania czgstosci,
stosujac metodg bisekcji [33], eliminacj¢ Gaussa z wyborem
najwigkszego elementu i wykorzystaniu efektu pasmowosci
macierzy Cigx14 uktadu (28).

Do obliczen, odksztatcalne zespoty samolotu dzielono na
elementy belkowe. Skrzydto doczepne na 7 elementow,
centroptat — 3, polowke usterzenia wysokosci — 5, srodkowa
cz¢$¢ kadluba — 3 i nosows czg$¢ kadtuba na 10 elementow.
W przedstawionym wariancie obliczeniowym samolot
lacznie zawiera 28 elementow, co stanowi ponad 130 stopni
swobody.

3.1. Widmo drgan ukladu

Wyznaczono osiem najmniejszych, kolejnych czestosci
widma, ktére zestawiono w Tab. 1. W kolumnie drugiej
podano widmo drgan wyo otrzymane dla samolotu bez
paliwa w zbiornikach integralnych skrzydta (Rys. 5, dolny
rozktad masy), w kolumnie trzeciej widmo wyso — Z
pozostatoscig 50% paliwa w zbiornikach skrzydtowych
(Rys. 5, rozktad masy gorny). Masa samolotu w pierwszym
wariancie wynosi 72,2 tony, w drugim jest masa tzw.
obliczeniowa wynoszaca 87,1 ton [25]. W kolumnie
czwartej podano oszacowanie wzglednej zmiany czestoSci
Aoy dla wymienionych dwoch konfiguracji masowych
samolotu zgodnie z wzorem

Aw, = Bso ™ Do 100[%]

@Dy o

(1)

Tab. 1. Widma drgan samolotu

Crestosé Czestosc
k e k50 [HZ] Aoy Zesp6t samolotu,
oo [HZ] (skrzydlo postac drgan
(skrzydto - o
bez paliwa) z pozosta%osmq [9%]
50% paliwa)
1 2 3 4 5
1 1,05 0,68 -35,2 Sk, 1g
2 2,12 2,09 -1,42 Ust. H, Ig
3 2,37 2,64 11,4 Kd, Ig
4 5,08 3,3 -35,04 Sk, 1lg
5 8,85 8,66 -2,15 ?
6 10,87 10,3 -5,24 Kd, Ilg lub Ust.H, Ilg
7 11,16 10,94 -1,97 Sk, Is
8 13,18 11,2 -15,02 Sk, 1llg
Przyjete oznaczenia: Kd — kadtub, Sk — skrzydto, Ust. H — usterzenie
wysokosci, g — zginanie, s — skrecanie; |, 11, 11l — pierwsza, druga i trzecia
posta¢ (np. Ust.H, Ig — dominuja gig¢tne drgania usterzenia wysokosci,
pierwsza postac).

Na Rys. 7 + Rys. 15 pokazano przyktadowe rezultaty
obliczen czgstosci ®; + m3 1 odpowiadajacych im postaci
drgan. Wykresy pokazuja przebiegi bezwymiarowego
ugiecia W, kata ugiecia y 1 kata skrgcenia ¢ dla skrzydta i
polowki usterzenia wysokosci. W przypadku kadtuba (Rys.
13, Rys. 14 i Rys. 15) brak kata skrecenia (¢=0) z uwagi na
rozpatrywany symetryczny ruch samolotu. Wszystkie
wykresy sa wykonane przy zatozeniu, ze bezwymiarowe
ugiecie swobodnego konca skrzydta jest jednostkowe.

Dla ustalenia, ktore z przemieszczen ma dominujgcy
charakter zastosowano metodyke z pracy [34], polegajaca na
wykonaniu obliczen zmieniajac jedna ze sztywnosci
odksztatcalnych zespotow i badajac, ktora czgstos¢ zmienia
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si¢ najwiccej. W ten sposob przyporzadkowano kolejne
czestosci widma odksztalcalnym zespotom samolotu (Tab.
1, kolumna 5).
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skrecania. Ta ostatnia, niezwykle przydatna do oceny
wlasciwosci flatterowych samolotu.
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Rys. 7. Postacie skrzydlowe odpowiadajace pierwszej czestoSci
drgan wlasnych samolotu ®; = 1,05 Hz. Oznaczenia: w —
bezwymiarowe przemieszczenie skrzydla, y — kat ugiecia, ¢ —
kat skrecenia.
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Rys. 10. Postacie usterzenia wysokosci dla drugiej czestoSci
drgan whasnych samolotu w, = 2,12 Hz. Oznaczenia jak na Rys.
7.
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Rys. 8. Postacie usterzenia wysoko$ci odpowiadajace pierwszej
czestosci drgan wlasnych samolotu »; = 1,05 Hz. Oznaczenia
jak na Rys. 7.
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Rys. 9. Postacie skrzydlowe dla drugiej czestosci drgan
wlasnych samolotu w, = 2,12 Hz. Oznaczenia jak na Rys. 7.

Z obliczen widma drgan wilasnych samolotu, przy
pustych zbiornikach skrzydtowych, najnizsza czgstos$¢
1=1,05 Hz dotyczy gietnych drgan skrzydla. Wida¢ to
rowniez z  por6wnania  bezwymiarowego  ugiecia
odksztatcalnych zespotéw na wykresach postaci (Rys. 7,
Rys. 8 i Rys. 13).

W badanym widmie cztery czestosci (01, 0, ®7, ®g) S8
skrzydlowe, w tym pierwsza, czwarta 1 Osma z
dominujagcym zginaniem, natomiast siodma dotyczy

Rys. 11. Postacie skrzydlowe odpowiadajace trzeciej czestoSci
drgan whasnych samolotu w; = 2,37 Hz. Oznaczenia jak na Rys.
7.
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Rys. 12. Postacie usterzenia wysoko$ci odpowiadajace trzeciej
czesto$ci drgan wlasnych samolotu w; = 2,37 Hz. Oznaczenia
jak naRys. 7.

3.2. Uwagi koncowe

W pracy zaproponowano dynamiczny model samolotu
pasazerskiego na przykladzie konstrukcji Tu-154, oparty na
jednowymiarowej dyskretyzacji odksztatcalnych zespotow.
Przedstawiona metodyka jest przydatna do praktycznych
obliczen komputerowych. Na podstawie wczesniejszych
prac oraz przeprowadzonych obliczen samolotu Tu-154
mozna sformutowac szereg uwag:
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Rys. 13. Postacie kadlubowe dla pierwszej czestoSci drgan wlasnych samolotu @; = 1,05 Hz. Oznaczenia: w — bezwymiarowe

ugiecie, y — kat ugiecia.
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Rys. 14. Postacie kadlubowe dla drugiej czestosci drgan wlasnych samolotu @, = 2,12 Hz. Oznaczenia jak na Rys. 13.
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Rys. 15. Postacie kadlubowe dla trzeciej czesto$ci drgan wlasnych samolotu w; =
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2,37 Hz. Oznaczenia jak na Rys. 13.
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e Wszystkie rownania w dynamicznym modelu samolotu
(odksztatcalnych zespotéw, ruchu bryt sztywnych,
warunki kinematyczne i brzegowe) sprowadzono do
bezwymiarowej postaci w celu poprawienia zbieznosci
rekurencyjnych procedur w procesie ich numerycznej
realizacji.

e Zaproponowany dynamiczny model samolotu jest
dobrym przyblizeniem rzeczywistych konstrukcji,
szczegblnie samolotow o duzym wydluzeniu jego
zespotow (skrzydia, kadtuba i usterzenia), do ktorych
ten rodzaj dyskretyzacji mozna stosowaé. Przyjeta
metodyka zostala sprawdzona w praktycznych
obliczeniach komputerowych. Jest poprawna i dobrze
przystosowana do automatyzacji obliczen. Algorytm
wykazuje szybka zbiezno$¢. Przy przyjeciu wigkszej
liczby elementéw wyniki z reguly s doktadniejsze.

e W pracy wyznaczono widma drgan dla dwoch
wariantow masowych skrzydta (bez paliwa, z
pozostatosciag 50% paliwa w zbiornikach integralnych),
bazujacych na masie obliczeniowej samolotu [25].
Wynika, ze zwigkszenie masy skrzydla ma istotny
wplyw gléwnie na zmian¢ czgstosci z dominujgcymi
postaciami skrzydtowymi (03, @41 ©g) tj. dla zginania,
powodujac ich spadek w zakresie 15+35%.

e Przedstawione widmo drgan wlasnych ukladu
sktadajace si¢ z o$miu czestosci jest widmem
uzyskanym dla konkretnych rozktadow masowych i
sprezystych. W analizie tego rodzaju, przyjete wartosci
danych maja znaczenie rozstrzygajace. Dlatego
poswigcono im najwigcej uwagi 1 czasu. Zostaly
oszacowane na bazie dotychczasowej pracy w
problematyce odtwarzania geometrii struktury sitowe;j
samolotu Tu-154 [25] oraz wykonanych szeregu analiz
w tym obszarze dla samolotéw o réznych uktadach
aerodynamiczno-konstrukcyjnych i samolotow réznego
przeznaczenia (np. [13, 14, 15, 16, 18].

e Przyjeta dyskretyzacja konstrukcji belkowo-brytowa
oraz zastosowana metoda obliczen jest prosta i
,szybka” jesli chodzi o przygotowanie ,(fizyczne”
pakietu danych w stosunku do wspoélczesnie
stosowanych  komputerowych systeméw  oblicze-
niowych. Ma réwniez zalety w poréwnaniu z
klasycznymi metodami analizy zlozonych uktadow
konstrukcyjnych [1, 35, 36].

e do analizy drgan wlasnych samolotu Tu-154 mozna z
powodzeniem zastosowa¢ model oparty na jednej bryle
sztywnej taczacej odksztalcalne zespoty, czyli
wyeliminowa¢ $rodkowa czgséci kadtuba jako strukture
odksztatcalng [37].

Na zakonczenie nalezy dodaé, ze przedstawione
rozwazania, dotyczace modelu dynamicznego i analizy
numerycznej, sg sluszne dla samolotu symetrycznego. W
ostatniej fazie lotu w Smolensku, tuz przed katastrofa,
samolot nie byl symetryczny zaréwno masowo jak i
sztywno$ciowo [24]. Znajdowal si¢ w awaryjnym stanie
konstrukcji  [38, 39]. Dla takiego uktadu, wyzej
przedstawione widmo ulegnie zmianie (zaréwno czgstosci i
postacie), pojawia si¢ dodatkowe czegstosci w ruchu
niesymetrycznym oraz wynikajace ze sprzezen ruchow
podtuznych z bocznymi.
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