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Abstract

In this paper are presented the methodology to use of the
reverse engineering on needs of research for the thin-walled
constructions. One presented  the methodolo?y of the
reproduction of air-structures and realizations of research,
it is bounding for the direction of the estimation of the
constructional endurance exploited and new designed
aircrafts. Presented by authors the methodology was
applied to the creation of the solid body and the underlying
structure of chosen aircrafts serviced in Poland and new
designed to the exploitation. On the article is proposed the
universal algorithm of the identification of external loads
and properties for the aircrafts within the range statics and
on needs of numerical analyses of the dynamic damaging
aircrafts. It is made a proposal shown methodology to ap_PIy
tl%dtfrll/le creation of numerical models of the airstructureTu-

Keywords - identification of the aircraft structure,
modeling, numerical analyses, reverse engineering.

Streszczenie

W pracy przedstawiono zastosowanie  inZynierii
odwrotnej na potrzeby badan konstrukcji cienkoSciennych.
Zaprezentowano metodyke odtwarzania struktur lotniczych
i przeprowadzenia badan zmierzajqcych w kierunku oceny
uktadu konstrukcyjno wytrzymatosciowego eksploatowanych
i nowoprojektowanych statkéw powietrznych. Prezentowana
przez autorow metodyka odtwarzania zostata zastosowana
do tworzenia bryly i struktury wewnetrznej wybranych
samolotow eksploatowanych w Sitach Zbrojnych RP oraz
nowowprowadzanych ~ do  eksploatacji. W fpracy
zaproponowano  uniwersalny  algorytm identyfikacji
obcigzen zewnetrznych i wlasnosci samolotow w zakresie
statyki oraz na potrzeby numerycznych analiz dynamicznego
niszczenia konstrukcji. Proponuje sie aby przedstawiong
metodyke zastosowaé do ijudowy modeli numerycznych
samolotu Tu-154M.

Stowa kluczowe — analizy numeryczne, inzZynieria
odwrotna, identyfikacja struktury samolotow, modelowanie.

1. WPROWADZENIE

1.1. Uwagi wstepne

Ocena wytrzymatosci eksploatowanych od lat statkow
powietrznych, co do ktorych nie posiadamy zalozen
producenta, ktory projektowal i obliczal jego trwalos¢, a
czesto nie znamy eksploatacyjnego widma wystgpowania
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obcigzen, jest powaznym problemem. W tym przypadku
aby podejmowac racjonalne decyzje dotyczace trwato$ci
eksploatacyjnej samolotow nalezy przede wszystkim
rozpozna¢ wszystkie czynniki wplywajace na trwalosé
konstrukcji. Poniewaz wytrzymatos¢ zalezy od rdéznych
czynnikow, ktorych wplyw da si¢ przewidzie¢ w sposob
obliczeniowy, to kazda decyzja dotyczaca minionego okresu
eksploatacji powinna by¢ poprzedzona szczegdtowa analizg
wytrzymatosciowa.  Aktualnie rozklady naprezen w
konstrukcji wyznacza si¢ obliczeniowo z zastosowaniem
metody elementéw skonczonych natomiast modelowanie
wystepujacych zjawisk dla potrzeb przeprowadzenia analizy
pracy konstrukcji musi odbywac si¢ w oparciu o adekwatne
modele obliczeniowe. Na dzien dzisiejszy modele
obliczeniowe do oceny stanu konstrukcji cienkos$ciennych sa
tworzone w oparciu o0 metody inzynierii odwrotne;j.

1.2. Cel badan

Analizujac systemy eksploatacji samolotéw bedacych na
wyposazeniu w Silach Powietrznych RP stwierdzono, ze

aby  uzyska¢  dodatkowe informacje o  stanie
eksploatowanych samolotow nalezy:
1) opracowac metody integracji systemow

CAD/CAM/CAE z systemami precyzyjnych pomiaréw

wspotrzednosciowych;

2) opracowac¢ algorytmy odtwarzania struktur lotniczych na
podstawie precyzyjnych pomiaro6w
wspotrzednosciowych;

3) przeprowadzi¢ wytrzymatosciowe obliczenia dowodowe
na przyktadzie wybranych samolotow.

Dla realizacji tak okre§lonego celu opracowano:

1) metode integracji systemoéw CAD/CAM/CAE z
dostepnymi systemami pomiarowymi;

2) metodyke tworzenia modeli obliczeniowych SP;

3) metodyke analizy obcigzen zewnetrznych dziatajacych
na SP, co do ktorego posiadamy jedynie dane
eksploatacyjne.

Sposdb realizacji powyzszych celow zostat nakre§lony w
kolejnych punktach pracy.

2. INTEGRACJA SYSTEMOW CAD/CAM/CAE z
SYSTEMAMI POMIAROWYMI

2.1. Metoda selekcji
danych

Odwzorowanie geometrii istniejacych obiektow wymaga
stosowania metod inzynierii odwrotnej. Wspodtczesne

informacji z pomiarowej bazy
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narzgdzia pomiarowe (por. Rys. 1) daja mozliwosé
wykonania  precyzyjnych  pomiaréw  wspolrzednych
punktow stanowigcych baze do wirtualnego opisu modelu.

Rys. 1. System do pomiaréw wspotrzednosciowych TRITOP.

Otrzymanie wirtualnej geometrii wymaga integracji
systemOow pomiarowych z systemami CAD/CAM/CAE.
Analiza bledoéw pomiaru i odchytek pomiarowych wymaga
od uzytkownika systemu CAD wyszukania optimum

pomiarowego (chmury punktow) do odwzorowania
geometrii konstrukgji.
Wigkszos¢  wspotczesnych urzadzen pomiarowych

(skanujacych geometri¢ ) zapisuje obiekt w postaci zbioru
punktow od 10° do 10" i wigcej [1] (por. Rys. 2).

Rys. 2. Zbiér punktéw otrzymany z precyzyjnych pomiaréw
wspolrzednosciowych.

Doktadne odtworzenie geometrii istniejacego W
rzeczywistosci statku powietrznego, zalezy w duzej mierze
od metodyki precyzyjnych pomiaréw wspotrzednosciowych
i doktadnos$ci przyrzadow pomiarowych oraz od systemu
CAD, przy pomocy ktérego bedzie tworzony wirtualny
obiekt.

Wykonanie duzej liczby pomiaréw [2], nawet 10°
punktéw pomiarowych na powierzchni, w ro6znych
przekrojach poszczegélnych zespotéw statku powietrznego
(por. Rys. 2, Rys. 3) nie wplywa na dokladno$é
odwzorowania konstrukcji. Wrecz przeciwnie, moze by¢
jedng z przyczyn pofalowania powierzchni podczas
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tworzenia wirtualnego samolotu, co oznacza, ze pomiary
byly wykonane ze zbyt matg doktadnoscia.

Duzym udogodnieniem dla metod inzynierii odwrotnej
jest poshugiwanie si¢ dokumentacja (o ile istnieje)
rzeczywistego obiektu. Glownie chodzi tutaj o poprawna
weryfikacj¢ krzywych wykonanych na bazie precyzyjnych
pomiarow  wspolrzednosciowych. Po  przeprowadzeniu

weryfikacji wszystkich krzywych, tworzy si¢ krzywe
definicyjne  poszczegélnych  zespotéw  skladowych
odtwarzanego obiektu.
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Rys. 3. Siatka punktéw powstalych na podstawie precyzyjnych
pomiaréw wspoélrzednosciowych: a) dla samolotu Su-22; b) dla
samolotu MiG-29.

Informacje o obiekcie zapisane w postaci zbioru punktow
(por. Rys. 2, Rys. 3) sa mato czytelne, dlatego wymaga si¢
opracowania metody selekcji niezbgdnej informacji z
pomiarowej bazy danych tak, aby uzyskane punkty metoda
filtracji moglyby by¢ wykorzystane do tworzenia krzywych
definicyjnych odtwarzanych obiektéw (por. Rys. 4).

Tego typu proces odtwarzania struktury samolotu jest
bardzo skomplikowany i zmudny. W przypadku duzych
konstrukcji musimy ograniczac si¢  do uwzglednienia
naturalnych podziatow samolotu na zespoty sktadowe takie
jak kadhub, skrzydto, usterzenie (por. Rys. 5). W zespotach
tych wykonuje si¢ odtwarzanie struktury z uchwyceniem
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odpowiednich odlegtosci pomigdzy elementami sitowymi
dokonujac parametryzacji konstrukcji.

TOP WORK

Rys. 4. Punkty uzyskane metoda filtracji bazy precyzyjnych
pomiaréw wspolrzednosciowych.

Rys. 5. Krzywe definicyjne utworzone na bazie punktow
pomiarowych: a) samolot Su-22, b) samolot MiG-29.

Postgpujac wedtug takiego schematu otrzymane moduty
sktadowe konstrukeji laczy sie w calosc. Uzyskanie modelu
cyfrowego statku powietrznego o bardziej ztozonym
uktadzie aerodynamicznym, np. MiG-29, wymaga
znajomos$ci dodatkowych danych dotyczacych krzywych
tworzacych geometri¢ zespotéw sktadowych nosénej

struktury (np. naptyw - skrzydlo) odtwarzanego obiektu. W
tym przypadku proces generowania modelu musi by¢
poprzedzony jawnym wskazaniem obszar6w konstrukcji, w
ktérym  nalezy dokona¢ dodatkowo  niezbednych
precyzyjnych pomiaréw wspotrzednosciowych.

Musimy zdac sobie sprawege, ze otrzymany model
cyfrowy w wyniku przedstawionego postgpowania zawiera
tylko zewngtrzny obrys. Strukture wewngtrzng konstrukcji
modelujemy  wykorzystujac  teoretyczne  przecigcia
powierzchni (obrysu) z plaszczyznami wregg, dzwigarow,
podtuzniczek. Odwzorowane powierzchnie umozliwiaja
wyznaczenie dowolnych siatek geometrycznych
niezbednych do budowy modeli obliczeniowych shuzacych
do analizy statycznej i dynamicznej konstrukcji.

Metoda interaktywnej optymalizacji jest stosowana w
wielu obszarach dzialalnosci naukowej. Uzyskanie
niezbednego zbioru punktdw z przestrzeni pomiarowej
oparte jest o kryterium odchylenia standardowego (1)
krzywej pomiarowej od krzywej teoretycznej uzyskanej
dostgpnymi metodami stosowanymi w systemach CAD (por.
Rys. 6). Krzywe pomiarowe moga by¢ krzywymi gtadkimi z
punktu widzenia matematycznych zaleznosci, ale do celéow
inzynierii odwrotnej sg mato przydatne. Decyzja o wyborze
punktow do odwzorowania obiektow moze by¢ oparta o
kryterium estymacji parametréw doboru krzywej lub
powierzchni dla odtwarzanego obiektu [1].

@)

o - odchylenie standardowe;

Ng

> +d(i)

i=1 . [
€ ng ; €4 g
gdzie:
&g, 8¢ — Srednie gorne i dolne odchylenie,
+d(i) — odchylenie gorne od krzywej teoretycznej,
-d(i) — odchylenie dolne od krzywej teoretycznej,
Ng, Ng - liczba punktéw pomiarowych.

Rys. 6. Parametry doboru krzywej teoretycznej na bazie
krzywej z pomiarow.

Tworzenie modelu CAD na bazie punktow pomiarowych
jest  pewnym  kompromisem pomigdzy doktadnym
pomiarem, a generowang krzywa w zadanej tolerancji.

Generowanie wirtualnego obiektu wymaga potaczenia
wiedzy z zakresu modelowania krzywych dazacych do
uzyskania wirtualnej geometrii w systemach CAD/CAE.
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Ogolnie, dowolng krzywa w przestrzeni mozemy
odwzorowac jako postaé reprezentacji wielomianowej (por.
Rys. 7).

v

p(t) = v, +V, +V,t* +v,t°
t €[0,1]

Vv

Rys. 7. Reprezentacja krzywej wielomianowej.

Natomiast krzywe niezbedne do tworzenia geometrii

obiektu sg przedstawiane w postaci nastepujacej sumy (2):
Pt) = Vo fo (1) +K +v fi (1) )

Wykorzystujac powyzsze rownanie do opisu geometrii
obiektu okazuje si¢, ze otrzymany wynik kombinacji
liniowej wektoréw V; zalezny jest od poczatku przyjetego
uktadu wspotrzednych

Ogolna posta¢ reprezentacji krzywych (2) przedstawia
rysunek Rys. 7 w praktyce do odtworzenia geometrii
statkow powietrznych nie jest wystarczajaca. Aby te¢
niedogodno$¢ usungé korzysta si¢ z ogdlnego réwnania
reprezentacji krzywych, ktéore mozna przedstawi¢ za
pomoca wzoru (3):

p(t) =P fo M +L +p fi )+ MO +L +vig, (1)  (3)
gdzie:
Po.L . Pe - punkty bazowe, vy,L ,v; - wektory swobodne,

0o,L .9, - dowolne funkcje odpowiadajace za ksztalt
odwzorowywanej krzywej.
Funkcje f; i g; okreslaja wlasnosci odwzorowywanych
krzywych na bazie zdefiniowanych punktow [3] (chmura
punktow).

2.2. Konstrukcja
konstrukcji )
Ide¢ geometrycznych konstrukecji krzywych na zbiorze
punktow mozemy przesledzi¢ na zadaniu interpolacyjnym.
Dany jest zbior punktow (chmura punktéw) (por. Rys. 2 -
Rys. 4) up,L ,u, i odpowiadajace im wartosci Uy,L , U, .

krzywych (idea geometrycznych

Na tak okreslonym zbiorze mozemy odwzorowaé krzywa

p(t) stopnia nie wigkszego niz n spelniajgcg warunek
p(u;) = p; . Zadanie to ma doktadnie jedno rozwiazanie (4)
n n t —u ]
pO=%p| I1 4)
i=0 j—O Ui —u J

Dla tak postawionego zadania mozemy zawsze dobrad
takie krzywe, ktore beda z zadawalajaca doktadnoscig
odwzorowywac¢ ksztalt odtwarzanego obiektu (por. Rys. 8).

Uwzgledniajac zaleznosci (3) i (4) opracowano procedurg
w jezyku GRIP [4] (Graphics Interactive Programming) dla
systemu Unigraphics, gdzie glowny modul programu
Zamieszczono ponizej:

$$
ENTITY/SP (M), P (M), POW(N), SPL
NUMBER/NR, X, Y, 7, PT,IL,NUM,DELTA, PKT,N
STRING/C (10)

FETCH/TXT,1,'C:\.... \PKT.TXT'
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RESET/1
LAYER/WORK, 1

Ll:

READ/1,USING, "MASKA
POMIAROWYCH', $
IFEND, END:,NR, PT, X, Y, Z,C

K=NR

P (K)=POINT/X,Y, Z

JUMP/L1:

END:

N=0

IDENT/’/WYB LICZBE PKT'

PKT=N $$ ILOSC PUNKTOW NA KRZYWEJ

NUM=1

$$ PARAMETR “T”

DELTA=PKT-1

IL=4 $$ LICZBA SPLAINOW

LAYER/WORK, 2

L2:

N=N+1

SP (N) =SPLINE/P (NUM. .NUM+DELTA)

N=N+1

NUM=NUM+DELTA+1

L3:

SP (N) =SPLINE/P (NUM. .NUM+DELTA) , TANTO, SP (
N-1)

SP (N) =SPLINE/P (NUM. .NUM+DELTA)
KRZYWE W PETLI

SPL=SPLINE/P (NUM-1-DELTA) , TANTO, SP (N-
1), P (NUM+DELTA) , TANTO, SP (N)

IF/N==IL, JUMP/END2:

NUM=NUM+DELTA+1

N=N+1
JUMP/L3:,

FORMATU DANYCH

$$ TWORZY

END2:

r~‘:'
e
THEVORK

Rys. 8. Bazowe krzywe do odwzorowania wirtualnej geometrii
samolotu F-16.

Konstrukcja krzywej w przestrzeni uwzglednia fakt
przeksztalcen podstawowych geometrycznych elementow,
a tym samym powstajacego obiektu z nimi zwigzanymi.
Tego typu proces przeksztalcen zostal uwzgledniony w
procedurze transform. Ponizej zostala przedstawiona
procedura zapisana w jezyku GRIP dla operacji translacji
jako reprezentant przeksztatcen afinicznych.

$$ transform
MAT2=MATRIX/TRANSL, 0,0, 2
P1 (K)=TRANSF/MAT2, P (K) , MOVE

Proces generowania krzywych uwzgledniajacy warunek
cigglosci zostat opisany w procedurze styczny
$S styczny
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Q(K) =SPLINE/P (NUM. .NUM+DA) , TANTO, SP (K-1)
Q (K)=SPLINE/P (NUM. .NUM+DA)

Koncepcja projektowania z wykorzystaniem modelu
gtownego w systemie UNIGRAPHICS [4] tworzonego na
bazie punktow pomiarowych czgsto prowadzi do
wymuszenia zmian sposobu podejscia do proceséw
“inzynierii odwrotnej” na etapie opisu modelu w systemie
CAD. Proces climinacji btedow pomiarowych oparty o
algorytm optymalizacji wyboru punktu [1] powoduje skro-
cenie czasu uzyskania wirtualnego modelu (por. Rys. 9).

Rys. 9. Powierzchnia pokrycia kadluba samolotu uzyskana dla
granic przedzialu pomiarowego.

Podstawowe korzySci z przytoczonego algorytmu doboru
krzywych 1 powierzchni do odtwarzania obiektow z
pomiar6w wspotrzednosciowych to:

1) eliminacja zbednych pomiaréw geometrii, ktére nie maja
wplywu na opis modelu geometrycznego CAD,

2) zmniejszenie liczby zmiennych w procesie ustalania
glownych parametrow,

3) mozliwo$¢ okreslenia regut wnioskowania o zachowaniu
posrednich wielkosci.

Rys. 10. Rozklad krzywych definicyjnych samolotu F-16
uzyskanych metoda optymalizacji cyklicznej.

Ustalenie regul odtwarzania i modyfikacji pozwala na
zmian¢ geometrii z zachowaniem parametréw niezmiennych
narzuconych przez konstruktora.

Elementy sktadowe modelu CAD (por. Rys. 10) stanowa
podstawe struktury dla obiektu wyjsciowego do dalszych
analiz  geometrycznych,  wytrzymatosciowych  oraz
technologicznych.

3. SYMULACJA WARUNKOW
AERODYNAMICZNYCH MODELU SAMOLOTU

3.1. Przeglad metod analizy aerodynamicznej

Rozwo6j metod numerycznych polaczony ze znacznym
zwigkszeniem  mocy  obliczeniowych  komputerow

spowodowal, ze w obliczeniach coraz czgsciej sigga si¢ po
modele Eulera (dla przeptywu nie lepkiego) oraz Naviera-
Stokesa (przeplyw lepki). Jednak w dalszym ciagu
obliczenia tego typu sa niezwykle czasochtonne — dochodza
do tysigcy godzin na superkomputerach. Dlatego tez, mimo
znacznych uproszczen (w poréwnaniu z modelem
przeptywu lepkiego), metody potencjalne sg nadal
atrakcyjnym narzgdziem pozwalajagcym na wyznaczenie
obcigzen aerodynamicznych samolotu. Niskie koszty
obliczen metod bazujacych na modelach potencjalnych
spowodowaly, ze zdecydowano si¢ na uzycie tych metod do
wyznaczenia obciazen, szczegdlnie dla przypadku silnie
sprzezonej aerodynamicznie struktury wspodlczesnego
wysoko manewrowego samolotu wielozadaniowego (np.
samolotu F-16). W literaturze mozna znalez¢é wiele wersji
metod polowych. Istotnym wyr6znikiem metod polowych
jest istnienie osobliwosci. Najczesciej wystepujacymi
osobliwoséciami sg wiry, zrodia lub dipole. Osobliwosci te
moga by¢ roztozone w rdéznorodny sposob - dyskretnie w
punktach, badz w sposéb ciagly wzdhuz linii lub na
wybranych powierzchniach. Wybrane punkty, linie lub
powierzchnie moga leze¢ na powierzchni noénej (lub
powierzchni  kadlubéw) lub tez mogg by¢ objete
powierzchnia nosna (np. moga by¢ roztozone na cigciwie
platéw grubych, czyli znajdowac si¢ wewnatrz ptata). Inng
cechg metod polowych jest podziatl powierzchni na mniejsze
elementy — panele.

Waznym elementem modelu jest $lad wirowy, ktory jest
powierzchnia nieciaglosci predkosci 1 potencjatu. W
niektorych metodach zaktada si¢, ze $lad ten jest
powierzchnig ptaska, w innych uwzglednia si¢ krzywizne
$ladu (np. NVLM - Nieliniowa Metoda Siatki Wirowej).
Szersze porownanie roznych metod polowych mozna
znalez¢ w pracach [5, 6, 7].

3.2. Aerodynamiczne modele przeplywu

Wspotczesna analiza konstrukcji lotniczych wymaga
szerszego spojrzenia na proces numerycznych obliczen
aerodynamicznych, niezbednych do symulowania obcigzen
zewnetrznych dzialajacych na te konstrukcje. Procesowi
temu sprzyja lawinowy rozwdj komputerow oraz metod
obliczeniowych aerodynamiki. Do niedawna przewazaty
metody dwuwymiarowe]j analizy przeptywu (optyw profili
lotniczych), stanowigcych gtowne dane do uproszczonych
metod  trojwymiarowych.  Zaakceptowano je W
numerycznych obliczeniach opartych o metode Multhopa
dla konstrukeji lotniczych o skrzydle z matym katem skosu
i 0 znacznym wydtuzeniu. Wspolczesne konstrukcje lotnicze
charakteryzuja si¢ geometrig skrzydta o malym wydtuzeniu
oraz silng interferencja glownych zespotow samolotu. Fakt
ten wymusil poszukiwanie metod numerycznych, ktore
dobrze = wyznaczalyby  przeplyw o charakterze
tréjwymiarowym. Obecnie do analizy trojwymiarowego
przeptywu stosuje si¢ nastgpujace metody: rdznic
skonczonych (MRS), elementow skonczonych (MES) i
elementu brzegowego (MEB) [8, 9]. Metoda rdznic
skonczonych i metoda elementéw skonczonych pozwalaja
na bezposrednie rozwigzanie réwnan Naviera i Stokesa.
Metody te sa niewygodne w stosowaniu gdyz wymagaja
generowania siatki w catym obszarze przeptywu co moze
prowadzi¢ do duzych trudnosci w przypadku ztozonych
siatek. Metody elementu brzegowego (metody panelowe)
stosuje si¢ do rozwigzania potencjalnych modeli przeptywu,
ktére to modele dobrze opisuja przeptyw bez oderwan i
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warstwy przysciennej. Rozpowszechnienie si¢ tych metod
wigze si¢ z duza efektywnoscig oraz tatwoscig analizy
obszarbw o zlozonej geometrii poniewaz siatka jest
generowana tylko na brzegu optywanego obiektu.
Matematyczne modele oplywu przyjeto si¢ klasyfikowaé w
zalezno$ci od podstawowych ograniczen narzuconych
podczas tworzenia modelu fizycznego [10, 8]. Ograniczenia
te powoduja, ze traci si¢ niektore cechy rzeczywistego ptynu
ale uzyskuje si¢ prostsze modele matematyczne, ktore z
dobra dokladnoscia odwzorowuja rzeczywisty oplyw.
Przyjecie modelu z pewnymi uproszczeniami ma rowniez
znaczenie ze wzgledu na koszt obliczen [8, 9, 10].

Tab. 1. Klasyfikacja modeli matematycznych.

Lp. Model Zalozenia
1 Nawier’a i Stokes’a plyn lepki, $cisliwy ptyn przewodzi
ciepto, przeptyw  nieustalony,
Scisliwy
2 Euler’a plyn nie lepki
Garrick’a przeptyw bezwirowy
4 Matych zaburzeii | male zaburzenia
transonicznych
5 Prandtl’a Glauert’a przeptyw ustalony
6 Laplace'a plyn niescisliwy
Tabela Tab. 1 zawiera klasyfikacje  modeli

matematycznych z podaniem najwazniejszych modeli, z
glownymi zatozeniami dla modelu najbardziej ztozonego
Naviera i1 Stockesa, a dla pozostatych ograniczenia
dodatkowe.

3.2.1. Model lepki

Model Navier’a i Stokes’a jest formutowany dla ptynu
przewodzacego ciepto w przeptywie nieustalonym i
scisliwym. Przyjmujac odpowiedni model turbulencji np.
Baldwin — Lomax (5), otrzymujemy model najbardziej
ogélny z punktu widzenia mechaniki ptyndéw, ale
praktycznie nieuzyteczny w aerodynamice lotniczej. Tego
typu model mozna znalez¢ w pracy [8, 9, 10, 11]

gF  fG
—+——=10
(20 « Gl’j (5)
gdzie:
F=[p, pu;, pe]™
Py
1
G = pu; W + pdy; — (E)Tij

1(1
pu; (e + 0. E‘HLU.J} pu; + Reﬁ_umj

gdzie: p - gesto$¢ ptynu, V - predkos¢ o wspotrzednych u; (i
= 1,2,3), p - cisnienie, §;; - delta Kronecker’a, Re - liczba
Reynoldsa, Pr - liczba Prandtl’a, e - jednostkowa energia
wewnetrzna, @ - (j = 1, 2, 3) wspotrzedne strumienia ciepta,
Tj - wspoOlrzedne tensora naprezen.

Dokonujac przeksztatcen modelu (5) mozna otrzymac

modele Reynolds’a i Prandtl’a, ktére z powodzeniem sa
stosowane do obliczen numerycznych.
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3.2.2. Model Euler’a
Jezeli rozpatrujemy oplyw w plynie nie lepkim Re— oo
wtedy rownanie (5) mozemy przedstawi¢ w postaci (6):
pt-l-riiv PV = ﬂ
(pV), + div (pVIV + gradp = 0 6)
(pe); + div [(p + pe)V] = 0
z nastepujacym réwnaniem stanu (7):
P 5
———+0.5pV"~
plk—1) %
3.2.3. Model potencjalny
Dla modelu potencjalnego przyjmujemy, ze przeptyw jest
bezwirowy (8).

g =

rotvV=20 (8)

Dla tak postawionego warunku wielkos¢
®(x,y,2,t) taka, ze (9):

Vb =gradd =V 9)

ktora w mechanice plyndw nazywa si¢ potencjatem

predkosci. Jezeli nie dokonujemy dodatkowych zatozen

dotyczacych potencjatu @, to otrzymamy model Garricka
(10)

istnieje

o' av‘ Vv0.5V3) =a’Vie
oz e T . (10)
gdzie
al=al - (k- 1] + 0.5(vd)? — 0.50%

Rownanie (10) stanowi podstawe; wyprowadzenia rownan
opisujacych przeplyw w réznych zakresach predkosci.
Zaktadajac dodatkowo, ze (11):

P=2.+¢ (1)
oraz

mod Vg << U_ ; mod Ve << moda,,

(12)

gdzie ¢ jest potencjatem predkosci zaburzen.
Przyjmujac zalozenie, ze potencjal ¢ jest wyrazony
réwnaniem (13)
mod Veo<<mod (U _, —a_ )
to z (10) uwzgledniajac (12) otrzymujemy rownanie (14)
g ale ol 1 a a1
=+ —=+ q=T[U.:.:_+_'_-| [0)]
dx=  ay- azc asL dx 4@ (14)
Rownanie (14) obowigzuje w pod i naddzwigkowym
optywie. Przy zatozeniu, ze przeptyw jest ustalony rownanie
(14) przeksztatca si¢ do postaci (15):
i a2 i
I::']_ Ma g} ‘F @
ayz dz2

zwanej rownaniem Prandtl’a Glauert’a.

(13)

(15)

Przy zalozeniu, ze przeptyw jest niescisliwy (Ma= = 0)
to z (15) otrzymamy rownanie Laplace’a (16)

Py e 39
- t+—=+-—==10
gx=  ady- 9z , (16)
co przy uzyciu symboli zapisujemy W postaci (17)
Vie=0 17)



ZASTOSOWANIE METOD INZYNIERII ODWROTNEJ DO PROCESU MODELOWANIA LOTNICZYCH KONSTRUKCJLI...

Posta¢ réwnan (16) i (17) mozna otrzymaé po

zamienieniu zmiennych
¥=(1-Mal)x; y=y Z=1z

Zakresy stosowania tych modeli
rysunku Rys. 11.

przedstawiono na

Navier
Stokes

Euler

Garrick

Prandt]
Glauert

Laplace

Rys. 11. Granice stosowania modeli opltywu [11].

Matematyczny opis modeli przedstawiony w 3.2.1 do
3.2.3 wskazuje, ze najwygodniejszymi  modelami do
zastosowania s3 modele potencjalne z warunkiem, ze
powierzchnie nos$ne sa cienkie i moga by¢ zastgpione
powierzchniami szkieletowymi. Do tego typu metod nalezy
metoda sieci wirowej (VLM) [10]. Metoda ta stosowana jest
dla  zakresu poddzwigkowego jak rowniez dla
naddzwigkowego. Mimo wielu ograniczen narzuconych
przy tworzeniu modelu fizycznego daje dobre wyniki.

Wykorzystujac powyzsze rozwazania przeprowadzono
obliczenia numeryczne rozktadu cisnien na powierzchni
samolotu Su-22 i MiG-29 oraz obliczono charakterystyki
aerodynamiczne tych struktur wykorzystujac program
VORLAX i PANAIR.

3.3. Przyklad obliczeniowy

Przy wykorzystaniu programéw VORLAX [10] i
PANAIR [7] wykonano obliczenia rozktadu ci$nien i
charakterystyk aerodynamicznych samolotu Su-22 i MiG-29
przyktad podziatu powierzchni samolotu Su-22 na panele
przedstawiono na rysunku Rys. 12. Rozklad cisnien
przedstawiono na rysunku Rys. 13. Obliczenia wykonano
przy zatozeniu, ze liczba Macha Ma=0.4. Wyniki obliczen
porownano z rezultatami badan eksperymentalnych
wykonanych w tunelu aerodynamicznym Wojskowej
Akademii Technicznej [12].

Istnieje wiele odmian metod polowych [13] i mogg by¢
one klasyfikowane z roznego punktu widzenia. Z punktu
widzenia ich wykorzystania na potrzeby mechaniki lotu,
najbardziej interesujace s3 metody umozliwiajace
wyznaczenie rozktadu ci$nien dla powierzchni nosnych
poruszajacych sie ruchem nieustalonym. Mozliwe sg tu dwa
podejscia (por. Goraj, Sznajder [14]). W pierwszym zaktada
si¢, ze plat porusza si¢ ruchem harmonicznym, w drugim
zaktada si¢ dowolny (niekoniecznie harmoniczny) ruch
powierzchni nos$nej. W pierwszym podejéciu stosowane sg
dwie grupy metod. Pierwsza grupa zawiera metody polowe,
zaktadajace, ze na powierzchniach nod$nych sa roztozone
osobliwosci, z kolei powierzchnie te s dzielone na panele
(np. metoda siatki dipoli - DLM). Druga grupa metod
wykorzystuje tzw. postacie ci$nienia i zawiera metody

niepolowe (np. metoda postaci cis$nien - PFM). Metoda
DLM moze by¢ traktowana jako uogolnienie i rozszerzenie
metody VLM (Vortex Lattice Method — metoda siatki
wirowej) [15, 16]. W metodzie DLM zaklada sie, ze wzdtuz
linii 0,25 cieciw w sposob ciagly sg roztozone dipole.

Chociaz metoda DLM daje wyniki zgodne z wynikami
eksperymentow, to jednak zawiera pewna nickonsekwencje.
Polega ona na konieczno$ci uwzgledniania metody VLM
przy obliczeniach sktadowej ustalonej cis$nienia.

Rys. 12. Szczegoly panelizacji samolotu Su-22.

Pozbawiong wad klasycznej metody DLM jest jej
modyfikacja, zaproponowana przez Ued’a i Dowell’a [17]
tzw. Metoda Siatki Dipoli Dyskretnych (PDLM).
Modyfikacja polega na umieszczeniu na kazdym panelu
skupionych dipoli. Metoda ta jest duzo prostsza w
obliczeniach numerycznych i jest ciggta nawet w przypadku,
gdy czestos¢ zredukowana zmierza do zera. Metoda
pozwalajaca na analiz¢ dowolnego ruchu (niekoniecznie
harmonicznego) jest zaproponowana przez
Konstadinopoulos’a [18] metoda niestacjonarnej siatki
wirowej (UVLM).

ey

W o
RE nine .00
1TROES- [}
ALPHA = B.08
KTA » 6.0
e 0
Mz @
i v s
R
CHLY « -.0408
cv - «0a1
Hy = 9182
M = -.01%
m]!f Ml 5-5 -AERO
L COFIGRAION Kiepythwe 00  Lotil-66 UiPor -66 WiPlr 0 " oerses |
Rys. 13. Rozklad ci$nien na powierzchni samolotu Su-22.

Istota tej metody jest biezgce generowanie $ladu
wirowego. W odroznieniu od metod iteracyjnych, w ktorych
zaktada si¢ poczatkowa geometri¢ $ladu rozwinigtego do
nieskonczonosci i ksztalt ktéry ustala si¢ w ciggu kolejnych
iteracji, w metodzie UVLM geometri¢ $ladu wyznacza si¢
na biezaco, za$ czas (lub krok obliczen) wystepuje w sposob
jawny. Zaktada sig, ze ptat porusza si¢ wzgledem powietrza
nieruchomego lub ruchomego. Metoda UVLM jest
szczegolnie przydatna w analizie obcigzen powstajacych w
trakcie wykonywania r6znorodnych manewrow (np. beczki
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czy ustalonego zakretu) oraz do wyznaczania obcigzen
aerodynamicznych po gwaltownym wychyleniu
powierzchni sterowych (a takze w innych podobnych
przypadkach lotu). Przyktad zastosowania metod objgtosci
skonczonych [19, 20, 21, 22] do wyznaczania rozktadow
ci$nien na powierzchni samolotu przedstawiono na rysunku
Rys. 14 [23].

80000

Rys. 14. Rozklad cisnienia i linie pradu na powierzchni
samolotu MiG-29.

Wyznaczenie réznicy ci$nien moze by¢ przeprowadzone
bezposrednio —w wyniku rozwigzania rownania catkowego
(metoda DLM) lub posrednio, przez zastosowanie€ Wzoru
Kutty-Zukowskiego, jak w klasycznej metodzie VLM [24]
lub z rownania Bernouliego, jak w wigkszoS$ci metod dla
przeptywow nieustalonych [6].

3.4. Badania tunelowe

Instytut Techniki Lotniczej WAT posiada tunel
aerodynamiczny matych predkosci o $rednicy przestrzeni
pomiarowej @=1,1 m (por. Rys. 15), w ktorym wykonano
badania charakterystyk modelu samolotu F-16 (por. Rys. 16)
w oplywie symetrycznym 1 niesymetrycznym. Model
samolotu zostat zaprojektowany w skali 1:19.

Rys. 15. Schemat ukladu pomiarowego.

Schemat kinematyki ukladu pomiarowego tunelu
aerodynamicznego pokazano na rysunku Rys. 16, za$
metodyke programu obliczen charakterystyk
aerodynamicznych opracowano w oparciu o prace [12]. W
opracowaniu  [12]  przedstawiono  wyniki  badan
doswiadczalnych charakterystyk aerodynamicznych modelu
samolotu w skali 1:19 przy zamknigtym kanale wlotowym
do silnika i stozku wylotowym. Badania przeprowadzono
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dla samolotu w konfiguracji gladkiej (stery, elementy
mechanizacji  skrzydla, hamulce aerodynamiczne w
polozeniu niewychylonym, podwozie schowane, bez
podwieszen zewnetrznych), dla przypadkow: calego

samolotu, samego kadluba, kadluba ze skrzydlem i kadtuba
z usterzeniem poziomym.

Rys. 16. Model samolotu F-16 w tunelu aerodynamicznym.

Zbadano wplyw wychylenia usterzenia poziomego,
wplyw mechanizacji skrzydta przy usterzeniu poziomym nie
wychylonym 1  wychylonym, wplyw  podwieszen
zewnetrznych  (zbiorniki  podwieszane 1 elementy
uzbrojenia) na charakterystyki aerodynamiczne badanego
modelu. Badania wykonano w zakresie katow natarcia o= -
40° co 2° do a = 48° . Pomiary wykonano przy cisnieniu
predkosci g = 1000 Pa (predkos¢ V = 40 m/s) i liczbie
Reynoldsa Re =~ 5-10°. Wspolczynniki aerodynamiczne
odniesione sa do powierzchni S skrzydta modelu samolotu,
za$ wspotczynnik momentu pochylajacego dodatkowo do
$redniej cieciwy aerodynamicznej b,. Model samolotu
zawieszono w tunelu aerodynamicznym tak, aby o0$
momentoéw wagi aecrodynamicznej przechodzita przez punkt
odpowiadajacy $Srodkowi masy samolotu, a o$ podluzna
pokrywala si¢ z osig oporu wagi.

Whyniki badan przedstawiono w postaci tablic i wykresow
obrazujacych przebiegi podstawowych charakterystyk
aerodynamicznych [12] i tak:

1) C,a = f(@) — wspotczynnik oporu czotowego w funkcji
kata natarcia;

2) C, = f(a) — wspélczynnik sity nosnej w funkcji kata
natarcia;

3) Cn = f(a) — wspotczynnik momentu pochylajacego w
funkcji kata natarcia;

4) K = f(a) — doskonatos$¢ aerodynamiczna w funkcji kata
natarcia;

5) C, = f(C,s) — biegunowa modelu samolotu;

6) C, = f(C,s) — wspodlczynnik momentu pochylajagcego w
funkcji wspolczynnika sity nosne;j.

4. NUMERYCZNA ANALIZA WYTRZYMALOSCI
STRUKTURY I DRGAN WEASNYCH SAMOLOTOW
M1G-291 F-16

4.1. Model numeryczny samolotu MiG-29

Bazujac na metodach panelowych 1 algorytmach
opracowanych do odtwarzania struktur lotniczych
wykonano modele obliczeniowe (przyktady wizualizacji
modeli por. Rys. 17 - Rys. 19) samolotow bojowych
eksploatowanych w Sitach Zbrojnych RP.
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Badania dynamiczne samolotu MiG-29 i innych
eksploatowanych samolotéw przeprowadzono dla uktadu
konstrukcyjno — wytrzymato$ciowego rozpatrywanych
statkow powietrznych. Dlatego otrzymane wyniki s3

wynikami  pogladowymi  przedstawionymi w  celu
zaprezentowania etapow analizy konstrukcji
cienkosciennych na potrzeby identyfikacji wtasnosci
dynamicznych uktadu. Analizy przeprowadzono

wykorzystujac system MSC Patran / Nastran.
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4. Elementy RBE - 2
5. Elementy RBE - 1 3

Rys. 18. Model struktury wewnetrznej samolotu MiG — 29.

Przed przystagpieniem do obliczen dynamicznych catej
konstrukcji lotniczej nalezy zamodelowa¢ potaczenia
kadhub-skrzydto i kadlub—stabilizator. Model potaczenia
kadtub-stabilizator przedstawiono na rysunku Rys. 19.

Model potaczenia kadtub-stabilizator (por. Rys. 19)
zostal wykonany jako belka (nr 1 na Rys. 19) o
wiasno$ciach CBAR dla formatu instrukcji w systemie
NASTRAN. W konstrukcji samolotu MiG-29 potgczenie to
stanowi podparcie stabilizatora w kadtubie realizowane
przez dwa tozyska. Elementy powlokowe typu CQUAD4 (nr
3 na Rys. 19) modeluja potaczenie stabilizatora z napedem
sterujacym. Dodatkowo ze wzgledu na duzg wiotko$¢
pokrycia stabilizatora w miejscu umieszczenia wypetniacza
ulowego dodano dwie Scianki z elementow typu CQUADA4.
Analizujac sposéb modelowania trywialnego potaczenia
zespolow skladowych samolotow nalezy zwroci¢ uwage na
istot¢ problemu modelowania skomplikowanych potaczen,
ktore moga (zazwyczaj maja) mie¢ istotny wplyw na
otrzymane wyniki w zakresie statyki i dynamiki.

1. Element pretowy

2. Wreganr 9

3. Elementy powlokowe
4. Scianki boczne

5. Elementy powlokowe

Rys. 19. Polaczenie kadlub — stabilizator.

4.2. Wyniki analizy drgan wlasnych samolotu MiG-29

Dla przyjetych modeli numerycznych wykonano
obliczenia w systemie MSC Nastran. CzgstoSci drgan
wilasnych zostaty przedstawione w tabeli Tab. 2.

Tab. 2. Czestosci i postacie drgan wlasnych.

Postaé Czgstosc
Symetryczna | Niesymetryczna Rodzaj [H7]
+ - wychylanie lotek 5,83
) I gigtna skrzydta + I
* gietna UV 10,1
) I gigtna UV + 1
* gietna skrzydia 134
) I gigtna skrzydta + I
* gietna UV 159
- + wychylenie UH 20,5

Metoda analizy zjawisk dynamicznych odksztatcalnego
samolotu jest oparta na trojwymiarowej dyskretyzacji catej
struktury. W  poréwnaniu z metodami jedno- i
dwuwymiarowej dyskretyzacji [25, 26, 27, 28, 29, 30] ma
charakter uniwersalny i moze by¢ wykorzystana do obliczen
dynamicznych  charakterystyk  dowolnych  uktadéw
konstrukcyjnych prawie w  sposéb naturalny bez
wprowadzania dodatkowych uproszczen.

4.3. Modelowanie i analiza wytrzymalos$ciowa
uszkodzonej struktury ptatowca samolotu

Analiza  wytrzymalosciowa  usterzenia pionowego
samolotu MiG-29 byta podyktowana potrzebg dokonania
remontu tego usterzenia, ktore uleglto uszkodzeniu (por.
Rys. 20). Przeprowadzenie analizy 1 wlasciwe
interpretowanie wynikow powinno udzieli¢ odpowiedzi na
pytanie czy rozpatrywana konstrukcja usterzenia pionowego
z powstatymi uszkodzeniami po wykonaniu remontu spetni
wymagania eksploatacyjne dla tego typu samolotu.

Konstrukcja statecznika pionowego zostala wykonana
jako uktad kompozytowo- metalowy. Pokrycie statecznika
pionowego oraz podiuznice wykonano z kompozytu
weglowego KMU-4L (oznaczenie rosyjskie). Glownym
elementem metalowym jest wspornik dzwigara przedniego
wykonany ze stopu aluminium D19czAT (oznaczenie
rosyjskie). Rysunek Rys. 21 przedstawia schemat uktadu
konstrukcyjno wytrzymato§ciowego statecznika pionowego
samolotu MiG-29 po zdarzeniu lotniczym.

Gloéwnym problemem identyfikacji materialowej byto
okreslenie sktadu materiatu kompozytowego zastosowanego
na pokrycie statecznika [23]. Badanie struktury laminatu
kompozytowego wykonano przy uzyciu mikroskopu
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optycznego. Na rysunku Rys. 22 przedstawiona zostata
liczba warstw i ich orientacje w materiale.

Rys. 20. Statecznik pionowy samolotu MiG-29 z powstalymi
uszkodzeniami na skutek awaryjnego ladowania.

=1:| 9 zeberko

Obszar
zniszczenia

Rys. 21. Schemat ukladu konstrukcyjno-wytrzymalosciowego
statecznika pionowego.

‘ lw_0° 3w_45° |
[ 2w 0°
-
\ 3w 45°

Rys. 22. Schemat uloZenia warstw w laminacie kompozytowym.

Na podstawie przeprowadzonych pomiarow dokonano
identyfikacji grubosci warstwy elementarnej w zakresie 0,10
mm do 0,15 mm.

Warstwy zewngtrzne stanowig odrgbny kompozyt
szklany réwniez o roznej grubosci warstw (powierzchnia
zewnetrzna dwie warstwy, powierzchnia wewnetrzna jedna
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warstwa). Na podstawie obserwacji ulozenia i grubosci
warstw zostala opracowana tabela Tab. 3 stanowiaca
podstawe do  generacji  wlasnosci  fizycznych i
geometrycznych materialdéw niezbednych do zastosowania
w procesie numerycznej symulacji pracy konstrukcji pod
zadanym obcigzeniem.

Tab. 3. Identyfikacja materiatu.

Liczba Orientacja Grubos¢

warstw w warstwy Segmentu Materiat

segmencie [deg] Warstw [mm]
2 0 0,44 Widkno szklane
4 45 0,44 Wibkno weglowe
4 0 0,44 Wiokno weglowe
3 45 0,33 Wiokno weglowe
1 0 0,13 Wibkno weglowe
3 45 0,33 Wiokno weglowe
2 0 0,22 Wibkno weglowe
3 45 0,33 Wiokno weglowe
1 0 0,13 Wibkno weglowe
4 45 0,44 ‘Wibdkno weglowe
1 0 0,13 Wiokno weglowe
1 45 0,13 ‘Wiékno weglowe
4 0 0,44 Wiokno weglowe
3 45 0,33 ‘Wiékno weglowe
1 0 0,22 Widkno szklane

4.4. I1dentyfikacja materialu D19¢zAT
Ze stopu aluminium D19czAT (oznaczenie rosyjskie)

zgodnie z instrukcja eksploatacji samolotu MiG-29
wykonano wspornik przedniego dzwigara statecznika
pionowego. Na  potrzeby  numerycznych  analiz

wytrzymato$ciowych jak rowniez w celu odtworzenia jego
geometrii dokonano identyfikacji materiatu z ktoérego w
oryginale wykonano wspornik.

Przeprowadzono analiz¢ sktadu chemicznego probki
pobranej z dzwigara. Analiz¢ wykonano metoda emisyjne;j
spektrometrii atomowej za pomocg spektrografu PGS-2,
stosujac wzorce IMN Gliwice serii EP dla stopéw Al, Cu,

Mg. Oznaczenie zawartoSci Cu wykonano metoda
absorpcyjnej  spektrometrii  atomowej za  pomoca
spektrometru  firmy Perkin Elmer. Wyniki analizy

chemicznej, sklad w %: Si=0,19; Fe=0,97; Mg=1,30;
Cu=2,40; Ni=0,90; Ti=0,05; Mn=0,06; Zn<0,05. Twardos¢
HB=131. Przeprowadzono badania metalograficzne (por.
Rys. 23). Obserwacji struktury dokonano na préobce

pobranej z dostarczonego elementu.
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Zgtady trawiono odczynnikiem fluorowodorowym. Na
fotografii (por. Rys. 23) widoczne sg drobne wydzielenia
fazy przesycajacej na tle ziaren roztworu statego. Swiadczy
to o wykonanej obrobce cieplnej stopu polegajacej na
przesyceniu i Starzeniu. Ziarna nie wykazuja deformacji
wynikajacej z zastosowanej obrobki plastycznej. Stop o
podobnym sktadzie odpowiada stopowi PA30 wg PN-79/H-
88026 po obrobcee cieplne;.

4.5. Opis modelu obliczeniowego

Stopien doktadno$ci odtworzenia geometrii modelu
usterzenia pionowego jest kompromisem miedzy zadang
precyzja z jaka ~musimy otrzyma¢ wyniki, a
pracochtonnoscia (kosztami) wykonania pracy. Nalezy przy
tym mie¢ na uwadze, ze zbyt duza ilo§¢ okreslonych
parametrow modelowanego obiektu moze nie tylko nie
spowodowaé wzrostu doktadnosci, ale wrecz przeciwnie —
moze przynies¢ skutki odwrotne do zamierzonych.
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Rys. 24. Obwiednia obciazen dla samolotu MiG-29 wedlug
przepiséw MIL-A-8861 B (AS).

Rys. 26. Schemat podparcia statecznika pionowego.

Do analizy numerycznej usterzenia przyjeto obcigzenia z
obwiedni obcigzen (por. Rys. 24).

Schemat dystrybucji wymiarujgcego obcigzenia jest
zamieszczony na Rys. 25 dla predkosci odpowiadajacej
Ma=0.9.
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Rys. 25. Schemat rozmieszczenia obciazenia statecznika
pionowego samolotu MiG-29 dla Ma=0.9.

Model obliczeniowy (Rys. 26) usterzenia pionowego
zostal wykonany w systemie PATRAN opierajac si¢ na
geometrii usterzenia, ktdra zostala wykonano w systemie
UNIGRAPHICS. Analizy metoda elementéw skonczonych
wykonano w oparciu o system MSC/Nastran. Przyktadowe
wyniki analizy naprezen zamieszczono na rysunku Rys. 27.

Model cyfrowy wspornika dzwigara przedniego
wykonano jako bryle parametryczng i stanowit podstawe do
tworzenia uktadu masowo - sztywno$ciowego niezbednego
do przeprowadzenia analiz wytrzymatoSciowych w

ekstremalnych stanach eksploatacji samolotu MiG-29 (por.
Rys. 24).

Odebrane
stonnie u. v,
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Fringe: wari_1, Static Subcase: Stress Tessor, - AtZ1 (VONM)
Defarm: wari_1, Static Sub Displa 15, Translational - (NON- LAYERED)

N

Rys. 27. Naprezenia w strukturze pokrycia usterzenia pionowego samolotu MiG-29.

MSC/PATRAN Version 9.0 10-Feb-0111:54:16
Fringe: war_p_n_zniszcz, Static Subcase: Stress Tensor, - (NON-LAYERED) (VONM)
Deform: war_p_n_zniszcz, Static Sub Displ ts, Translational
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Rys. 28. Naprezenia we wsporniku dzwigara przedniego usterzenia pionowego samolotu MiG-29.
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Model MES wspornika dzwigara przedniego do
numerycznych analiz wykonano na bazie modelu CAD w
systemie PATRAN. Niezbedng analiz¢ numeryczng w
zakresie zjawisk statycznych i dynamicznych wykonano
w oparciu o system NASTRAN a przyktadowe wyniki
naprezen zamieszczono na rysunku Rys. 28.

Wyniki analizy numerycznej wspornika pod zadanym
obcigzeniem (dla stanéw por. Rys. 24) struktury
nieuszkodzonej i uszkodzonej statecznika pionowego
zestawiono w tabeli Tab. 4.

Tab. 4. Wyniki analizy wspornika dzwigara przedniego.

Pokrycie statecznika nieuszkodzone

Maksymalne przemieszczenia Naprezenia zredukowane
[mm] O zred [MPa]

1.91 10.5+20.5

Pokrycie statecznika uszkodzone

Maksymalne przemieszczenia Naprezenia zredukowane
[mm] O zred [Mpa]

9.41 229+343

5. PODSUMOWANIE | WNIOSKI

Wykorzystujac systemy CAD/CAE zaproponowano
algorytm numerycznego odtwarzania istniejacych w
rzeczywistosci  struktur  lotniczych ~w  wirtualna
rzeczywisto$¢ komputera. Do tego celu wybrano system
UNIGRAPHICS i preprocesor MSC/PATRAN do
programu metody elementéw skonczonych systemu
MSC/NASTRAN  [4]. Zaprezentowane  metodyki
opracowano z mys$la wykorzystania ich do oceny stanu
technicznego samolotéw eksploatowanych od ponad
dwudziestu pigciu lat w Sitach Powietrznych RP oraz
wprowadzanych do eksploatacji samolotow F-16. Jako
glowny przyktad wybrano samoloty Su-22, MiG-29 oraz
F-16. Proces numerycznego odtwarzania byt bardzo
trudny, gdyz nie posiadano dokumentacji konstrukcyjne;j i
technologicznej tych samolotow.

Wymagania dotyczace wytrzymatosci zadaja takiego
wykonania konstrukcji samolotu, aby pod dziataniem
obcigzen  zmiennych ~w  czasie  uzytkowania,
prawdopodobienstwo wystapienia sytuacji krytycznej
byto mate. Podczas uzytkowania nastgpuje obnizanie si¢
charakterystyk ~ wytrzymato$ciowych  konstrukcji  w
wyniku dziatania zmiennych temperatur otoczenia,
korozji oraz warunkow eksploatacji i przechowywania.
Eksploatowane w Sitach Powietrznych RP samoloty, w
tym samoloty Su-22 i MiG-29 byly projektowane w
drugiej potowie XX wieku. Analizujac struktury
samolotow Su-22 i MiG-29 (produkcji bylego ZSRR), to
zauwaza  sig, ze rozwigzania  konstrukcyjne
przystosowano do  metody udowadniania trwatosci,
poprzez  przewymiarowanie krytycznych elementow
konstrukcji 1 przyjecie  skroconego okresu migdzy
remontowego. Takie postgpowanie pozwala wnioskowac
na podstawie przeprowadzonych analiz
wytrzymato$ciowych, ze jest mozliwe udowodnienie
wigkszej trwalos$ci samolotu,  jezeli  zostana
przeprowadzone  dodatkowo analizy i  badania
zmeczeniowe struktury samolotow.

Przedstawiona  metodyka  badania  lotniczych
konstrukcji  cienkos$ciennych moze by¢ bez trudu
zastosowana do budowania adekwatnych modeli

obliczeniowych na potrzeby analizy stanu lotu i
dynamicznego niszczenia konstrukcji samolotu Tu-154M.
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