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Konstrukcje platowcowe sa w znacznej wiekszosci strukturami cienko$ciennymi, co spra-
wia, ze przy tendencji do minimalizacji masy musza jednoczeénie zachowywaé dostatecz-
na sztywnosé i wytrzymalosé. Specyfika cienkosciennoéci umozliwia zastosowanie pewnych
uproszczen w odniesieniu do modelowania zespoléw konstrukcyjnych na uzytek analiz struk-
turalnych realizowanych z zastosowaniem metody elementéw skonczonych (MES). W refera-
cie przedstawiono metodyke modelowania i analiz struktur ptatowcowych z zastosowaniem
oprogramowania MSC Software (Nastran/Patran, aktualnie HEXAGON). Opisano aspekty
adaptacji geometrii modelowej samolotu, generowania siatki elementowej, doboru wtasnosci
materialowych i masowych. Zaprezentowano wybrane modele MES zaréwno samolotéw bo-
jowych, jak i lekkich samolotéw cywilnych oraz zastosowanie tychze modeli w odniesieniu
do rozwiazywania wybranych zagadnien wytrzymaltosci i aerosprezystosci. Dyskretne modele
konstrukcji ptatowcowych moga by¢ rozwijane w réznorodnych wariantach ze wzgledu na ty-
py elementow skonczonych oraz potrzebe uszczegbélowienia struktury. Modele o okreslonych
wlasnosciach masowych i sztywnosciowych mozna nastepnie wykorzystaé¢ do rozwiazywania
szczegolowych zadan z zakresu statyki, statecznosci, dynamiki czy tez aerosprezystosci kon-
strukcji. Na przyktadzie zademonstrowanych modeli przeprowadzono kontrolne analizy ma-
sowe. Wyznaczono rozklady naprezen i przemieszczen dla zadanych obciazen zewnetrznych
w locie. Podano takze przykladowe rozwiazania z zakresu drgan konstrukcji. Uzyteczno$é
modeli dyskretnych do MES jest uwarunkowana ich dostosowaniem do konstrukcji rzeczy-
wistych pod wzgledem zgodnoéci wlasnosci geometrycznych, masowych i sztywnosciowych.
Zaprezentowano zatem réwniez metody walidacji modeli w oparciu o wyniki naziemnych
prob stanowiskowych przeprowadzanych dla konstrukeji rzeczywistych. W procesie dostoso-
wywania modeli wzieto pod uwage koniecznos¢ osiagniecia zgodnosSci przemieszczen z wy-
nikami préb statycznych oraz czestosci i postaci wlasnych z wynikami préb rezonansowych.
Model numeryczny mozna uznaé¢ za wiarygodny i w pelni uzyteczny dopiero po dopasowa-
niu i wykazaniu zgodnosci jego cech modelowych z analogicznymi cechami konstrukcyjnymi
wyznaczonymi do$wiadczalnie.

1. Specyficzne uwarunkowania lotniczych konstrukcji cienkosciennych

Typowa konstrukcja platowcowa o cienkosciennym charakterze zbudowana jest z elemen-
téw powierzchniowych (dwuwymiarowych) lub podtuznych (jednowymiarowych), ktérych cecha
charakterystyczna jest znaczne zmniejszenie wymiaru grubosciowego wzgledem wszystkich po-
zostalych wymiaréw zewnetrznych (rys. 1). Elementy powierzchniowe wystepujace w strukturze
wewnetrznej to profilowane obwodowo $cianki, zebra, wregi i przegrody, natomiast na zewnatrz
sg to struktury pokryciowe wyznaczajace obrys bryly aerodynamicznej statku powietrznego.
7 kolei elementy podtuzne dopelniajace uktad struktury wewnetrznej wystepuja w postaci pa-
séw dzwigarowych, podtuznic, wspornikoéw, usztywniaczy, profilowanych listew krawedziowych
i wzmocnien wzdluz krawedzi wykrojow. Poza obrysem pokrycia elementy te wystepuja jako za-
strzaly skrzydel, ewentualnie usterzen. Uktad modelowy tradycyjnej duraluminiowej konstrukeji
lotniczej pokazany jest na rys. 2 na przyktadzie fragmentu struktury samolotu Su-22. Budowa,
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praca i wytezenie elementow stosowanych w lotniczych konstrukcjach cienkoSciennych sa przed-
miotem analizy wielu monografii naukowych i podrecznikéw akademickich, m.in. [1-3].

Rys. 1. Fragment struktury cienkosciennej z oznaczonymi wymiarami przekrojowymi; cecha
charakterystyczng jest znaczne zmniejszenie grubosci pokrycia § wzgledem pozostaltych
wymiaréw a, b, h

Rys. 2. Fragment modelowej struktury cienkos$ciennej samolotu Su-22 opracowanej w $rodowisku
Siemens NX (d. Unigraphics)

Konstrukcje lotnicze podlegaja pewnym okreslonym rezimom projektowym, co sprawia, ze
bedac lekkimi, sa jednoczesnie dostatecznie sztywne i wytrzymate w kontekscie mozliwych de-
formacji i naprezen spowodowanych obciazeniami zewnetrznymi. Istnieja co najmniej cztery
postulaty projektowe, ktére konstrukcja powinna spetniaé¢, aby zapewnione zostaly warunki
pozadanego poziomu trwatodci i niezawodnoéci eksploatacji. Mozna je sformutowaé¢ w postaci
oczekiwan projektowych scharakteryzowanych w ponizszych punktach [1].

1) Zapewnienie bezpieczenstwa konstrukcji poprzez odpowiedni dobdér stosunku obciazen
niszczacych do przewidywanych obciazen dopuszczalnych. Tzw. wspotczynnik bezpieczen-
stwa zalecany przez przepisy budowy samolotéw powinien miesci¢ sie¢ w zakresie wartosci
1,5-2,0.

2) Zapewnienie pozioméw wytezenia konstrukeji poprzez dobér naprezen nieprzekraczajacych
poziomoéow wytrzymaltosci doraznej dla charakterystycznych kierunkow.

3) Zapewnienie dostatecznej sztywnosci, ze wzgledéw obliczeniowych utozsamianej z warto-
Sciami iloczynowymi odpowiednich modutéw sprezystosci i specyficznych wielkosci prze-
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krojowych. Dla sztywnosci gietnej jest to iloczyn modutu Younga i momentu bezwtadnosci
przekroju wzgledem osi zginania FJ, natomiast dla sztywnosci skretnej jest to iloczyn mo-
dulu Younga i momentu bezwladnosci przy skrecaniu GJ;.

4) Zapewnienie lekkosci konstrukeji, przy czym chodzi tu o tzw. lekko$é wzgledna, wynika-
jaca z poréwnania cigzaréow zréznicowanych materialowo analogicznych elementéw kon-
strukcyjnych podlegajacych identycznym obcigzeniom zewnetrznym. W elementach tych
ze wzgledu na rézne ich grubosci pojawiaja sie rozne wartosci naprezen krytycznych, dlate-
go o wzglednej przewadze jednego materiatu wzgledem drugiego decyduja stosunki gestosci
i wytrzymalodci dorazne tychze materialéw. Przyktadowo dla probek pretowych o identycz-
nych dtugosciach I; = Iy = [, ktorych pola przekroju poprzecznego wynosza odpowiednio
Fy i Fy, gestodci py 1 po oraz granica doraznej wytrzymatosci na rozciagganie odpowied-
nio Rmj i Rme, przy czym oba prety rozciagane sa taka sama sita P, ich wspélczynnik
lekkosci a, (stosunek ciezaru prébki pierwszej do ciezaru probki drugiej) wyznacza sie
z rOwnania

Lo @ pglh p1P/(Rm1) _ pr Rmg
" Q2 paglFy  paP/(Rmg)  p2 Ry

Opisane uwarunkowania lotniczych konstrukcji noénych stwarzaja mozliwo$é ich analizowania
z natozeniem okres$lonych uproszczen. Zasadnicze uproszczenie polega na nieuwzglednianiu na-
prezen i odksztatcen w kierunku normalnym do powierzchni konstrukcyjnych elementéw cien-
kosciennych. W efekcie zaréwno w stanach obciazenia statycznego jak i dynamicznego bierze sig
pod uwage jedynie sktadowe naprezen w kierunkach stycznych do powierzchni, tzn. w kierunku
tworzacej x oraz w kierunku krzywoliniowym wzdtuz obwodowej danego przekroju poprzeczne-
go s. Dodatkowo przyjmuje si¢ jednolitos¢ naprezen normalnych o i stycznych 7 wzdtuz grubosci.
W zwiazku z tym analize wytezenia konstrukcji dla dowolnie zadanych obciazen mozna rozpa-
trywaé uwzgledniajac tzw. wydatki naprezen, ktére wprowadza si¢ w odpowiednich kierunkach
wyroznionych wg nastepujacych zaleznosci z uwzglednieniem gruboéci ¢

(1.1)

Ng = 00 Ng = 040 q = Tas0 (1.2)

Istotne wydatki naprezen wyliczane wg wzoréw (1.2) dla kierunkéw wyrdznionych wg ukladu
wspotrzednych Oxs dowolnego wycinka konstrukeji cienko$ciennej pokazano demonstracyjnie na
rys. 3.

(a)

Rys. 3. Wydatki naprezen normalnych i stycznych dla nieskonczenie malego wycinka powloki walcowej
o wymiarach dz i ds oraz kierunki wydatkéw (tzw. ciekéw naprezen) wzdluz krawedzi elementu
pokryciowego o wymiarach s il [rys. zaczerpniety z poz. 1]

Specyfika cienkich konstrukeji daje mozliwos¢ wprowadzania uproszcezen modelowych w kon-
tekscie rozwiazan numerycznych z zastosowaniem metody elementéw skonczonych (MES). Do-
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wolny fragment mozna bowiem aproksymowa¢ uktadem dwuwymiarowych elementéow powto-
kowych, a modele przestrzenne konstrukecji ptatowcowych rozwija sie najczedciej jako zespo-
lone struktury wielozespolowe (kadtub, skrzydla, stateczniki, stery) zbudowane z elementéw
skonczonych 2-wymiarowych, z ewentualnym uzupelnieniem o lokalnie dodane ciagi elementéw
1-wymiarowych. Unikanie stosowania elementéw 3-wymiarowych (brylowych) jest w tym przy-
padku jak najbardziej zasadne. Redukuje si¢ w ten sposoéb znaczaco liczbe modelowych stopni
swobody (Degrees of Freedom — DOF) i upraszcza sie strukture obliczeniowa, pomijajac nie-
istotny z punktu widzenia naprezen kierunek normalny do powierzchni z. Uproszczenia te nie
wplywaja jednak istotnie na zmiany sztywno$ci, natomiast znaczaco przyspieszaja proces two-
rzenia modelu, jak réwniez skracaja czas realizacji procesu obliczeniowego.

2. Metodyka rozwijania strukturalnych modeli dyskretnych do analiz MES

Budowa modeli dyskretnych do MES odzwierciedla przestrzenna strukture konstrukcji,
uwzgledniajac dodatkowe elementy masowe dodawane jako imitacja masy instalacji wewnetrz-
nych i wyposazenia poktadowego. CienkoScienna natura platowca sprzyja stosowaniu elementow
dwuwymiarowych (plytowych lub powlokowych), chociaz w odniesieniu do konstrukeji o du-
zej smuklosci kadtuba i znacznym wydtuzeniu skrzydel mozna stosowaé znacznie prostsze mo-
dele belkowe lub modele kombinowane (belkowo-ptytowe). Opcjonalne warianty modelowania
struktury w zaleznosci od cech zewnetrznych ptatowca i mozliwych dostosowan elementowych
przedstawiono na rys. 4 [4].

(b)

Rys. 4. Mozliwe opcje modelowe struktury samolotu w zastosowaniu do MES: (a) model 1D

z elementami pretowymi lub belkowymi, (b) model kombinowany 2D z elementami belkowymi
i ptytowymi, (¢) model 3D oparty na elementach powlokowych

Modelowanie konstrukcji lotniczej prowadzace do rozwiniecia w pelni warto$ciowego, zgod-
nego z rzeczywistym obiektem dyskretnego modelu symulujacego wlasnosci masowe i sztywno-
Sciowe jest procesem bardzo pracochtonnym i dtugotrwalym. W kompleksowym cyklu generacji
modeli samolotéw wykorzystujacym zaawansowane srodowiska CAD/CAE (Siemens NX, Pa-
tran) mozna wyodrebnié¢ charakterystyczne etapy dziatan:

e projektowanie/pomiar geometrii zewnetrznej ptatowca,

e opracowanie modelu geometrii w $rodowisku CAD,

e dyskretyzacja wirtualnej struktury z zachowaniem cienkosciennego charakteru konstrukcji,
e identyfikacja materialéw konstrukcyjnych (stale materiatlowe: E, G, p, v),

e nadawanie wlasnosci fizycznych elementom siatki modelowej (materialy, grubosci, masy),
e lokalizacja mas skupionych imitujacych elementy wyposazenia poktadowego i tadunki,

e definiowanie potaczen statych (okucia) — np. skrzydlo-kadtub, statecznik-kadtub,

e wprowadzenie ruchomych potlaczen zawiasowych dla powierzchni sterowych ze sztuczna
sztywnoscig mechanizméw sterowania,

e symulacja podparcia modelu odpowiadajaca realnym warunkom brzegowym.
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Jak widaé, do odtworzenia rzeczywistych wlasnosci konstrukcyjnych potrzebna jest zaréwno
identyfikacja geometrii obiektu, jak réwniez znajomosé jego parametréw konstrukcyjnych, ma-
sowych i materiatowych.

Baza startowa do rozpoczecia strukturyzacji modelowej ptatowca jest model geometrii samo-
lotu. W sytuacji gdy ma by¢ rozwijany model samolotu eksploatowanego, w przypadku ktérego
nie jest dostepna geometria projektowa, model taki nalezy wygenerowac¢ stosujac techniki po-
miarowe i metody odtwarzania geometrii charakterystyczne dla proceséw inzynierii odwrotnej
(Reverse Engineering — RE) i dla systeméw CAD [5, 6]. Obmiaru geometrii samolotu mozna
dokonaé¢ uzywajac takich narzedzi jak:

e przenoény skaner optyczny ATOS II Triple Scan,

e fotogrametryczny system TRITOP z aparatem cyfrowym i kodowanymi markerami.

Geometria samolotu otrzymana w czasie pomiaru skanerem optycznym GOM ATOS II Tri-
ple Scan przechowywana jest w postaci chmury punktéw (okoto 35 mln punktéw). W procesie
triangulacji chmura punktéw przeksztatcana jest w siatke trojkatéw. Na bazie siatki trojkatow
program GOM ATOS Professional generuje krzywe definicyjne wygltadzane nastepnie do posta-
ci krzywych B-spline. Ostateczny model powierzchniowy ztozony z powierzchni rozciggnietych
na gtadkich krzywych B-spline opracowany zostaje w érodowisku Siemens NX. Na rysunku 5
zademonstrowano kolejne etapy rozwijania modelu geometrycznego samolotu MiG-29. W przy-
padku samolotu OSA rozwijany byl brylowy model zlozeniowy bazujacy na potaczeniu kolejno
projektowanych elementéw konstrukcyjnych ptatowca.

Rys. 5. Przyktadowe modele geometryczne adoptowane do modelowania strukturalnego: model
zlozeniowy geometrii brytowej samolotu OSA oraz model samolotu F-16C zbudowany na podstawie
pomiaréw rzeczywistej geometrii zewnetrznej z wykorzystaniem narzedzi RE

W dos¢ uproszezonym ujeciu cykl rozwijania modelowej siatki elementowej na bazie mode-
lu CAD wypracowanego w oparciu o rysunki z dokumentacji technicznej zaprezentowano na
rys. 6. Zespodl konstrukeyjny (w tym przypadku wrega kadlubowa samolotu F-16) modelowany
jest z uwzglednieniem znacznych uproszczen, polegajacych min. na pominigciu otworéw odcig-
zajacych wystepujacych w konstrukcji rzeczywistej oraz uproszczeniu przekrojéw poprzecznych
podtuznych elementéow rozporkowych. W modelu elementy te odwzorowano za pomoca belek
o uproszczonych ksztattach.
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2. Model geometrii CAD
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Rys. 6. Cykl rozwijania modelu elementowego podzespotu na przyktadzie wregi kadlubowej F-16C

Przed rozwinieciem modelu dyskretnego niezbedne jest przeprowadzenie prac i pomiarow
umozliwiajacych identyfikacje rzeczywistych parametréow konstrukeyjnych. Parametry te mozna
zgrupowaé w nastepujace typy:

e projektowo-konfiguracyjne — charakteryzuja typ, rozmieszczenie i liczbe zastosowanych
podzespoléw lub elementéw (wydluzenie, zbieznoséé, skos skrzydla i usterzen, liczba dzwi-
garéw, Scianek, wreg, zeber, podtuznic oraz ich lokalizacja),

e glowne wymiary geometryczne,

e materialowe — stale fizyczne zastosowanych materialéw konstrukcyjnych (moduly sztyw-
nosciowe, liczby Poissona, gestosci),

e masowe — masy i masowe momenty bezwladnosci zespotéw konstrukcyjnych, agregatéow,
urzadzen, tadunkéw poktadowych, elementéow podwieszanych,

e kinematyczne i sztywnosciowe — kierunki osi potaczen zawiasowych steréw, zakresy wy-
chylen steréw, sztywnosci uktadéw sterowania,

e technologiczne — np. grubosci elementéw, dopasowanie powierzchni kontaktowych, luzy
w potaczeniach ruchomych.

Parametry zwiazane z wymiarami i materialami konstrukcyjnymi wplywaja na globalna
macierz sztywnosci K, z kolei dystrybucja i wielkosci mas determinuja globalng macierz bez-
wladnosci M modelu. W przypadku samolotéw eksploatowanych dane pozyskuje si¢ z pomiaréw
bezposrednich lub z rozpoznania dokumentacyjnego, przy czym identyfikowanie wymiaréw i pa-
rametrow jest bardzo uciazliwe, jesli dostepna jest tylko dokumentacja eksploatacyjna, jak np.
w przypadku uzytkowanych samolotéw bojowych MiG-29 i F-16 (rys. 7).

Ztozenie komponentéw modelowych ptatowca na przykltadzie samolotu F-16 zademonstro-
wano na rys. 8. Model rozwiniety w preprocesorze MSC Patran w konfiguracji bez wyposazenia
i elementéw podwieszanych sklada sie z 11160 wezléw (67000 DOF) i 20970 elementéw skonczo-
nych (w znacznej wiekszosci powlokowych, z uzupelnieniem belkowych). Polaczenia zawiasowe
klap przednich, klapolotek i steru kierunku zrealizowano za posrednictwem elementéw sztyw-
nych typu RBE (Rigid Body Element). Model z przeznaczeniem do analiz drganiowych musi
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Dane niezbe¢dne do rozwini¢cia modelu dyskretnego:

* geometria zewngtrzna (Reverse Engineering — CAD)

* charakterystyki elementow wewnetrznych (lokalizacja, ksztalt, wymiary)
* wilasnosci materiatow konstrukcyjnych

* masy zespolow platowcowych

 masy niestrukturalne (wyposazenie, paliwo)

* charakterystyki podwieszen (lokalizacja, masa, wymiary)

* rozmieszczenie potaczen zawiasowych, sztywnos$¢ napedow sterowania

Stopy aluminium 78,4%
Ostal 1%
[ Tyian 08%
[ kompozyt grafitowy 3 %
wezet Bl Kompozyt szidany 6.6%
. [ Konstruksje przekiadkowe 6,8%
napgdu Model pocisku AIM-9X W stal M3006,8%
klapy '
ACTUATOR
BRACKET
Rodzaj ch ystyki
Masa [kg] 85
X=1.345
Srodek masy [n] Y=0.00
7=0.00
T= 0,315
Masowe momenty bezwladnosci [kg*m?] Iy=2254
L=2254

Rys. 7. Réznorodnos¢ danych konstrukcyjnych niezbednych do identyfikacji parametrow modelu MES
samolotu bojowego
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Rys. 8. Czesciowy model strukturalny samolotu F-16 C zlozony z podzespoléw wregowych oraz struktur
fragmentarycznych skrzydla i usterzen



184

A. Olejnik, R. Rogolski

zosta¢ uzupelniony o dodatkowe elementy imitujace masy wyposazenia, instalacji i tadunkéw
wewnetrznych. W zaleznosci od konfiguracji obliczeniowej model musi by¢ uaktualniony maso-
wo do ustalonej konfiguracji misyjnej poprzez dodanie odpowiedniej liczby elementéw masowych
aproksymujacych docelowa mase paliwa i podwieszen. W analogiczny sposéb zbudowano inne
modele dyskretne pokazane na rys. 9, ktére postuzyly do badan symulacyjnych wytrzymaloscio-
wych i dynamicznych realizowanych w Instytucie Techniki Lotniczej Wydziatu Mechatroniki,
Uzbrojenia i Lotnictwa WAT w przeciagu dwoch ostatnich dekad.

EM-10 Bielik

EM-11 Orka WAT-0OSA

Rys. 9. Modele strukturalne samolotow do analiz MES opracowane ITL WML WAT

3. Statyczne i dynamiczne analizy struktur lotniczych z zastosowaniem modeli
MES

Analizy modeli w zakresie wytrzymalosci i dynamiki konstrukcji przeprowadzono, uzywa-
jac programu MSC Nastran z wbudowanymi algorytmami MES. Jest to wielodyscyplinarna
platforma programowa dedykowana do analizy strukturalnej, uzywana przez inzynieréw do kon-
wencjonalnej analizy statycznej, dynamicznej i termicznej, jak réwniez do bardziej wyszukanych
obliczen z obszaru wytrzymalosci zmeczeniowej i aerosprezystosci. Dostepne metody programo-
we dedykowane do rozwigzywania réznorodnych zagadnien strukturalnych sa opisane w specja-
listycznych podrecznikach i materiatach instrukcyjnych [7-11]. Ogélna zasada analizy modelowej
bazujaca na wykorzystaniu modelu dyskretnego do wybranego typu analizy numerycznej i eks-
pozycji wynikéw w postprocesorze zostata pokazana na rys. 10.

3.1. Przypadek analizy statycznej

Analizy statyczne samolotéw obejmujg wyznaczenie charakterystyk obciazeniowych oraz ob-
liczenia numeryczne MES w zakresie rozwiazania macierzowego réwnania statyki typu

Kq=F (3.1)

W kazdym przypadku obliczeniowym wektor obciazenia F jest konsekwencja wielkosci wspot-
czynnika przeciazenia n oraz przyjetych rozkltadéw biezacego obciazenia aerodynamicznego ¢,
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or Time-varying Responses (displacements,
velocities, accelerations, forces, and stresses)

‘ He — Tempe s \
M Fatigue  pemmg  StressLife, Strainlife |
Calculation/Solving Output

in MSC Nastran

Rys. 10. Blokowy diagram przeplywu danych w procesach obliczeniowych oprogramowania MSC
Software; model MES rozwiniety w preprocesorze Patran podlega analizie z zastosowaniem algorytmow
przeznaczonych dla wybranego obszaru problemowego (MSC Nastran); uzyskane wyniki (output) po
obrébce postprocesorowej sa eksponowane w postaci rozkladéw modelowych i wykresow

masowego ¢, ewentualnie dodatkowych obciazen zewnetrznych wynikajacych z sit masowych
pochodzacych od dodatkowych elementéw podwieszanych (rys. 11). Przeciazenia n i charak-
terystyczne predkosci projektowe wyznaczane sa dla konstrukcji wg dedykowanych przepiséw
budowy. Dla samolotéw przeznaczenia militarnego (bojowych) moga by¢ to np. przepisy MIL-
A-8861B (AS) [12]. Przyktad analizy modelowej dla samolotu F-16 pokazano na rys. 12. Efek-
tem rozwiazania réwnania statyki (3.1) dla uproszczonych obciazen modelowych sa rozklady
przemieszczen i naprezen. Wartodci maksymalne uzyskane dla czterech wariantow obciazenia
zréznicowanego ze wzgledu na wartosci wspotczynnika przeciazenia n zestawiono w tabeli 1.

Ruzb Y \j Ruzb

'kald kﬂd‘

Rys. 11. Umowny rozklad obciazen zewnetrznych samolotu bojowego z uwzglednieniem rozkladow
obciazen biezacych ¢, i q,, wzdluz skrzydel i sit skupionych dzialajacych na elementy podwieszone

Tabela 1. Maksymalne wartosci przemieszczen i naprezen zredukowanych po analizie statycznej

| Przypadek obliczeniowy | I (n=1,4) [II (n=25) [HI (n=3,1) | IV (n=9) |
Umaz [MM] 118 281 344 995
Ored—maz |MPa] 105 (skrzydlo) | 333 (ust. H) | 412 (ust. H) | 930 st. H)
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Rys. 12. Analiza statyczna struktury modelowej samolotu F-16 C dla punktu A obwiedni obciazen;
widoczne rozklady przemieszczen struktury oraz naprezen zredukowanych

3.2. Przypadek analizy drgan wltasnych

Dla kompletnych modeli uzupelnionych o elementy masowe i dostosowanych ze wzgledu
na mozliwos¢ wychylania powierzchni rozwigzywano zagadnienie drgan wtasnych sformutowane
réwnaniem

(K - M)qp =0 (3:2)

Wizualizacje otrzymanych postaci ruchu opracowano w postprocesorze Patran-Results. Wyzna-
czano postacie wlasne dla réznych wariantéw modelowych zréznicowanych ze wzgledu na iloéé
paliwa i dotaczone elementy podwieszane. Masy modelowe odpowiadajace poszczegdlnym wa-
riantom obliczeniowym starano sie dobra¢ tak, aby byly zgodne z rzeczywistymi masami samolo-
tu w odpowiadajacych konfiguracjach misyjnych. Przyktadowe rozwiazania uzyskane dla modelu
lekkiego samolotu dyspozycyjnego WAT-OSA o maksymalnej masie startowej MTOW = 750 kg
zamieszczono na rys. 13. Wyznaczono pierwsze 15 postaci w zakresie do 35 Hz, ktore nastepnie
wykorzystano w analizie flatteru. Pierwsze 6 postaci wlasnych (nie pokazano ich na rysunku) to
oscylacje konstrukeji jako bryly sztywnej o czestosci zerowej.

3.3. Przypadek analizy drgan flatterowych

Zagadnienie flatteru aerosprezystego formuluje sie jako powiazanie wyrazen okreslajacych
niestacjonarne sity masowe, sztywnosciowe, tlumiace i aerodynamiczne oddziatujace na struktu-
re no$na. Zagadnienie rozwiazuje sie numerycznie w dziedzinie czestosci. W programie Nastran
rozwiazanie flatteru (SOL 145) moze by¢ realizowane z zastosowaniem jednej z trzech dostep-
nych metod obliczeniowych okreslanych jako metody: K, KE i PK, rézniacych sie sposobem
zadeklarowania macierzy tlumienia [10, 11]. Stosowana w obliczeniach wlasnych Metoda PK
rozwiazuje rownanie flatteru sformutowane w postaci zespolonego zagadnienia wlasnego

Lol

ik )+ (K - %PV?th)}uh =0 (3.3)

[Mhhp2 + (th —

przy czym poszczegllne czlony oznaczaja odpowiednio: Qﬁh(Ma, k) — czeéc urojona zespolonej
macierzy aerodynamicznej, tzw. modalna macierz ttumienia aerodynamicznego, funkcja liczby
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Rys. 13. Postacie drgan wlasnych wyznaczone dla modelu samolotu WAT-OSA w konfiguracji w locie
swobodnym, MTOW = 750kg

Macha Ma i czestoéci zredukowanej k = wb/2V, QI (Ma, k) — czedc rzeczywista zespolonej ma-
cierzy aerodynamicznej, tzw. modalna macierz sztywnosci aerodynamicznej, funkcja parametrow
Ma i k, p = w(y £ i) — zespolona warto$¢ wlasna, przy czym w to czestosc drgan, v to przej-
$ciowy wspolezynnik szybkosci ttumienia (wéwcezas ttumienie konstrukeyjne g = 27). Wartosc p
jest wyznaczana z rownania dla okreslonego przez uzytkownika zakresu parametréw Ma, V i p
(liczba Macha, predkosc i gestosé). W trybie obliczen iteracyjnych dobierane sa liczby w i k, po-
wigzane ze soba relacja definiujaca czestoéé¢ zredukowana. Ostatecznie po rozwigzaniu réwnania
(3.3) uzyskuje sie zespolone wartosci p. Z czesci rzeczywistej i urojonej liczby p wyznaczane sa
czestosci drgan w i ttumienia strukturalne g wg nastepujacych zaleznosci przeliczeniowych

w = Im(p) 9=2y= 211:(;1)))

Przebiegi czestosci 1 ttumien w funkcji predkos$ci V' sa nastepnie zamieszczane na wykresach jako
tzw. krzywe flatterowe g(V') i f(V'). Punkt przeciecia krzywej g(V') z osia pozioma g = 0 to tzw.
punkt krytyczny, a predkosé odpowiadajaca temu punktowi jest krytyczna predkoscig flatteru.

Obliczenia flatterowe przeprowadzono w programie Nastran, wykorzystujac do tego model
aerosprezysty powstaly wskutek powigzania dynamicznego modelu strukturalnego z panelowym

(3.4)
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modelem aerodynamicznym. W oparciu o model strukturalny do MES okreslane sg modalne ma-
cierze mas i sztywnosci, czyli My, 1 Ky, natomiast model elementéw panelowych i elementéw
smuklych przeznaczony jest do wyznaczenia sktadowych zespolonej macierzy aerodynamicznej
th + iQ,Ilh. Wielkosci wspotezynnikow sit w tzw. weztach aerodynamicznych wyliczane sa na
podstawie formut okreslonych dla aerodynamiki niestacjonarnej w oparciu o dwie uzyteczne
metody: Doublet Lattice Method (DLM) i Slender Body Theory (SBT). Przemieszczenia elemen-
tow aerodynamicznych sa w tym przypadku interpolowane narzuconymi funkcjami sklejanymi
wedlug przemieszczen wezléw strukturalnych [10, 11, 13].

Przykladowa analize przypadku flatteru dla samolotu WAT-OSA zademonstrowano na
rys. 14. Analize przeprowadzono, wykorzystujac postacie drgan wlasnych pokazane na rys. 13.
Model aerosprezysty do zastosowania w réwnaniu (3.3) uzyskano w wyniku integracji modelu
dyskretnego (patrz rys. 9) i modelu panelowo-brylowego do wyznaczania wspélczynnikéw aero-
dynamicznych zespolonej macierzy Qpp. Wykresy krzywych zaleznosci ttumienia strukturalnego
od predkosci g(V') dotycza dwéch przypadkéw obliczeniowych: 1) model ze sterami niewywazo-
nymi masowo i 2) model ze sterami wywazonymi ($rodki masy steréw kierunku i wysokosci sa
woéwcezas polozone na osi zawiaséw). W przypadku modelu ze sterami niewywazonymi pojawia
sie flatter usterzenia z dominujacymi sprzezonymi postaciami nr 9 i nr 11 (postacie z rys. 13).
Predkosé¢ krytyczna wystapienia drgan samowzbudnych dla przyjetego minimalnego poziomu
tlumienia strukturalnego ¢ = 0.01 wynosi Vi, = 108km/h. Tak niska predkosé¢ flatteru by-
taby niedopuszczalna dla samolotu przewidzianego do lotu z predkosciami przekraczajacymi
200 km/h. Dolozenie mas wywazajacych, ktére powoduja przesuniecie sSrodkéw mas steréw ku
osi zawiasow okazalo sie zabiegiem wystarczajacym, aby wykluczy¢ niebezpieczenstwo wystapie-
nia niepozadanych drgan. Na drugim wykresie wszystkie krzywe flatterowe przebiegaja ponizej
poziomu przyjetego ttumienia minimalnego.

Rys. 14. Wyniki analizy flatteru modelu samolotu OSA: model aerodynamiczny, postaé¢ drgan flatteru
usterzenia dla przypadku z niewywazonymi sterami i wykresy krzywych ¢g(V') dla analizowanych
przypadkéw modelowych: 1) stery niewywazone, 2) stery wywazone masowo
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4. Metody walidacji modeli dyskretnych

Modele MES wykorzystywane do analiz dynamicznych z zakresu aerosprezystosci konstrukeji
powinny charakteryzowa¢ sie odpowiednio dobranymi wtasciwosciami masowymi i poprawnymi
rozktadami sztywnosci. Poprawny dobdér wlasnosci powinien przejawiaé sie prawidlowym rozkla-
dem ciezaru konstrukcyjnego i odpowiednia podatnoscia w odpowiedzi na ustalone wymuszenie
zewnetrzne. Jednakze modele strukturalne potrafia by¢ w swej budowie bardzo skomplikowa-
ne. Ztozonos¢é ta wynika z koniecznosci odwzorowania czesto bardzo skomplikowanych ksztattéw
geometrycznych, odzwierciedlenia prawidtowego uktadu elementéw konstrukeyjnych, jak réwniez
uwzglednienia dodatkowych elementéw aproksymujacych masy instalacji, wyposazenia, mate-
riatéw eksploatacyjnych, ladunkéw i ludzi. Aby model strukturalny byl w pelni uzyteczny do
jakichkolwiek bardziej ztozonych analiz numerycznych musi by¢ poddany weryfikacji i walida-
cji, w efekcie ktorych bedzie mozna oceni¢ jego przydatnosé. Konieczne jest zatem okreslenie
jednoznacznych kryteriow oceny wybranych wlasnosci modelowych w $wietle ich poréwnania
z analogicznymi cechami konstrukcji rzeczywistej. Wymaganie dostosowania wtasciwoéci mo-
delowych do wtasnosci konstrukeji rzeczywistej musi zosta¢ spelnione, aby wyniki analiz MES
mogly by¢ uznane za wiarygodne i tym samym akceptowalne. Znaczne odstepstwa wynikéw nu-
merycznych od rezultatéw uzyskiwanych w toku badan i testéw doswiadczalnych beda Swiadczyé
o niedostosowaniu modelu i jego bezuzytecznosci.

Istnieje wiele metod sprawdzania i dostosowywania wlasnosci modelowych opartych naj-
czedciej na poréwnaniu z rzeczywistymi cechami mechanicznymi konstrukcji lub z wynikami
pomiaréw wybranych wielkosci fizycznych. W celu przeprowadzenia walidacji modeli na réznych
etapach ich tworzenia proponuje si¢ zasadniczo trzy metody poréwnawcze:

e poréwnanie i dostosowanie wybranych wlasciwosci masowych (mas komponentowych, ma-
sowych momentow bezwladnosci wybranych elementéw, lokalizacji srodka ciezkosci;

e poréwnanie dostosowanie wlasnosci sztywnosciowych poprzez poréwnawczg analize prze-
mieszczen struktury modelowej i rzeczywistej;

e poréwnanie i dostosowanie wlasciwosci dynamicznych poprzez poréwnanie postaci i cze-
sto$ci modelowych drgan wtasnych z drganiami rezonansowymi konstrukeji.

Najprostszym sposobem na sprawdzenie wybranych wtasciwosci konstrukcyjnych modelu moze
byé¢ ocena poréwnawcza jego mas sktadowych oraz potozenia $rodka cigzkosci. W tej metodzie
celem jest poréwnanie wartoéci mas czeSci konstrukcyjnych modelu z masami rzeczywistych
zespotow konstrukcyjnych. W przypadku braku realnych warto$ci mas mozna uzyé¢ wyrazen
empirycznych, ktére sa przeznaczone do szacowania mas sktadowych samolotu na poziomie pro-
jektowania. Wzory takie dostepne sa w opracowaniach literaturowych z zakresu projektowania
takich jak [14, 15]. Jako przyklad takiej procedury zaprezentowano analize poréwnawcza para-
metréw masowych samolotu MiG-29. Wedlug oficjalnych danych masa wtasna samolotu MiG-29
wynosi 10900 kg. Podczas opracowywania modelu dyskretnego w preprocesorze Patran podjeto
prébe zdefiniowania materialéw konstrukcyjnych i wlasciwosci zespotéow konstrukcyjnych w taki
sposob, aby calkowita masa modelu dla konfiguracji wtasciwej dla masy wtasnej byta jak naj-
bardziej zblizona do wartosci eksploatacyjnej. Dokladne masy komponentéw konstrukcyjnych
nie sa znane, wiec do ich oceny wykorzystano wzory empiryczne zaczerpniete z [15]

Muying = 3.08{ WZ;IC“O [(tan AL — 1%1((117:—7777))>2 + 1_0} 10—6}0.593[(1 + n)A]O.SQ(SW)O.Ml
Miqil = 5.4{12?;—:20 Ktan ALg — H)z N 1.0} m

0.455
. 10—6} [(1 + U)A]OBSB(SWKTAIL)O'SGQ
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and

q )0.283(mTo)0.95< L )0.71

Mfuselage = 10.43(K]NL)1'42<— m Ff (42)

100
gdzie: Kpry — wspolezynnik zalezny od rodzaju geometrii skrzydet, n — maksymalne przeciazenie
obliczeniowe, t/c — wzgledna grubo$¢ profilu, x 1 g — skos krawedzi natarcia skrzydla, n — zbieznosé
skrzydta, A — wydtuzenie skrzydta, Sy — powierzchnia skrzydta, Krarr — wspoétezynnik powia-
zania geometrii skrzydel i usterzen, Ky — wspolczynnik zalezny od lokalizacji wlotow, ez —
maksymalne ciSnienie dynamiczne, L — dlugos¢ kadtuba, Hr — maksymalny wymiar kadtuba
w kierunku pionowym. Oszacowane w ten sposob masy poréwnano z analogicznymi masami mo-
delu tréojwymiarowego — przyjeto ostatecznie lekko skorygowane masy modelowe. Z kolei mase
agregatéw i wyposazenia poktadowego uwzgledniono w postaci masy niestrukturalnej (NSM) do-
danej do elementéw jedno- i dwuwymiarowych poprzez zadana gestoéé powierzchniowa [kg/m?]
i liniowa [kg/m)].

Poréownawcze zestawienie mas rzeczywistych i mas modelowych przedstawiono w tabeli 2.
Wartosé masy zbiorczej modelu i potozenie srodka ciezkosci modelu dla konfiguracji: ,masa wta-
sna” zostaly okreslone przy uzyciu aplikacji Mass Properties w preprocesorze Patran (rys. 15).
Polozenie $rodka masy modelu wzgledem sSredniej cieciwy aerodynamicznej cger = 3768 mm
zostalo okreslone jako 23,9%cqe;, co jest zgodne z wywazeniem samolotu rzeczywistego dla iden-
tycznej konfiguracji.

Tabela 2. Poréwnanie mas modelowych i mas rzeczywistych zespotéw konstrukcyjnych samolotu
MiG-29 dla konfiguracji ,masa wtasna”

Masa modelowa [kg] —| Masa rzeczywista [kg| —
wartosci wyznaczone wartosci znane lub
Zespot konstrukeyjny dla modelu MES wyznaczone na Am/mget
W preprocesorze podstawie wzoréw
Patran empirycznych (4.1) i (4.2)
Skrzydla (L+P) 1031 998 +0.033
Kadtub 4193 4410 —0.049
Usterzenie pionowe (L+P) 186 211 —0.118
Usterzenie poziome (L+P) 235 211 +0.114
Engine nacelles (L+P) 330 307 +0.075
Elementy niestrukturalne
(silniki, instalacje, 4700 4700 0
wyposazenie)
| Masa laczna \ 10675 \ 10837 | —0.015 |

Drugim sposobem oceny jako$ci modelu jest sprawdzenie jego sztywnosci na okreslonym
kierunku obcigzenia. Dziatanie polega na poréwnaniu przemieszczen statycznych struktury uzy-
skanych dla okreslonego obciazenia, a nastepnie dopasowaniu parametréw wplywajacych na
sprezystos¢ tak, aby model odksztalcal sie identycznie jak rzeczywista konstrukcja. Najlepszym
sposobem na przeprowadzenie takiego procesu jest przeprowadzenie testu statycznego i zmie-
rzenie przemieszczen rzeczywistych czedci konstrukcyjnych zamontowanych w stanowisku testo-
wym. Analogiczne komponenty modelu musza zostaé przeanalizowane statycznie przy zasto-
sowaniu tego samego obciazenia. Po zakonczeniu testu doswiadczalnego i analizy modelowej
przemieszczenia numeryczne porownywane sg z przemieszczeniami zmierzonymi w eksperymen-
cie. W przypadku istotnych réznic konieczna jest korekta wlasnosci modelowych poprzez zmiane
wartosci odpowiednich stalych materialowych (modutéw Younga E, moduléw Kirchhoffa G) lub
ewentualnie poprzez modyfikacje wewnetrznych potaczen strukturalnych.
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Rys. 15. Analiza calkowitej masy modelowej samolotu i lokalizacji srodka ciezko$ci modelu dla
wariantu ,masa wtasna”
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Rys. 16. Zastosowanie wytrzymalosciowej proby statycznej do walidacji modelu MES skrzydla
samolotu EM-11 Orka

Jako przyktad analizy poréwnawczej sztywnosci podano przypadek skrzydta samolotu dys-
pozycyjnego EM-10 Orka. Skrzydlo rzeczywiste (wlasciwie kompletny ptat nosny) zamocowane
na stanowisku laboratoryjnym poddane zostato probom wytrzymatosciowym z uwzglednieniem
obcigzen rownowaznych odpowiadajacych rzeczywistym obciazeniom samolotu w locie dla punk-
tu D obwiedni obciazen. Z kolei dla modelu skrzydta samolotu przeprowadzono analize statyczna
dla warunkéw podparcia oraz wielkosci i rozktadéw obciazen analogicznych do tych z proby. Wy-
niki w postaci rozkladéw przemieszczen skrzydta wzdiuz jego osi sztywnosci uzyskane dla trzech
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pozioméw obciazenia (100%, 150% i 175%) zamieszczono w postaci odpowiednich linii ugiecia
na wykresie poréwnawczym. Przebiegi przemieszczen doswiadczalnych i modelowych sa poréw-
nywalne, jednakze w tym akurat przypadku nie udalo sie osiggnaé idealnej zgodnosci. Sposob
przeprowadzenia analizy i pomiarow oraz wykresy linii ugie¢ pokazano na rys. 16.

Najbardziej wiarygodna metoda oceny witasnosci dynamicznych konstrukeji lotniczej sa na-
ziemne proby rezonansowe (Ground Resonance Test — GVT). Jednocze$nie wyniki tych préb
stanowia doskonate Zrodito poréwnania dla wynikow drgan wiasnych modelu MES. Realizacja
tego typu testéw jest jednakze dosé klopotliwa ze wzgledéow technologicznych i logistycznych,
w zwigzku z czym badania tego typu sa czesto realizowane w ograniczonym zakresie lub w sposob
uproszczony.

A— = N
Ll \

Rys. 17. Aparatura pomiarowa (analizator modalny, czujniki piezoelektryczne, wzbudniki, stanowisko
odczytu i obrébki danych) w zastosowaniu do pomiaréw rezonansowych samolotu MiG-29; jako efekt
pomiarowy zbiorczy diagram widmowy uzyskany za pomoca algorytmu POLYMAX

Badania rezonansowe samolotéw opisywane m.in. w [16, 17] to rodzaj testu modalnego,
w trakcie ktérego wyznaczane sg czestotliwodci, postacie i ttumienia naturalnych drgan wzbudza-
nych na konstrukcji w trybie wzbudzenia rezonansowego. Do takich pomiaréw samolot powinien
byé zawieszony na elastycznych linkach, podparty poduszkami pneumatycznymi lub przynaj-
mniej sta¢ na oponach ze zmniejszonym ciSnieniem. Sprzet pomiarowy i jego montaz przed-
stawiono na rys. 17 w kontekscie przeprowadzonych wiele lat temu w ITL WML WAT badan
samolotu MiG-29. Zestaw czujnikéw (akcelerometréw) umieszcza sie na samolocie we wczesniej
ustalonych punktach. Wzbudzanie samolotu odbywa sie za pomoca wzbudnikéw elektrodyna-
micznych rozmieszczonych w punktach konstrukeyjnych, w ktorych tatwo jest wymusi¢ drgania.
Konstrukcja samolotu jest pobudzana do wibracji wzmocnionym sygnatem sinusoidalnym gene-
rowanym przez wibratory o czestotliwosci stopniowo zmieniajacej sie w przewidywanym zakresie
pomiarowym (zwykle miedzy 2 Hz a 50 Hz). Testowanie modalne konczy sie, gdy zidentyfikowa-
ne zostana widmowe funkcje przejécia (FRF). Typowe charakterystyki wyjsciowe uzyskane po
procesie pomiaru to diagram stabilizacji. Jest to najskuteczniejszy sposéb wyéwietlania i identyfi-
kowania czestotliwosci modalnych testowanej konstrukeji. Diagram zapewnia graficzng reprezen-
tacje biegunéw ukladu (postaci wlasnych) w trakcie réznych trybéw wymuszania wibracyjnego
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konstrukeji. Przykladowa charakterystyka (tzw. zbiorczy diagram widmowy) uzyskana w trakcie
wymuszania metodag MIMO samolotu MiG-29 jest dotaczona do rys. 17.

Naturalne postacie i czestotliwosci wlasne wyznaczane w trakcie pomiaréw moga by¢ wy-
korzystane do walidacji modelu MES. Poréwnawcze podsumowanie podstawowych postaci wia-
snych okredlonych eksperymentalnie i symulacyjnie pokazano na rys. 18. Nieznacznie zawyzone
wartosci liczbowe czestotliwosci numerycznych wynikaja zapewne z czesto wystepujacego pro-
blemu tzw. przesztywnienia modelu w stosunku do rzeczywistej konstrukcji.

ﬁc’.\]I:8‘97 Hz .fl/mm:9'32 Hz

ittt et £ 28 £ 28
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£ i’ |

Rys. 18. Poréwnanie postaci i czestosci pierwszych dwéch drgan naturalnych samolotu MiG-29
wyznaczonych w trybie pomiarowym i w trybie analizy MES (MSC Nastran)

5. Wnioski

Modele strukturalne przeznaczone do analiz MES posiadaja okre$lone cechy zwigzane z geo-
metria, sztywnoscia i masa. Ich uzytecznosé w zastosowaniu do analiz numerycznych jest na
tyle cenna, na ile sa one wlasciwie dostosowane do rzeczywistych konstrukcji. W odniesieniu do
modeli samolotéw opracowanych i analizowanych w ITL MWL WAT na przestrzeni ostatnich
20. lat mozna sformutowaé kilka wnioskéw natury ogdlnej, ktére potwierdzalyby zasadno$é pro-
wadzenia dalszych analiz w perspektywie kontynuowania badan w obszarach statyki i dynamiki
konstrukeji lotniczych.

e Modele elementowe oparte na dokladnych modelach geometrycznych mozna z powodze-
niem zastosowa¢ do rozwiazywania statycznych i dynamicznych zagadnien strukturalnych
(wytrzymalodci, statecznosci, aerosprezystosci). Wyniki MES moga by¢ przydatne w pro-
cesie projektowania nowych konstrukeji, jak réwniez w procesie napraw remontowych i mo-
dernizacji samolotéw starzejacej sie floty.

e Opracowywanie modeli dyskretnych do wieloproblemowych analiz MES jest procesem
skomplikowanym i czasochlonnym, wymagajacym realizacji wielu dziatan. Do cyklu naj-
wazniejszych przedsiewzie¢ mozna zaliczyé¢ w kolejnosci ich wykonywania:

— modelowanie geometrii zgodnej z rzeczywista bryla aerodynamiczna (jej ksztaltem
i wymiarami),

— modelowanie struktury wewnetrznej z zachowaniem wiarygodnosci lokalizacji, uktadu
i wymiaréow elementow,
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— ustalenie wlasnosci materiatlowych wiarygodnych wobec materiatéw konstrukcyjnych,

— uwzglednienie masy wewnetrznych elementéw niestrukturalnych poprzez elementy za-
stepcze odwzorowujace warto$ci masy i masowych momentéw bezwtadnosci,

— zastosowanie elementow zapewniajacych niezawodne polaczenia konstrukcyjne,

— zapewnienie wiarygodnych warunkéw brzegowych.

e Walidacje modeli dyskretnych konieczna do szerszych zastosowan obliczeniowych mozna

przeprowadzi¢ nastepujacymi metodami:
— korekta wlasnosci masowych i sztywnosciowych na podstawie poréwnania wynikdw
analiz modelowych mas i przemieszczen z wynikami do$wiadczalnymi,
— dostrajanie czestosci i postaci drgan wlasnych do wynikéw prob rezonansowych.

Prezentowane metody i wyniki wypracowano w efekcie wielu prac badawczych realizowanych w WML
WAT w latach 2005-2024. Aktualnie numeryczne badania modelowe sq kontynuowane w ramach uczel-

nianego grantu badawczego finansowanego przez Wojskowq Akademie Techniczng ze $rodkow subwencyi
MON nr UGB 22-734/2024/WAT; tytul projektu: ,Projektowanie struktury nosnej lekkich samolotéw
w aspekcie optymalizacji wlasnosci wytrzymalo$ciowych i aerosprezystych platowca”.
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Modeling of thin-walled aircraft structures for FEM analysis with consideration of
aeroelastic problems

Airframe structures are mostly thin-walled structures, which means that with the tendency of mass
minimization, they must simultaneously maintain sufficient stiffness and strength. The specificity of
thin-walledness allows for application of certain simplifications in relation to the modeling of structural
assemblies for the purpose of structural analyses carried out using the finite element method (FEM).
The paper presents the methodology of modeling and analyzing airframe structures using MSC Software
(Nastran/Patran, currently HEXAGON). Aspects of adapting the aircraft model geometry, generating the
mesh of elements, and selecting material and mass properties are described. The chosen FEM models of
both combat and light civil aircraft are presented, as well as the application of these models in relation to
solving selected strength and aeroelasticity issues. Discrete models of airframe structures can be developed
in various variants due to different types of finite elements and the need to describe the structure in more
detail. Models with specific mass and stiffness properties can then be used to solve particular detailed
publikations in the field of statics, stability, dynamics, or aeroelasticity of the structure. Control mass
analyses were carried out using the demonstrated models as an example. Distributions of stresses and
displacements were determined for given external loads in flight. Examplary solutions in the field of
vibrations of the structure were also provided. The utility of discrete models for FEM is conditioned by
their adaptation to real structures in terms of compliance with geometric, mass, and stiffness properties.
Therefore, methods for model validation based on the results of ground bench tests conducted for real
structures were also presented. In the process of adapting the models, the need to achieve compliance of
displacements with the static tests and of resonant frequencies and eigenmodes with the ground resonance
tests was taken into account. The numerical model can be considered reliable and fully useful only
after matching and demonstrating the compliance of its model features with analogous design features
determined experimentally.



