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1 UVOD

Aeroelastické problémy v soucCasné dobé patii mezi primarni otdzky pfii
konstruovani letadel. V dusledku vysokych rychlosti letu, které jsou dnes jiz bézné
a navic optimalizované samonosné koncepce s ohledem na minimalni hmotnost, je
riziko vyskytu nebezpecnych aeroelastickych jevii vysoké. Proto tuhost konstrukce,
ktera souvisi bezprostiedné s odolnosti proti aeroelastickym jeviim, dnes v mnoha
pfipadech patii mezi kritické navrhové parametry. Tim narGstd 1 vyznam
aeroelasticity jako védniho oboru.

Jiz v pionyrskych dobach letectvi prvni konstruktéti a letci nardzeli na tyto
negativni a velmi nebezpecné jevy. V této dobé nebyla znama ani fyzikalni podstata
téchto jevl, ani zplsob boje proti nim. Prvnim zdokumentovanym piipadem
katastrofy v disledku aeroelastického jevu je havarie letounu prof. Samuela
P. Langleye v USA pocatkem roku 1903. Jednalo se o jednoplos$nik s nedostate¢nou
torzni tuhosti nosné plochy, v disledku ¢ehoz doslo k torzni divergenci a nasledné
destrukci k#idla. Tento neuspéch jednoplosné koncepce a uspéchy dvouplosniku
bratti Wright 0 byly pravdépodobné pricinou toho, Ze se stavély az do konce
1. svétové valky hlavné viceplosniky.

Ptechodem na koncepci jednoplosniku a zavodem o zvySovani rychlosti letu pred
druhou svétovou vélkou vedlo k vyskytu tiepetani kiidla. V této dobé se zacali touto
problematikou seriozné zabyvat védci. Teorie divergence kiidla byla poprvé
prezentovana v r.1926 Hans_em Reissner em. O Sest let pozdéji poprvé prezentoval
Roxbee Cox a Pushley teorii reverze pti¢ného fizeni , zatimco prvni prace tykajici-
se trepetani se objevily az vroce 1935. Dnes jsou aeroelastické problémy
primarnimi otazkami pii konstruovani soudobych letadel.

V poslednich letech se konstruktéfi letadel orientuji na tzv. aktivni potlacovani
aeroelastickych kmiti, kdy je do systému fizeni zafazen  aktivni tlumic
aeroelastickych kmiti. V podobé programu v palubnim pocitaci tento systém tvori
tzv. ,umélou” odolnost vii¢i aeroelastickym jeviim. V souvislosti s tim vznikl i novy
veédni obor nazyvany jako aero-servoelasticita.

Téchto systém fizeni s aktivnim tlumenim Ize také vyuzit pro zvysSeni komfortu
cestujicich, eventuelné tento systém miize snizit $picky napéti v nékterych prvcich
naklady. Dal§$im modernim trendem je vyuziti znalosti deformace draku letounu
béhem letu a jeji fizeni za ucelem optimalizace letovych vykont. Nicméné napftic
témto soucasnym modernim trendiim stoji litera zdkona v podobé ptedpisu letové
zpusobilosti, ktery nesmlouvaveé vyzaduje na konstruktérech, aby prokazali odolnost
navrzené konstrukce letounu proti aeroelastickym jeviim, coz je nutnou, ne vsak
postacujici podminku certifikace daného typu.



2 OBSAH PRACE

Disertacni prace nejprve piesné definuje oblast zajmu aeroelasticity jako védniho
oboru, ktery se zabyva interakci mezi poddajnou konstrukci a obtékajicim proudem
tekutiny. Je provedeno rozdéleni téchto nebezpecnych jevii z hlediska zastoupeni
jednotlivych spoluptisobicich sil. V navazujici kapitole 3 je potom proveden rozbor
soucasného stavu jednotlivych zptsobl ziskani prikazu aeroelastické odolnosti
letounu. V ndvaznosti na tento rozbor pak nésleduje rozbor a popis stavajicich
metod a moznosti matematického modelovani téchto komplikovanych interakénich
jevl v navaznosti na letecké konstrukce zpracovany podle literatury. V kapitolach
4, 5, a 6 jsou uvedeny klasické metody pro vypoctovou i experimentalni modalni
analyzu zpracované podle [9] [8]. Dale jsou rovnéz uvedeny klasické metody
hledani kritickych rychlosti pro vybrané aeroelastické jevy. Na rozbor téchto metod,
zpracovany podle literatury [1] [2] [3] [4] [6] [7], volné navazuji nasledujici popisy
modernich numerickych metod modelovani modalniho a aeroelastického chovani
leteckych konstrukei v kapitole 7 ktera je zpracovana podle [S] [10] [11]. Tyto
moderni metody jsou =zaloZeny na kone¢né-prvkovém modelu examinované
konstrukce, ktery je propojen s numerickym aerodynamickym modelem pro feSeni
nestacionarniho obtékani. Propojeni téchto modell je realizovano zpiisobem, ktery
zajistuje prenos sil a momentli z modelu aerodynamického na model strukturalni
asoucasné¢ prenasi posunuti modelu strukturalniho na zminény model
aerodynamicky, ¢imz je zajisténa interakce obou fazi.

V kapitole 10 jsou uvedeny vysledky feSeni fakultniho grantu, v ramci kterého
byl vyvinut a vyzkousSen jednoduchy budi¢ pro jednoduchou pozemni vibracni
zkousku. Hlavni vysledky predlozené disertacni prace jsou potom uvedeny
v kapitolach 12 az 15. V téchto kapitolach jsou uvedeny vysledky analyz modalniho
a aeroelastického chovani letounu provedenych netradicné na velmi podrobném
MKP modelu, ktery je navic naladén podle vysledkii pozemnich zkousek prototypu.

3 SOUCASNY STAV RESENE PROBLEMATIKY

Teoreticky 1ze mozné zplisoby ziskani ¢asti pritkazu letové zptisobilosti tykajici se
aeroelastické odolnosti roz¢lenit na

Vypoctovy model:

M¢éteni na dynamicky podobném modelu
Méfteni na prototypu

Letova méfeni

Cesta vypoctového modelu
Tato varianta je finanéné nejméné nakladnd, protoze nevyzaduje drahou
experimentalni praci. Hlavnim uUkolem je nalezeni spolehlivého matematického



modelu pro vypocet kritickych rychlosti letounu. Dalsi vyhodou tohoto postupu je
moznost stanoveni piedbézné aeroelastické charakteristiky jiz ve staddiu projektu.
Vyvarujeme se tak moznym nutnym modifikacim hotového prototypu. Vypocet
zalina obvykle stanovenim statickych aeroelastickych charakteristik, tedy hledanim
kritické rychlosti torzni divergence a reverze tizeni. V dalSim kroku je proveden
vypocet vlastnich tvarQi a frekvenci kmitani (tzv. modalni analyza). Dalsi etapou
tohoto vypoctového prikazu odolnosti je nalezeni kritické rychlosti tiepetani.

Cesta méreni na dynamicky podobném modelu
Dalsi moznosti stanoveni aeroelastickych charakteristik je provedeni méteni
v aerodynamickém tunelu na dynamicky podobném modelu. Pro stavbu tohoto
modelu je dilezita reprodukce nasledujicich parametrii letounu na modelu:

e rozlozeni tuhosti
e rozlozeni hmotnosti
e vngjsi obtékany tvar

Cesta méreni na prototypu

Tento zpusob je zaloZen na experimentalnim stanoveni tuhostnich a vibrac¢nich
charakteristik letounu. Piedmétem z4ajmu pii tuhostni zkousce je presné stanoveni
rozloZeni ohybové a torzni tuhosti podél elastické osy.

Cilem vibracni zkousky je kontrola predpokladanych tuhostnich a hmotnostnich
charakteristik pouzitych pii aeroelastickych a dynamickych rozborech. Tato kontrola
je provedena porovnanim predpokladanych a experimentalné zjiSténych vlastnich
tvaru a frekvenci.

Vysledky téchto méfeni jsou potom pouzity jako podklady pro sérii vypoctovych
rozbort statickych a dynamickych aeroelastickych jevi.

Letova méieni
Zaverecnou a velmi dulezitou fazi prikazu odolnosti proti aeroelastickym jevim
jsou letova méfeni. Tato méfeni 1ze obecné rozdélit do dvou skupin. Do prvni patii
letovd méfeni zaméfena na tiepetani a dynamickou stabilitu, které jsou spojeny
s urCovanim aeroelastické stability letounu. Do druhé skupiny zarfazujeme letové
zkousky zaméfené na tiepani a odezvu na priilet poryvem. V tomto ptipad¢ jsou tedy
experimenty zaméteny na pevnost draku letounu.

3.1 SOUCASNY PRAKTICKY PRISTUP

Soucasny stav ziskavani aeroelastického prikazu letounu v naSi zemi je
identicky s praktickymi postupy ve svété. Soucasné postupy se opiraji hlavné
o rozsahlou experimentalni praci, jelikoz priikkaznost aeroelastickych vypocta je
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spocivaji na nakladnych a nebezpecnych letovych méfenich nebo na tunelovych



meéfenich na dynamicky podobném modelu. Vedle ceny a casové narocnosti je
nevyhodou téchto postupt hlavné fakt, Ze k odhaleni zavaznych problému na draku
letounu souvisejici s aeroelastickymi jevy dojde az ve velmi pozdnim stadiu
projektu
Cesta vypoctového modelu tedy neni jeSté natolik rozvinutd ve smyslu
aplikace modernich metod a pfistupii, aby byla dostatecné prikazna. Analytické
vypoctové metody jsou spolehlivé pouzitelné obvykle jen na kiidlo s jednoduse
definovanou geometrii, a pfimou spojitou elastickou osou, coz je nedostatecné.
V oblasti numerickych metod, které odstranuji nevyhody analytickych metod
i nadale pretrvava metodika modelovani, kdy je strukturdlni model redukovan do
podoby nahradniho kone¢né-prvkového nosnikového modelu. Takto koncipovany
strukturdlni model vSak nedovoluje zohlednit nékteré anomadlie a nespojitosti
konstrukce, které mohou mit zhlediska posouzeni aeroelastického chovani
vyznamny vliv, coz vyznamné snizuje priikaznost takto provedenych vypocta.

4 CILE PRACE

Hlavni néplni této disertacni prace je vyzkum mozZnosti pokrocilé aplikace
modernich vypoc¢tovych metod pro usnadnéni certifikatniho procesu letounu
v oblasti aeroelasticity.

Soucasny stav vypoctovych analyz aeroelastického chovani letounu zatim
nedovoluje pouzit pouze vysledky vypoctl jako podklad pro certifikaci typu a pro
ziskani certifikdtu aeroelastické odolnosti daného typu. Je tedy nutno zdroven
provést i sadu experimentu.

Vyvoj nového letounu nejvice prodluzuji a zdrazuji pravé pozemni a letové
zkousky. Odtud plyne snaha zredukovat pocet a rozsah pozemnich vyvojovych
a certifika¢nich zkouSek na minimum. Abychom zmensSili objem experimentalni
prace pro aeroelasticky prikaz letounu, je nutno vyznamnou meérou zvysit
prikaznost vypoctovych analyz provedenych pii vyvoji, coz je hlavnim cilem
predkladané disertacni prace.

Diserta¢ni prace méla obsahovat kompletni podrobnou statickou i dynamickou
aeroelastickou analyzu konkrétniho letounu, coZ je splnéno. Vysledky analyz
pozemnich rezonan¢nich a tuhostnich zkouSek byly porovnany s teoreticky
vypoctenymi hodnotami vlastnich frekvenci na velmi podrobném MKP modelu
draku letounu. Pomoci vysledk kontrolnich zkousek deformaci byla naladéna
i tuhost fizeni. Na zdklad¢é tohoto porovnani bylo pfistoupeno k apravam konecné-
prvkového modelu draku za ucelem ,naladéni tohoto modelu. Timto vyrazné
zvysila prikaznost nésledujicich aeroelastickych vypoc¢ti na tomto modelu.
Kompletni vysledky pozemnich rezonan¢nich a tuhostnich zkousek, kterych bylo
pouzito pii Upravach strukturalniho modelu, nejsou uvedeny, jelikoz jsou ve
vlastnictvi spole¢nosti Aero Vodochody.



5 ZVOLENE METODY ZPRACOVANI

Prvnim cilem bylo zmapovani situace v oblasti ziskdni casti prikazu letové
zpusobilosti orientované na aeroelasticitu. Tento cil byl postupné plnén studiem
dostupnych publikaci a literatury. DalSim zdrojem informaci byly osobni kontakty
s vyrobci a diskuse s odborniky v této oblasti.

Hlavnim cilem bylo posileni prikaznosti numerickych simulaci téchto
komplikovanych interakénich jevii pfi hledani kritickych rychlosti. Jako vhodny
zpusob, jak zvySit prikaznost vypocti komercnim software ovym balikem
MSC/Nastran, se od zacatku jevila jako nejperspektivnéjsi moznost vylepSeni
strukturdlniho konecné-prvkového modelu. Toto zkvalitnéni modelu spociva ve
tvorbé velmi podrobného strukturdlniho modelu a jeho nasledného naladéni na
vysledky pozemni resonanc¢ni zkousky. To bylo i divodem pro vyvoj jednoduchého
budice pro jednoduchou pozemni resonancni zkousku [19].

V pribéhu feSeni zacal Letecky ustav uzce spolupracovat s Aero Vodochody na
vyvoji nového letounu Ae270. V ramci certifikaéniho procesu tohoto typu byla
provedena i pozemni resonancni zkouska systémem Prodera. Praveé vysledky z této
zkousky byly cennym zdrojem informaci pro zvySeni prikaznosti MKP modelu.

Uvodni dil¢i analyzy na modelech jednotlivych &asti draku, viz [13] [14], letounu
ukazaly, Ze je nutno pristoupit k vytvoieni modelu letounu jako celku a provést
vSechny vypocty bez okrajovych podminek. Tedy pro letoun volné v prostoru.

Vlastni MKP model celého letounu nejdiive absolvoval inventuru hmot a poté byl
naladéna podle experimentalnich vysledk.

Na takto naladéném modelu byla nasledné¢ provedena sada aeroelastickych
vypoctll za ucelem stanoveni kritickych rychlosti tfepetani, divergence a reverze
fizeni.

Posledni fazi pak bylo vyhodnoceni vysledkd a vyvozeni zavért.

6 HLAVNI VYSLEDKY PRACE

Hlavnim pfinosem je zdokonaleni vypoctového modelovani aeroelastickych jevi
a modalniho chovani draku letounu. Toto zdokonaleni modelu vyznamné zvySuje
prikaznost vlastniho vypoctu a prinese urychleni vyvoje novych letadel a snizeni
podilu experimentalni prace pti certifikaci v oblasti aeroelasticity.

Dalsim konkrétnim praktickym pifinosem je i fakt, Ze byl vytvoifen a odladén
velmi podrobny model draku letounu Ae270. V pfipadé modifikace tohoto letounu
mame vSechny predpoklady certifikace této pfipadné nové varinaty jen na zaklade
vypoctl na modelu po zaneseni modifikace.

Dals§im dil¢im vysledkem disertacni prace je i vyvinuté jednoduché zatizeni pro
buzeni vlastnich tvar kmitani [17] [19].

Mimo to bylo provedeno kvalitativni porovnani jednotlivych numerickych metod
simulace Ulohy aeroelasticity.



6.1 JEDNODUCHY BUDIC

Byl navrzen jednoduchy budi¢ pracujici na principu nevyvazené rotujici hmoty,
ktery byl nasledné vyroben. Byla ovéfena jeho funkénost pii buzeni prvni vlastni
frekvence stabilizatoru letounu KP — 2U SOV A. Nameéfena resonan¢ni kiivka je na
obrazku ¢&. 1.

Obrazek ¢ 1: Resonancni kiivka stabilizatoru letounu KP — 2U SOVA
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Na uvedené zavislosti frekvence-amplituda je ziejmé, Ze na stabilizatoru dochazi
k rezonanci pro frekvenci f = 23,5 Hz. Podarilo se tedy vybudit prvni vlastni tvar
kmitani stabilizatoru. Timto tvarem je prvni vertikalni ohyb.

Vyhodou tohoto fesSeni budice je jeho minimalni cena. Nevyhodou je fakt, Ze je
problematické dal§i eventuelni umisténi druhého budice na meétrenou konstrukci
a synchronizace frekvence jeho otaceni a fizeni vzajemného fazového posuvu
budicich sil jednotlivych budici.

Tomuto ,neSvaru“ bychom se mohli vyhnout pouzitim mnoha-pélového
krokového motoru jako pohonu nevyvazené hmoty. V takovémto pripadé je daleko
snadnéjsi, pomoci elektronické fidici jednotky, efektivné regulovat frekvence a faze
jednotlivych budict a tak vytvorit pomérné jednoduché budici zatizeni pro pozemni
vibraéni zkousku.

Dalsi nevyhodou tohoto budice je jeho vlastni hmotnost, kterda vnasi chybu do
meéfeni. Pokud je hmotnost méfené konstrukce vyznamné vétsi nez je vlastni
hmotnost budi¢e, mizeme tuto chybu zanedbat. Jestlize je cilem této zkousky
verifikace existujictho MKP modelu, tak tato nevyhoda ptidané hmotnosti zmizi,
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jelikoz mizeme tento MKP model jednoduSe o ptidané hmotnosti budi¢i doplnit
a provést vypocet modalnich vlastnosti examinované konstrukce vcetné nich.

6.2 POROVNANI CHOVANI JEDNOTLIVYCH MATEMATICKYCH
METOD POUZIVANYCH PRI MODELOVANI ULOH
AEROELASTICITY

Soucasti aeroelastickych analyz, provedenych programem MSC/Nastran na kiidle
ultralehkého letounu Kappa-2U-SOVA, bylo i testovani riznych metod nabizenych
pouzitym software m.

Evidentni odlisnosti PK a KE metody jsou pro ptfipady, kdy je absolutni hodnota
miry tlumeni soustavy vétsi nez 1. V téchto ptipadech se kiivky spocitané metodou
KE vyrazné odlisuji od kiivek stanovenych metodou PK. Nejmarkantnéjsi je tento
jev v pripadech tzv. ,kritického utlumeni® sledovaného moédu, kdy je hodnota
tlumeni nadkritickd a zamezi tak kmitani. V tomto konkrétnim ptipadé je redlnéjsi
vysledek vypocteny PK metodou.

Teoreticky méné pfesna prouzkova metoda dava obvykle nizsi kritickou rychlost
trepetani. Toto je zptisobeno nedokonalosti této metody, ktera modeluje 3D obtékani
pomoci rozdéleni nosné plochy po rozpéti na prouzky, na kterych definuje odlisné
podminky pro 2D proudéni na kazdém jednotlivém prouzku.

Je tedy evidentni, Ze pokud nenarazime pii feSeni Glohy na n¢jaké hardware ové
omezeni, je zadouci pouziti nejvhodnéjsi kombinace metod: panelizace DLM ve
spojeni s PK metodou pro feSeni rovnic tfepetani. Tato kombinace metod je
zaplacena  VvySSi spotfebou vypocCtového casu, avSak dava daleko kvalitngjsi
vysledek.

6.3 ANALYZA LETOUNU Ae270

6.3.1 Modalni Analyza

Jak jiz bylo v predeslém textu uvedeno, souCasna situace v MKP vypoctech
aeroelastického chovani je takova, ze pretrvava trend modelovani konstrukce
letounu pomoci systému nahradnich nosnikd pomoci nosnikovych elementd. Tento
trend je zpusoben tim, Ze az donedavna byl tento zplsob, diky matematické
komplikovanosti, jedinou moZnou variantou.

V rdmci vyvojovych praci na novém letounu Ae270 byl vytvofen podrobny
MKP model kompletniho kiidla a dale také model ocasni ¢asti trupu veetné ocasnich
ploch. Na téchto modelech byly provedeny vypocty. Na zékladé diskutabilnich
vysledkli vypocti na téchto dil¢ich modelech [13] [14] [16], bylo nakonec
rozhodnuto domodelovat zbyvajici ¢ast trupu letounu a z téchto dilc¢ich modeli byl
sestaven model celého letounu. DalSim krokem potom byla inventura hmot podle
hmotového rozboru, doplnéni modelu a nastaveni tuhosti fizeni podle vysledkl
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tuhostnich zkousSek na prototypu a doladéni podle vysledkli pozemni resonanc¢ni
zkousky.

Vysledkem je tedy velmi podrobny verifikovany MKP model celého letounu.
Rozdily ve vypoctenych vlastnich frekvencich pro kiidlo a cely letoun dokumentuje
tabulka €. 1 a 2.

Tabulka ¢. 1: Porovndni vysledkit moddlnich analyz samotného kiidla a celého
letounu pro konfiguraci bez paliva.

Tvar kmitani kiidla Kftidlo Cely letoun
1. vertikalni ohyb 12.76 Hz 6,88 Hz
2. vertikalni ohyb 40.96 Hz 24,63 Hz

Tabulka ¢. 2: Porovndni vysledkit moddlnich analyz samotného kiidla a celého
letounu pro konfiguraci 900kg paliva.

Tvar kmitani kiidla Kitidlo Cely letoun
1. vertikalni ohyb 1,99 Hz 4,79 Hz
2. vertikalni ohyb 7.14 Hz 18,69 Hz

Na uvedenych vysledcich jsou zietelné vidét velké rozdily mezi vypocty
provedenymi na jednotlivych ¢éastech draku a na letounu jako celku volné
umisténém v prostoru. Tato odliSnost (hlavné pak ohybovych frekvenci kiidla) je
zpusobena velkou hmotnosti trupu, jehoz pohyb se podili vyznamnou mérou na
kmitani soustavy a drasticky tak ovliviiuje modalni chovani celého draku.

Abychom tedy mohli kvalitné stanovit modalni chovani draku letounu, je nutno
piistoupit k analyze co moznd nejpodrobnéjsiho modelu draku jako celku a ne
jednotlivych ¢asti. Timto je velmi limitovana pouzitelnost analytickych metod.

Navic, tyto modely nedokazi jednodusSe postihnout nespojitosti elastické osy.
Tento fakt je pravdou nejen v piipadé analytickych metod, ale 1 v pfipadé
nahradniho kone¢né-prvkového nosnikového modelu, kdy je modelovani
nespojitosti velmi obtizné.

6.3.2 Analyza trepetani

Stejné jako v ptipadé modalni analyzy jsou i pfi analyze tiepetani velké rozdily
mezi vypocty provedenymi na jednotlivych ¢astech draku a na letounu jako celku
volné umisténém v prostoru. Rozdily ve vysledcich pro kiidlo a cely letoun
dokumentuje tabulka ¢. 3 a 4. VSechny uvedené vysledky jsou pro 0 kg paliva,
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jelikoz v ptipadé kdy je maximalni hmotnost paliva, ve sledovaném rozsahu
rychlosti k tfepetani nedochazi.

Tabulka ¢. 3: Kritické rychlosti tiepetani jednotlivych Casti letounu.

Tvar kmitani kiidla Kriticka rychlost

Kftidlo 1. krut + otaceni kiidélka VE=156m/s
Zadni cast trupu véetné VOP SOP | 1. horizontalni ohyb trupu Ve=332m/s

Tabulka ¢. 4: Kritické rychlosti tiepetdni celého letounu.

Tvar kmitani letounu Kriticka rychlost
2. symetricky ohyb kiidla + otaceni
kiidélek
(koresponduje s kritickym modem pro
kridlo) Vi =300 m/s
2. ohyb trupu + ohyb VOP V=185 m/s
2. antisymetricky krut k#idla + krut VOP +
horizontalni ohyb trupu Vi=262 m/s
1. symetricky horizontalni ohyb

VOP+krutVOP Vr=282 m/s

Smeérodatna kritickd rychlost tfepetani z hlediska aeroelastického prikazu
zkoumaného letounu je tedy Vi = 185 m/s vypoctena pro méd ¢. 34 konfigurace
H1 (2 piloti + 2 pasazéti + 0 kg paliva ) kompletniho letounu. Diagram rychlost-
tlumeni pro tento mdd je na obrazku ¢. 2
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Obrazek ¢. 2: V-g diagram pro kriticky mod ¢. 34
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Pti analyze tfepetani celého letounu volné umisténém v prostoru je problematicka
analyza prvniho vlastniho tvaru. Pied timto prvnim vlastnim tvarem kmitani je jeste
Sest pseudo-vlastnich tvarti s nulovou frekvenci, které reprezentuji volné pohyby
letounu v osach x, y a z a tfi volné rotace okolo téchto os. Pfi pouziti PK metody
feSeni rovnic tfepetani bylo pro obe konfigurace pro prvni vlastni tvar nalezeno
kladné tlumeni spole¢né s nulovou frekvenci, coz muize u modelu bez okrajové
podminky mit troji vyznam:

e dochazi k divergenci,

e mdd je kriticky utlumen,

e diky vysoké mife tlumeni dochazi k pteskoku feSeni z prvniho modu na
neéktery z volnych pohybt snulovou frekvenci, kde vysledek skladnym
tlumenim, tedy kladnou realnou ¢asti, nema vyznam z hlediska aeroelastického
a spada spiSe do oblasti mechaniky letu a upozornuje na nestabilitu typu
,,Dutch roll*.

Abychom dokazali presné kvalifikovat co se déje v ptripad€ prvnich médi pro obé
konfigurace, byla provedena sada dopliikkovych vypoctli KE metodou na kompletnim
letounu.

V pripadé konfigurace HI1(0 kg paliva), je prvnim vlastnim tvarem otaceni SK.
Mira tlumeni vypoctend PK metodou je pomérné velika. V ptipadé KE metody
dochazi k preskoku na vy$si mody, coz potvrzuje hlavné vypoctena frekvence.
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Tento mod tedy neni nebezpecny. Navic je tento mod identicky s médem €. 2 pro
konfiguraci H2(900 kg paliva), kdy dochazi k bezproblémovému tlumeni tohoto
vlastniho tvaru. V piipadé PK metody tedy dosSlo pouze k pieskoku na néktery
z Sesti volnych pohybl diskutovanych vyse. Vzhledem ke tvaru tohoto modu
dochézi s nejvétsi pravdépodobnosti k pieskoku na rotaci okolo osy z (zataceni), kde
dochazi k jevu typu ,,Dutch Roll“. Tento bézny a celkem bezpecny jev je ovSem
predmétem mechaniky letu.

V pFipadé konfigurace H2 (900 kg paliva), je prvnim tvarem 1. symetricky ohyb
ktidla. V tomto ptipad¢€ je situace po provedeni dopliikového vypoctu KE metodou
naprosto jasnd. U tohoto moédu doslo k tzv. kritickému utlumeni. Pro rychlost vétsi
nez 174 m/s se objevuje hldseni ,,STABLE-SYSTEM®, coz uvedeny zavér
potvrzuje. Stejné jako v pfipadé konfigurace HI1, dochazi opét k preskoku na
posledni volny pohyb tedy na rotaci okolo osy z (zataceni), kde dochazi k jevu typu
,,Dutch Roll*.

6.3.3 Analyza statickych aeroelastickych jevi

Utelem analyzy statického aeroelastického chovani letounu je nalezeni kritickych
rychlosti divergence a reverze fizeni.

Analyza divergence je pii pouziti MSC/Nastranu spojena s analyzou trepetani.
K torzni divergenci dochazi v ptipadé, kdy je frekvence i1 tlumeni nulové a zaroven
je redlna ¢ast komplexniho vlastniho ¢isla pii dalsim zvyseni rychlosti kladna.

Pro stanoveni kritické rychlosti reverze kiidélek, smérového a vySkového
kormidla je nutno nalézt zavislost pomérné rychlosti klonéni, zataCeni a klopeni na
rychlosti letu pro jednotkovou vychylku ptislusného organu fizeni.

Béhem analyzy trepetani samotného kiidla bylo odhaleno, ze v rozsahu rychlosti
0 az 400 m/s dochazi k torzni divergenci, v kterou prechazi mod €.1 pfi rychlosti Vp
=168 m/s.

Vysledky analyzy reverze fizeni dokumentuje tabulka ¢. 5 a obrazek ¢. 3.

Tabulka ¢. 5: Kritické rychlosti reverze Fizent.

kfidélka VK SK
Krit. dynamicky tlak 73527 24555 291144
(Pa)
Krit. rychlost 346 200 689
(m/s)
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obrazek ¢. 3: Zavislost pomérnych vhlovych rychlosti na rychlosti letu
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Nejnizsi kriticka rychlost reverze 200 m/s je vypoctena u vyskového kormidla. Na
toto vyznamné snizovani thlové rychlosti klopeni ma znaény vliv vlastni deformace
vySkového kormidla v krutu.

7 ZAVER

Predkladand prace v teoretické casti uvadi zakladni piehled soucasnych
existujicich metod modalni analyzy a analyzy aeroelastického chovani. Dale jsou
zde uvedeny pozadavky piredpisii na aeroelastickou odolnost drak?i letadel.

V praci je také uveden popis vyvinutého jednoduchého budice pro pouziti pfi
zjednodusené pozemni vibra¢ni zkousce, ktery byl uspéSné pouzit pro stanoveni
vlastni frekvence prvniho ohybu stabilizatoru ultralehkého letounu.

V navaznosti na provedené teoretické rozbory jsou uvedeny nékteré zajimavé
postiehy z porovnavacich vypocta jednotlivych simula¢nich metod.

Déle jsou uvedeny vysledky numerickych analyz modalniho a aeroelastického
chovani leteckych konstrukei provedené autorem. Soucasnd metodika modelovani
téchto d&ju se v ramci Ceské republiky orientuje na MKP vypoéty na strukturalnich
modelech zjednodusenych na systém nahradnich nosniki nahrazujicich jednotlivé
¢asti letounu (ktidla, trup, VOP, SOP atd.). Nevyhodou tohoto pfistupu je to, Ze tyto
modely nedokazi jednodusSe postihnout nespojitosti elastické osy. Modelovani této
nespojitosti je velmi obtizné a cCasto zavadéjici. Pristup prezentovany v této
disertaéni praci, ktery neni zatim piili§ obvykly v CR, spo&iva v tvorb& velmi
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podrobného strukturdlniho modelu konstrukce draku letounu tak, aby postihoval
zminované anomalie. Mira zjednoduSeni je daleko mensi, takze vysledek analyz
takovéhoto modelu ma vétsi vahu. To je samoziejmeé vykoupena daleko vétsi
spotiebou Casu pii tvorbé modelu, pokud ovSem nepouzijeme jako zaklad jiz
existujici model draku urceny pro statické pevnostni vypocty. Tento model je po
revizi hmot pfimo vhodny pro provedeni zminovanych analyz. Navic pro verifikaci
strukturalniho modelu kompletniho draku letounu byly k dispozici vysledky
pozemni vibraéni zkousky a kontroly tuhosti prototypu, coz dovolilo upfesnit
modalni vlastnosti strukturdlniho modelu a zvySit tak vyrazné prikaznost
provedenych analyz.

Na uvedenych vysledcich modalnich analyz jsou zietelné vidét velké rozdily mezi
vypocty provedenymi na jednotlivych castech draku a na letounu jako celku volné
umisténém v prostoru. Tato markantni a propastnd odliSnost (hlavné ohybovych
frekvenci kiidla) je zplisobena hmotnosti trupu, jehoz pohyb se podili vyznamnou
meérou na kmitani soustavy a ovliviiuje tak drasticky modalni chovani celého draku
(cozZ potvrzuji 1 vysledky pozemni vibra¢ni zkousky). Z uvedeného vyplyva, ze pii
analyze modalnich vlastnosti draku letounu je velmi zavadéjici vyvozovat zavéry
pouze z analyzy jednotlivych Casti draku s okrajovymi podminkami respektujicimi
napojeni do okolni konstrukce.

Stejné jako v pripadé modalni analyzy, tak i1 v piipadé analyzy dynamického
aeroelastického chovani jsou na uvedenych vysledcich zretelné vidét velké rozdily
mezi vypoCty provedenymi na jednotlivych Castech draku a na letounu jako celku
volné umisténém v prostoru. Z toho vyplyva, ze i pti analyze tfepetani draku letounu
je velmi vhodné provést vypocet na kompletnim draku letounu jako celku.

V ptipadé analyzy statickych aeroelastickych jevl je postacujici (v pripadé
divergence dokonce zadouci) pouzit modely jednotlivych ¢asti draku letounu
s odpovidajicimi okrajovymi podminkami.
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8 SUMMARY

The aeroelasticity problems are as old as the aviation is. Already first airplanes
constructors and pilots had met these dangerous phenomena. That time the pilots
and designers did not exactly know what had happened. The usual design cycle was
follows, “attempt — error — burial”.

The submitted work titled Aeroelasticity Airworthiness deals with methods and
ways how to prove the airframe resistance and obtain the certificate of airworthiness
in the field of airframe aeroelasticity resistance. The main objective of the work is to
improve the level of detectability of numerical simulations done on a finite element
structural model.

8.1 TODAY’S APPROACHES

The cheapest and quickies way, how to prove the airframe aeroelasticity
resistance is to create a trustworthy mathematical model of the airframe aeroelastic
behaviour. Certainly we can employ the possibilities of the finite element method
simulations. But today’s situation in the field of aeroelasticity airframe behaviour
mathematical modelling from the point of view from the certification process is that
the contemporary mathematical models are not trustworthy enough to obtain the
certificate of aeroelasticity airworthiness based just on the computational analysis of
studied airframe. Usually there remains a need of added experimental justification
during flight tests or a wind tunnel tests on a sized down dynamically similar model
of the airplane.

The analytical mathematical methods developed for aeroelasticity have a plenty of
disadvantages, the most important one is that they are applicable more-less just for
a wing with a straight elastic axis, with no important concentrated mass.

The modern numerical methods are based on common finite element method. The
finite element structural model is interconnected with an aerodynamic one. The way
of interconnection is realised to transfer the displacements and forces between the
structural finite element model and the aerodynamic one. The mathematical
background of this model is complicated and this is the reason why the structural
model is still usually done by a simple system of finite beam elements for airplane
main parts (wing, tail surfaces and fuselage).

8.2 MAIN OBJECTIVES

Situation on the airplane market forces all airplanes manufactures to reduce the
cost of the new airplane development as much as possible. So the volume of the
experimental work needed has to be decreased to reduce the development time and
cost. The advanced aeroelasticity modelling presented in this work is one possibility
how to minimise the money consuming aeroelasticity tests.

The main objective of this work is to improve the level of detectability of the
numerical simulations done on a finite element structural model. The fully detailed
airplane structure model was employed instead of the simplified beam one. The fully
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detailed structural model represents better the real structure. If a simplified beam
model is employed a lot of important data is lost such as the elastic axes
discontinuity. Moreover the simplified structural model may not be trustworthy for
unconventional airplane structures.

Because of the complicated mathematical background problem the beam finite
element model is still in used. The level of hardware gives us new possibilities
today. So we can use the fully detailed finite element structural model to make the
simulation more reliable today. The quality of the model can be moreover verified
using the results from ground vibration and stiffness verification tests done on the
prototype. The finite element model can be also tuned after to match better the
computed and measured eigen-frequencies. So if the suggested methodology is
employed, a very representative simulation is obtained at the end.

8.3 RESULTS

The main benefit of this work is the emendation of the numerical simulation of
the airframe aeroelastic behavior. This model improvement considerably increases
the detectability of the results of the computations, so the experimental test could be
reduced.

One from the results is also, that a highly detailed verified finite element model of
the Ae270 airframe was created in addition. In case of a modification of this plane,
just this model could be used to certify the modification.

Another partial result is that a simple shaker for a simple ground vibration test
was developed and manufactured. First model (1% vertical bending) of a fixed part of
horizontal tail surface was successfully excited identified and measured using the
shaker. This cheap equipment can help us to make a simple and cheap modal
behavior verification test of a finite element model of an airframe.

A study and comparison of methods for numerical unsteady aerodynamics
modeling and flutter equation numerical solution methods was done during the
solution procedure of the work.

The most significant part of the results of this work is related to an analysis of
modal and aeroelastic behavior of the Ae270 airframe. At the beginning a highly
detailed finite element model of the half-wing and fuselage tail part including the
tail surfaces was created. The results from modal analysis were very diverse from
experimental data. So it was decided to make a finite element model of the resting
parts to complete the whole Ae270 airframe. The important moment is that on the
completed model a mass revision, control rod stiffness tune and final tune was done
according to the results of prototype ground vibration on stiffness tests. After that
a highly detailed and fine-tuned Ae270 airframe finite element model was obtained.
Now all the following computations done on the tuned and verified structural model
has pretty higher detectability, and this was the main objective of the work.

The results of the modal analysis using the finite element model described above
showed that, if we want to qualify the modal behavior of a studied airframe, it is
essential to run the computation on a highly detailed model of whole complete
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airplane without any boundary condition. The analysis of the separate main parts
restrained by a set of boundary conditions concerning the way of interconnection
with other airplane parts provided very deformed results especially for the wing.
When we look at results obtained for whole airplane it is evident that (especially for
the wing-bending modes) the moving mass of the fuselage, has got a significant
influence on the dynamic behavior of the whole airplane system. The comparison of
results obtained is presented in tables 1 a 2.

The conclusion is very simple but important. So if we want to do a trustworthy
simulation of the modal or dynamic behavior of an airplane we have to run the
computation on complete airframe without any boundary condition. This is fatal for
analytical method, because most of them are restrained for a single beam model
restrained by a set of boundary condition.

The situation in case of flutter analysis is very similar. Comparison of the critical
speeds shows tables no 3 and 4. The trustworthy results are again the results
obtained using the complete model of the Ae270 airframe. Using the PK flutter
equation solution method a positive damping with zero frequency was found for the
first modes for both configurations H1 (without fuel, 1¥ mode-shape is ruder
rotation) and H2 (900kg of fuel 1* mode-shape is 1% vertical symmetrical wing
bending). The level of the damping is pretty high in both cases. There are six
pseudo-modes before the first vibration mode if a model without any boundary
condition is used. These pseudo-modes are three translations in the axis directions
and three corresponding rotations. Using the PK flutter equation solution method the
solution has jumped on one of the pseudo modes because of the high level of the
damping. Additional analysis done using the KE flutter equation solution method
brought the light into the situation. The KE method found negative damping, with
non-zero frequency. So the KE method confirmed that the PK method only jumped
to a pseudo-mode.

The lowest critical speed of the flutter is 185 m/s for configuration H1 (without
fuel). The diagram velocity-damping for this critical mode can be found on the
picture no. 2.

The situation in case of divergence and control reversal analysis is different. The
computations showed that for these static phenomena is necessary to run the
computation on the finite element models of the separated wing and separated
fuselage tail part including both tail surfaces. The separate models were restrained
by a set of boundary conditions concerning the way of interconnection with other
airplane parts. Obtained critical speeds of divergence and control reversal describe
table no. 5 and picture no. 3. Surprisingly the lowest control reversal critical speed
was found for elevator. This is caused by low torsion stiffness of the elevator.

20



8.4 CONCLUSION

The submitted work shows the new possibilities in the field of advanced
numerical modelling of airframe aeroelastic behaviour. The presented methodology
can significantly reduce the range of aeroelastic tests needed to obtain the certificate
of airframe aeroelastic resistance.
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Pedagogickd praxe:
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