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ВІСЬ ЖОРСТКОСТІ АГРЕГАТІВ ТРАНСПОРТНОГО ЛІТАКА 

Під час розв’язку задач аеропружності, у тому числі й визначення 

навантажень від неспокійного повітря у якості розрахункової пружної схе-

ми літака транспортної категорії (із крилом та фюзеляжем великого видо-

вження) зазвичай використовується просторова система пружних ба-

лок [1], тобто такі частини конструкції, як крило, фюзеляж, вертикальне й 

горизонтальне оперення моделюються пружними балками, які мають жор-

сткість на згин у двох взаємно перпендикулярних площинах і на кручення, 

а за напрямком збігаються із осями жорсткості відповідних елементів 

конструкції літака. У цьому випадку передбачається, що пружні деформа-

ції та лінійні й кутові переміщення є малими, і для опису навантаження та 

деформованого стану конструкції застосовується лінійна інженерна теорія 

вигину і кручення балок змінної жорсткості, що використовує гіпотезу 

плоских перетинів. Однак виникає проблема визначення положення осі 

жорсткості єдиної для всього агрегату, оскільки за наявності кількох пере-

тинів (n > 2), власні осі жорсткості не лежатимуть на одній прямій.  

Метою роботи є алгоритм визначення положення осі жорсткості аг-

регатів літака під час побудови балкової пружно-масової моделі транспор-

тного літака для визначення зовнішніх навантажень, що діють на констру-

кцію. 

У роботі розглянуто агрегати літака на прикладі крила, яке має помі-

тний злам. Крило змодельоване як однією, так і двома балками із нерівно-

мірним розподілом перетинів. Варто відзначити, що у такому випадку 

отримана вісь жорсткості є умовною прямою. 
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Під час проектування агрегатів літального апарату (ЛА), деталі та 

вузли агрегатів створюються та моделюються як складні тривимірні твер-

дотілі моделі. У разі розв’язання задач міцності (у першу чергу забезпе-

чення необхідної місцевої міцності) моделі перетворюються у складні скі-

нченно-елементні моделі (СЕМ), які у свою чергу формують глобальні 

СЕМ (ГСЕМ) агрегатів та усієї конструкції ЛА. Для аналізу навантажень, 

напружень та ефектів аеропружності ГСЕМ агрегатів літака редукують до 

моделей балки. 

Процес редукування жорсткісних характеристик ГСЕМ агрегату до 

балки складається із п’ятьох послідовних кроків: 

 у ГСЕМ визначаються довільна опорна вісь балки (яка замінить відпо-

відний відсік агрегату) та вузли елементів балки; 

 у ГСЕМ чисельно визначаються матриці жорсткості елементів балки на 

основі прогину у разі дії декількох випадків статичного навантаження;  

 для кожного попередньо визначеного перетину балки розраховується 

набір із 13 параметрів жорсткості балки: 

T
zyzyBzByAzAy kkANNIIIJSCSCSCSC ],,,,,,,,,,,,[ 1221 , 

де перші чотири параметри описують зміщення центру жорсткості перети-

ну від опорної прямої (осі балки) у вузлах А і В (початок і кінець відсіку). 

Ці зміщення визначають вісь жорсткості відсіку та керують поведінкою 

зв’язку згин-скручування балки. Решта параметрів визначаються відносно 

осі жорсткості відсіку: параметри жорсткості на вигин і кручення (від J до 

I12), розташування центроїда перерізу (Ny, Nz), площа перетину (A) та кое-

фіцієнти зсуву (ky, kz); отримані координати локальних осей жорсткості, які 

формують ламану лінію, методом лінійної апроксимації приводимо до ви-

гляду прямої або двох прямих зі спільним кінцем (рис. 1 ); 
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Рис. 1. Варіанти осей жорсткості крила 

 перерахунок жорсткісних характеристики розглядуваних перетинів ві-

дносно прийнятої осі жорсткості. Для цього можна використати алго-

ритми описані у роботі [2]. 

Отже, у роботі сформульовано алгоритм визначення та побудови осі 

жорсткості складного просторового агрегату, що дозволить створити пру-

жно-масову модель конструкції літака транспортної категорії необхідну 

для розв’язання задач аеропружності та визначення зовнішніх навантажень 

на конструкцію літака.   
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