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Моделирование процесса упругой сборки 

панелей крыла самолета в системе MSC/NASTRAN
Современный уровень развития авиационной техники характеризуется широким применением  в планере летательного аппарата крупногабаритных монолитных панелей пониженной жесткости. Замена сборной конструкции целиком монолитной исключает необходимость ручного труда на сборку, но, как правило, увеличивает объем работ по изготовлению сложной панели в виде одной детали. Вместе с тем к различным по форме и видам внутреннего оребрения панелям предъявляются общие конструктивно-технологические требования. Независимо от габаритов деталей поле допуска колеблется от 0,3 до 0,8 мм на 1000 мм длины. Достижение такой высокой точности представляет собой сложную технологическую задачу.
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Технологический процесс изготовления монолитных панелей можно представить следующей общей схемой (рис. 1).

Однако, реальные технологические процессы изготовления монолитных панелей в экономически приемлемой форме, не могут обеспечить требуемой точности. В среднем отклонения панелей от теоретических контуров составляет величину порядка 2-5 мм, отклонения отдельных реально изготовленных панелей составили от 36 до 57 мм в концевом сечении.

Подгонка деталей планера может осуществляться не только за счет съема металла или пластического деформирования, но также и за счет упругого деформирования при сборке, которая заключается в том, что условиями поставки деталей предусматривается возможность их формообразования по обводам с приложением начальных усилий со стороны прижимных устройств сборочных приспособлений. Этот метод применяется в серийном производстве под названием «метод упругой сборки». 

Сборка летательных аппаратов с такой компенсацией приводит к деформированию деталей и увеличивает предварительные напряжения сборки. На этом основании особую значимость приобретают исследования, направленные на изучение закономерностей формирования качества не только по точности выполнения контуров летательного аппарата, но и по внутренним напряжениям в сборочных конструкциях при базировании и фиксации панелей в процессе сборки. 

Величина усилий при упругой компенсации отклонений не может увеличиваться до бесконечности, а должна строго регламентироваться допустимыми деформациями и, как следствие, соответствующими им напряжениями.

Таким образом, упругая компенсация отклонений при выполнении сборочных работ позволяет значительно повысить точность аэродинамических форм, одновременно увеличивая допуски на размеры составляющих элементов, снижает затраты на проведение подгоночных работ. В то же время применение такой компенсации должно строго регламентироваться допустимыми напряжениями в собранной конструкции.
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В качестве исследуемого объекта была принята панель (рис. 2), представляющее собой трапецевидное изделие в плане, габаритные размеры которого 11600х1000х50 мм. Панель имеет одностороннее стрингерное оребрение в виде Г-образного профиля, с изменяющимися размерами по зонам; переменную толщину полотна, которая, изменяясь по зонам, в пределах одной зоны остается постоянной; поперечную кривизну малой степени. 

Отклонения от теоретического контура панели, представлены в таблице 1. 
Таблица 1. 

Результаты замеров отклонений панели после упрочнения

	
	н6
	н7
	н9
	н11
	н12
	н13
	н15
	н17
	н19
	н21
	н23
	н25

	с1
	30,0
	19,0
	2,0
	
	
	
	
	
	
	
	
	

	с2
	25,0
	15,0
	3,0
	0,2
	0,0
	
	
	
	
	
	
	

	с3
	20,0
	13,0
	4,0
	0,0
	0,0
	4,0
	10,0
	
	
	
	
	

	с4
	15,0
	10,0
	3,0
	0,0
	0,0
	2,0
	6,0
	9,0
	
	
	
	

	c5
	10,0
	7,0
	0,5
	0,0
	0,0
	0,5
	5,4
	5,5
	6,0
	
	
	

	c6
	7,0
	3,0
	0,0
	0,0
	0,0
	0,0
	1,0
	0,5
	1,3
	6,0
	27,0
	56,0

	c7
	2,0
	0,0
	0,0
	0,2
	0,0
	0,0
	0,5
	0,0
	0,0
	5,0
	24,0
	54,0



Процесс установки панелей заключается в совмещении базовой поверхности детали  и рубильников сборочного стапеля. Свободные правый и левый края панели не касаются сборочного приспособления. В связи с этим в процессе сборки при помощи рубильников осуществляется последовательное замыкание панели с приспособлением в левую и правую сторону от пятна контакта (в данном случае – линия вдоль 12 нервюры) (рис. 3).




В общем виде задача может быть сформулирована следующим образом. При известных отклонениях панели от теоретического профиля, определить усилия, которые, деформируя панель, возвращают ее к контуру, заданному конструктором. На основании определенных усилий рассчитать соответствующие им напряжения, возникающие в результате силового воздействия.

Усилия необходимые для компенсации отклонений панели от теоретического профиля определялись как опытным путем на контрольном стапеле, так и расчетным. 

Материал панели – Д16.

Система конечно-элементного анализа MSC/NASTRAN использовалась для определения напряжений, возникающих в результате силового замыкания.

Учитывая, что толщина полотна и силового набора панели, изменяясь в различных зонах, остается постоянной в пределах отдельной зоны, моделирование панели выполнялось с использованием элементов PLATE, с фиксированной толщиной в каждой зоне (рис. 4). Свойства элементов следующие:

· толщина полотна панели 3,5 мм;

· толщина стрингера 4 мм;

· толщина полки стрингера 5 мм.
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Рис. 4. Сегмент панели
Так как в реальных условиях жесткость сборочного стапеля превышает жесткость панели, необходимым является введение элементов, которые ограничивают перемещение панели под действием приложенных внешних усилий. В качестве таких элементов использовали элементы GAP, причем размеры данных элементов варьировали в зависимости от реальных отклонений, приведенных в таблице 1 (рис. 5).
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Рис. 5. Элементы GAP
В качестве нагрузки применена сосредоточенная сила, приложенная в элементах NODE. Значение нагрузки в различных узлах определяли в зависимости от существующего зазора (рис. 6).
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Рис. 6. Нагрузка, имитирующая внешнее воздействие

Для выполнения расчетов использовался нелинейный анализ, в процессе которого были получены следующие результаты (рис. 7,8).
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Рис. 7. Результаты расчета зоны панели между 7-4 стрингером и 6-12 нервюрами
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Рис. 8. Результаты расчета зоны панели между 6-12 нервюрами
Деталь
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Формообразование (гибка, дробеударное)





Рис.1. Схема процесса получения детали





Механообработка





Получение заготовки (катаные, прессованные, штампованные + термообработка)





Рис. 2. Вид панели в плане.





Рис. 3. Схема силового замыкания панели с рубильниками сборочного приспособления








