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_Obliczenia flatteru przy konstruowaniu samolotow powinny byé weryfikowane za
pomoca badan modelu flatterowego. Jednakze badanie modeli flatterowych kompletnych
samolotow zwiazane jest z szeregiem istotnych trudnosci. Model taki powinien by¢ ,,za-
wieszony swobodnje”, a jednoczeépnie ntrzymywany w ustalonym miejscu przestrzeni po-
miarowej. W praktyce uzyskuje si¢ to przez zawieszenie mozliwie migkkie. Dotychczas
w Polsce eksperymentow takich nie przeprowadzano,

Zasadniczym celem wykonanej pracy bylo opanowanie techniki wyznaczania predkosci
krytycznej flatteru dynamicznie podobnych modeli samolotéw zawieszonych elastycznie
w tunelu aerodynamicznym. Jedynym nadajacym sig do tego celu tunelem w Polsce jest
tunel w Instytucie Lotnictwa o otwartej przestrzeni pomiarowej srednicy 5 m. Badanym
obiektem byt udostepniony przez OBR SK. Mielec model flatterowy samolotu rolniczego
M-15 wykonany w skali liniowej 1:7,

M-15 jest samolotem rolniczym dwuplatowym o napgdzie odrzutowym, zaprojektowa-
nym i produkowanym w WSK Mielec w polowie lat 70-tych, Model flatterowy samolotu
M-15 skladal sig ze sztywnego kadtuba oraz elastycznych skrzydel, belek ogonowych i uste-
rzenia. W badanej wersji masa modelu wynosila 34,8 kg.

1. Uproszczona analiza zawieszenia modelu

Schemat zawieszenia przedstawia rys. 1.

Zawieszenie pozwalalo na sprgzyste przemieszczanie modelu w obszarze przestrzeni po-
miarowej. Sztywnosci sprezyn dobrano w ten sposob, aby czestosci drgan modelu, jako
ciala sztywnego na zawieszeniu, byly mniejsze od 1 Hz. Najnizsze czgstodci drgafi wlasnych
modelu wyrrlosi%y ok. 5 Hz. W praktyce oznaczalo to, ze mozna zaniedba¢ wplyw drgan
na zawieszeniu na drgania wlasne modelu i odwrotnie,

*) Praca wygloszona na I Ogolnopolskiej Konferencii ,,Mechanika w Lotnictwie”
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Dla teoretycznego zbadania zawieszenia przyjeto nastgpujacy model fizyczny:

— model flatterowy traktowany jest jako ciato sztywne zawieszone sprgzyScie na sprezynie
pionowej i skretnej, (rys. 2) co w praktyce realizowane jest przez zawieszenie modelu na
dwéch pionowych sprezynach, '
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Rys. 2. Fizyczny model zawieszenia

— sily aerodynamiczne na skrzydiach i stateczniku wyznaczono w oparciu 0 uproszczong
teorig pasowa, przy zatozeniu niescisliwosci, nielepkoéci i quasistacjonarnoéci przepty-
wu. ' _ o

Przy takich zaloZzeniach otrzymany ukiad mechaniczny opisany jest uktadem dwoch
liniowych zwyczajnych réwnan réiniczkowych. Rozwiazujac ten ukiad wyznaczono
obszar niestateczno$ci zawieszenia modelu samolotu i zbadano przebieg zmiennosci pred-
kodci krytycznej w tym obszarze, W pdiptaszezyznie L, K, /K, (rys. 3) obszar niestatecz-
noci, w ktérym moze wystapié rozbieznosé skretna (dywergencja), rozciaga si¢ na pra-
wo od pionowej linii przechodzacej przez §rodek aerodynamiczny, a obszar niestatecznosci,
~ w ktérym moze wystapié flatter zawieszenia, znajduje si¢ poniZej paraboli V4, /K, = ©.

L oznacza tu polozenie $rodka ciezkoéci, a X, i Xz odpowiednie sztywnoéci sprezyny
skretnej i pionowe;j.
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Rys. 3. Zalezno$¢ K4/Kz od polozenia §rodka sprezystosci L
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Z analizy rozwigzan uktadu réwnan wynikaja nastepujace wnioski:

1. Istnieje pewien zakres potozen §rodka sztywnodci, w ktérym niestatecznoéé modelu nie
wystepuje. W typowych warunkach zakres ten wynosi, w skali modelu, kilkanascie cen-
tymetréw. Jest ofn ograniczony od tylu polozeniem srodka aerodynamicznego modelu
jako catosci. Przesunigcie zawieszenia poza $rodek aerodynamiczny zagraza wystapieniem
niestatecznosci statycznej (dywergencii).

2. Przesunigcie $rodka sztywnosci do przodu, przed zakres statecznoéci zagraza wystapie-

niem ,,flatteru zawieszenia”. -
Dalsze przesuwanie §rodka sztywnosci do przodu znowu usuwa ,,flatter zawieszenia” —
jest jednak technicznie trudne do realizacii.

. Przy dostatecznie duzym stosunku K, do K ,flatter zawieszenia” nie wystepuje.

4. Umieszczenie §rodka sztywnosci w obszarach, w ktérych moze wystapic ,,flatter zawie-
szenia” badz dywergencja modelu na zawieszeniu nie powoduje automatycznie tych
zjawisk — potrzebna do tego jest jeszcze dostateczna predkos$é przeptywu, wigksza od
pewnej predkosci krytycznej. Jednak po przejsciu Srodka sztywnosci przez granicg obsza-
ru ,,flatteru zawieszenia”, albo obszaru dywergencji, spadek predkosci krytycznej jest
tak raptowny i do tak matych jej wartosci, Ze bada¢ modelu ponizej predkosci krytycznej
nie mozna,

w

2. Badania flatteru modela

Parametrami zmiennymi w modelu byly: sztywno$é uktadu sterowania sterem wysokosc
i wywazZenie masowe steru.

prawa beika ogonowa poziomo

3 prawa belka ogonowd pionowo
6 prawe skrzydio gorne pionowo

Rys. 4. Zanikanie drgan 5 Hz

Do rejestracji drgan uZyto tensometréw oporowych przyklejonych do dzwigaréw szkie-
letu. Otrzymany z tensometréw sygnat zapisywano na oscylografie petlicowym. Przyktado-
wy zapis drgan przedstawia rys. 4.

Badano predkosé krytyczna flatteru, czestosci oraz intensywno$é ttumienia w zakresie
okolokrytycznym. Zaobserwowano dwie postacie drgai samowzbudnych:

‘1. Flatter o czestosci ok. 5,0 Hz i postaci:
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Rys. 5. Zalezno$¢ predkosei krytycznej Vg od sztywnosci ukiadu sterowania

— zginanie pionowe belek ogonowych

— wychylanie steru wysokosci

Flatter ten wystgpowal przy malych sztywnosciach uktadu sterowania.

2. Flatter o czestodci ok. 17,5 Hz i postaci:

— pionowe zginanie belek ogonowych i zginanie usterzenia poziomego wraz z bocznym
zginaniem belek ogonowych

— wychylanie steru wysokoSci,

Flatter ten wystegpowal przy duzych sztywnosciach ukladu sterowania.

3. Badania tlumienia flatteru

Badano tlumienie dla flatteru o czestosci 5 Hz.

Drgania modelu o tej czgstodei fatwo bylo wzbudzié, szezegdlnie wiedy, gdy w tunelu istnial
nawet niewielki przeptyw powietrza. Po wzbudzeniu drgan i pozostawieniu modelu samemu
sobie, drgania te zanikaly na tyle regularnie, ze istniata mozliwo$¢ ich ilosciowej interpre-
tacji. Z otrzymanych zapiséw drgan odczytywano amplitude A co 5 okreséw, obliczano
wzgledny wspélczynnik thumienia « (ALFA), ktéry przypisywano $redniej amplitudzie
drgan. Amplitude mierzono w jednostkach wzglednych: za 100 przyjeto najmniejszg za-
rejestrowang amplitud¢ ustalonego flatteru 5 Hz.

Wyznaczone wspotczynniki thumienia wykazaly wyraZng zalezno$é od amplitudy drgai.
Zalezno$é tg aproksymowano wielomianem drugiego stopnia i przedstawiono na rys. 6a,
b, c.

Z wykreséw aproksymujacych odczytano wartosci thumienia dla wybranych amplitud
100, 45, 20 jednostek wzglednych. Zaleznosci tlumienia od amplitudy drgad i predkosci-
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przeptywu w tunelu przedstawiaja rysunki 6d, 71 8. Rys. 6d przedstawia wyniki pomiaréw
wersji ze sprezynkami modelujacymi sztywnos¢ ukiadu sterowania o sztywnosci 42 Nfm
i bez wywazenia masowego steru wysokosci. Charakterystyczny jest przedziat od 11,2 m/s
do 12,5 m/s, w ktorym drgania o malej amplitudzie byly ttumione, natomiast przy duzych
amplitudach przeszly w drgania ustalone o amplitudzie ok. 200 jednostek wzglednych.
Nie stwierdzono zaleZzno$ci amplitudy tych drgan, ustalonych od predkosci przeptywu.
Przy predkosciach powyzej 12,5 m/s lub ponizej 11,2 m/s drgania gasly,

Zwickszajac sztywro§¢ ukiadu sterowania o 159, (rys. 7) wspétczynnik thumienia dla
odpowiednich pozioméw amplitud nieco wzrdsl, a ksztalt wykreséw zaleznosci thumienia
od amplitudy drgan pozostat podobny. Drgania ustalone znikty. Po dodaniu mas wywaza-
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Rys. 6. Zaleznos§é

wspélczynnika tlumienia ALFA od amplitudy drgan i predkosci przeptywu
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Rys. 7. Zalezno$¢ wspélczynnika tlumienia ALFA ~od amplitudy drgad i predkosel przeplywu

jacych ster wysoko$ci (16 graméw) nastapit znaczny wzrost wzglednego wspélczynnika
* thumienia (1,5 do 3 razy). Nie wystapit flatter pomimo obniZenia sztywnosci sprezynek mo-
delujacych uklad sterowania (15 N/m).

Rys. 8 przedstawia wykresy zmian wspolczynnika thumienia dla wersji z masami wywa-
Zzajacymi ster wysokosci.
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Rys. 8 Zaleznosé wspblczynmka zlum:ema ALFA od ampluudy drgan 1prcdkosc1 przep!ywu l

4. Whioski

1. W badanym zakresie predkoéci wspolczynnik ttumienia wykazuje wyrazng zalezno$é od
amplitudy drgan, malejac z jej wzrostem. Taka zalezno§¢ thumienia od amplitudy powo-
duje koniecznoéé wzbudzania modelu w czasie préb, w celu uniknigcia ZJaW1ska ,»prze-
chlodzenia” flatteru. : '

2. Tlumienie co prawda wzrasta w miarg oddalania si¢ predkosci od obszaru wystgpowania
flatteru, ale niezbyt intensywnie. Natomiast przejscie thumienia na ujemne czyli wystapie-
nie samowzbudzenia jest raptowne.
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PesxoMe

BBOJIHLIE HUCCJIEmMOBAHNMA MO,IIEJII/I CAMOJIETA JI.IIFI I/ICI'IBITAHI/IH HA CDJIATTEP
_HA INACTHUYECKOH JEP>XABKE, B ASPOJII/IHAMI/I‘-IECKOH TPYBE

B crarhe NpeACTABACHO Pe3YNLTATH! BBOMHPIX ACCAENOBAHMY MOMNEIH MINA MCIBITAHVSI Hé'd)ﬁa'ﬁ_gp'.
I snacTiueckoil NOABECKH HalileHo OONACTH B KOTOPHIX' ZeprKamka meycroiunpa. HaHo HEKoTOpBIE
De3yNBTaTh! HKCIIEPHUMEHTAIBHBIX HMCCHIEIOBAHHM 10 KONOAHWSX -MOAENH ‘B 38BHCHMOCTH OT cxopocm
BO3YXa B a3PORHHAMHUECKOH Tpy6e.
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Summary

PRELIMINARY TESTS OF AN ELASTIC AIRPLANE ELASTICALLY SUSPENDED IN A
WIND TUNNEL

In the paper the results of preliminary tests are presented of an elastic airplanc model elastically sus-
pended in a wind tunnel for fiutter testing. A simple theoretical physical model enabled the authors to deter-
mine instability areas of the model suspension. Then some results of experimental determination of amplitu-
de and damping of the model vibrations are given versus the air flow speed in the wind tunnel.

Praca wplynela do Redakcji dnia 12 lutego 1985 roku.



