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Obliczenia  flatteru  przy  konstruowaniu  samolotów  powinny  być  weryfikowane  za
pomocą   badań  modelu  flatterowego.  Jednakże badanie  modeli flatterowych  kompletnych
samolotów  zwią zane  jest  z  szeregiem  istotnych  trudnoś ci. Model  taki  powinien  być  „za-
wieszony  swobodnie",  a  jednocześ nie  utrzymywany  w  ustalonym  miejscu  przestrzeni po-
miarowej.  W  praktyce  uzyskuje  się   to  przez  zawieszenie  moż liwie  mię kkie.  Dotychczas
w  Polsce  eksperymentów  takich  nie  przeprowadzano.

Zasadniczym  celem wykonanej  pracy  było opanowanie techniki wyznaczania  prę dkoś ci
krytycznej  flatteru  dynamicznie  podobnych  modeli  samolotów  zawieszonych  elastycznie
w  tunelu  aerodynamicznym.  Jedynym  nadają cym  się   do  tego  celu  tunelem w  Polsce jest
tunel  w  Instytucie  Lotnictwa  o  otwartej  przestrzeni  pomiarowej  ś rednicy  5  m.  Badanym
obiektem  był  udostę pniony  przez  OBR  SK  Mielec model  flatterowy  samolotu  rolniczego
M- 15  wykonany  w  skali  liniowej  1  : 7.

M- 15 jest  samolotem  rolniczym  dwupł atowym  o napę dzie odrzutowym,  zaprojektowa-
nym  i produkowanym  w  WSK  Mielec w  połowie lat  7O- tych.  Model  flatterowy  samolotu
M- 15 skł adał  się  ze sztywnego kadł uba oraz elastycznych  skrzydeł, belek ogonowych  i  uste-
rzenia.  W  badanej  wersji  masa  modelu  wynosiła  34,8  kg.

1.  Uproszczona analiza zawieszenia  modelu

Schemat  zawieszenia  przedstawia  rys.  1.

Zawieszenie  pozwalało  na  sprę ż yste  przemieszczanie  modelu  w  obszarze  przestrzeni  po-
miarowej.  Sztywnoś ci  sprę ż yn  dobrano  w  ten  sposób,  aby  czę stoś ci  drgań  modelu,  jako
ciała sztywnego na zawieszeniu,  były mniejsze  od  1 Hz. Najniż sze  czę stoś ci  drgań własnych
modelu  wynosiły  ok.  5 H z. W  praktyce  oznaczało to, że  moż na  zaniedbać  wpływ  drgań
na  zawieszeniu  na  drgania  wł asne  modelu  i  odwrotnie.

+ )  Praca wygłoszona  na  I  Ogólnopolskiej  Konferencji  „Mechanika w Lotnictwie"
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Dla  teoretycznego  zbadania  zawieszenia  przyję to  nastę pują cy  model  fizyczny:
model f latterowy  traktowany jest jako  ciało sztywne zawieszone  sprę ż yś cie  na  sprę ż ynie
pionowej  i skrę tnej,  (rys. 2) co w praktyce realizowane jest przez zawieszenie  modelu na
dwóch  pionowych  sprę ż ynach,

Rys.  1.  Schemat zawieszenia

Rys. 2.  Fizyczny model zawieszenia

—  siły aerodynamiczne na skrzydłach i stateczniku wyznaczono  w  oparciu o uproszczoną
teorię  pasową, przy  założ eniu nieś ciś liwoś ci,  nielepkoś ci  i  ą uasistacjonarnoś ci  przepł y-
wu.
Przy  takich  założ eniach otrzymany  ukł ad  mechaniczny  opisany  jest  ukł adem  dwóch

liniowych  zwyczajnych  równań  róż niczkowych.  Rozwią zując  ten  ukł ad  wyznaczono
obszar  niestatecznoś ci zawieszenia  modelu  samolotu  i  zbadano przebieg  zmiennoś ci prę d-
koś ci  krytycznej  w  tym  obszarze. W  półpłaszczyź nie L,  KAjKz  (rys.  3) obszar  niestatecz-
noś ci,  w  którym  może  wystą pić  rozbież ność  skrę tna  (dywergencja),  rozcią ga  się   na  pra-
wo od pionowej  linii przechodzą cej przez ś rodek  aerodynamiczny, a obszar niestatecznoś ci,
w którym może wystą pić  flatter  zawieszenia,  znajduje  się   poniż ej  paraboli  VtrlKz  =  oo.

L  oznacza tu położ enie  ś rodka  cię ż koś ci, a  KA  i Kz  odpowiednie  sztywnoś ci  sprę ż yny
skrę tnej  i pionowej.

Obszar
statecznoś ci

VDiv/ K| const-
Obszar
niestatecznoś ci
(dywergencja)

- 1.0  - 0,5  S.C0  SA  05  Lim]  *

Rys. 3.  Zależ ność KA\KZ  od położ enia ś rodka sprę ż ystoś ci  L
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Z  analizy  rozwią zań  ukł adu  równań wynikają   nastę pują ce  wnioski:

1.  Istnieje  pewien  zakres  poł oż eń  ś rodka  sztywnoś ci,  w  którym  niestateczność modelu nie
wystę puje.  W  typowych  warunkach zakres  ten wynosi,  w skali  modelu, kilkanaś cie cen-
tymetrów.  Jest  on  ograniczony  od  tył u  położ eniem ś rodka  aerodynamicznego modelu
jako całoś ci. Przesunię cie zawieszenia  poza ś rodek aerodynamiczny zagraża  wystą pieniem
niestatecznoś ci  statycznej  (dywergencji).

2.  Przesunię cie ś rodka  sztywnoś ci  do  przodu, przed  zakres  statecznoś ci  zagraża  wystą pie-
niem  „ flatteru  zawieszenia".
Dalsze przesuwanie  ś rodka sztywnoś ci  do przodu znowu usuwa „flatter zawieszenia"  —
jest jednak  technicznie trudne do  realizacji.

3.  Przy dostatecznie duż ym  stosunku  KA  do Kz  „ flatter  zawieszenia"  nie  wystę puje.
4.  Umieszczenie ś rodka  sztywnoś ci  w  obszarach, w  których  może wystą pić  „flatter zawie-

szenia"  bą dź  dywergencja  modelu  na  zawieszeniu  nie  powoduje  automatycznie  tych
zjawisk — potrzebna  do  tego jest  jeszcze  dostateczna  prę dkość  przepływu, wię ksza  od
pewnej prę dkoś ci krytycznej. Jednak po przejś ciu  ś rodka sztywnoś ci  przez granicę  obsza-
ru  „ flatteru  zawieszenia",  albo  obszaru  dywergencji,  spadek  prę dkoś ci  krytycznej  jest
tak raptowny i do tak mał ych jej wartoś ci, że badać modelu poniż ej prę dkoś ci  krytycznej
nie moż na.

2. Badania flatteru modelu

Parametrami zmiennymi w modelu był y: sztywność  ukł adu sterowania sterem wysokość

i  wyważ enie  masowe  steru.

1  .  prawa  belka  ogonowa  poziomo

prawo  belka  ogonowa  pionowo

prawe  skrzydło  górne  pionowo

Rys. 4.  Zanikanie drgań 5  Hz

D o  rejestracji  drgań uż yto  tensometrów oporowych przyklejonych  do dź wigarów  szkie-
letu. Otrzymany z tensometrów sygnał  zapisywano  na oscylografie  pę tlicowym. Przykłado-
wy  zapis  drgań  przedstawia  rys.  4.

Badano  prę dkość  krytyczną   flatteru,  czę stoś ci  oraz  intensywność  tł umienia  w  zakresie
okoł okrytycznym.  Zaobserwowano  dwie  postacie  drgań  samowzbudnych:
1.  F latter o czę stoś ci  ok.  5,0  Hz i postaci:
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Rys. 5.  Zależ ność prę dkoś ci krytycznej  VJCK od sztywnoś ci  układu sterowania

—  zginanie pionowe belek  ogonowych
—  wychylanie  steru wysokoś ci
Flatter  ten wystę pował   przy  małych  sztywnoś ciach  ukł adu  sterowania.

2.  Flatter  o  czę stoś ci  ok.  17,5  Hz i  postaci:

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

—  wychylanie  steru wysokoś ci.
Flatter  ten wystę pował   przy  duż ych  sztywnoś ciach  ukł adu  sterowania.

3. Badania tłumienia flatteru

Badano  tłumienie dla flatteru  o czę stoś ci  5 Hz.
Drgania modelu o tej czę stoś ci łatwo było wzbudzić, szczególnie wtedy, gdy w tunelu istniał
nawet niewielki przepływ powietrza. Po wzbudzeniu drgań i pozostawieniu modelu samemu
sobie, drgania  te zanikały na tyle  regularnie, że  istniała moż liwość  ich iloś ciowej  interpre-
tacji.  Z otrzymanych zapisów  drgań  odczytywano  amplitudę   A  co  5  okresów,  obliczano
wzglę dny  współczynnik  tłumienia  a  (ALFA) ,  który  przypisywano  ś redniej  amplitudzie
drgań.  Amplitudę   mierzono w  jednostkach  wzglę dnych:  za  100  przyję to  najmniejszą   za-
rejestrowaną   amplitudę   ustalonego  flatteru  5 Hz.

Wyznaczone współczynniki tł umienia wykazały wyraź ną   zależ ność od amplitudy drgań.
Zależ ność  tę   aproksymowano  wielomianem  drugiego  stopnia  i  przedstawiono  na  rys.  6a,
b, c.

Z  wykresów  aproksymują cych  odczytano wartoś ci  tł umienia  dla  wybranych  amplitud
100, 45, 20 jednostek  wzglę dnych.  Zależ noś ci  tł umienia  od  amplitudy  drgań  i  prę dkoś ci
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przepływu  w tunelu przedstawiają   rysunki  6d, 7 i 8. Rys.  6d przedstawia  wyniki  pomiarów
wersji  ze  sprę ż ynkami  modelują cymi  sztywność  ukł adu  sterowania  o  sztywnoś ci  42 N / m
i  bez wyważ enia  masowego  steru  wysokoś ci.  Charakterystyczny  jest przedział  od  11,2  m/s
do  12,5 m/ s, w którym  drgania  o  małej  amplitudzie były  tł umione, natomiast przy  duż ych
amplitudach  przeszły  w  drgania  ustalone  o  amplitudzie  ok.  200  jednostek  wzglę dnych.
N ie  stwierdzono  zależ noś ci  amplitudy  tych  drgań,  ustalonych  od  prę dkoś ci  przepływu.
Przy  prę dkoś ciach  powyż ej  12,5  m/s  lub  poniż ej  11,2  m/s  drgania  gasły.

Zwię kszając  sztywność  ukł adu  sterowania  o  15%  (rys.  7)  współczynnik  tł umienia  dla
odpowiednich  poziomów  amplitud  nieco wzrósł,  a  kształt wykresów  zależ noś ci  tł umienia
od amplitudy  drgań pozostał  podobny. Drgania ustalone znikł y. Po dodaniu mas wyważ a-
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Rys, 6. Zależ ność  współczynnika  tłumienia  ALFA  od amplitudy  drgań  i  prę dkoś ci przepływu
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Rys. 7.  Zależ ność  współczynnika  tłumienia  ALFA"  od amplitudy  dtgań  i prę dkoś ci  przepływu

ją cych  ster  wysokoś ci  (16  gramów)  nastą pił   znaczny  wzrost  wzglę dnego  współczynnika
tł umienia  (1,5 do 3 razy). N ie wystą pił   flatter  pomimo obniż enia sztywnoś ci  sprę ż ynek mo-
delują cych  ukł ad  sterowania  (15  N / m).

Rys. 8 przedstawia wykresy zmian współ czynnika  tł umienia  dla  wersji z masami  wywa-
ż ają cymi  ster  wysokoś ci.
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JRys. 8. Zależ ność  współ czynnika  tł umienia  ALFA  od amplitudy drgań  i prę dkoś ci.. przepł ywu

4. Wnioski

1.  W  badanym zakresie  prę dkoś ci  współ czynnik  tł umienia wykazuje wyraź ną  zależ ność  od
amplitudy drgań, malejąc  z jej  wzrostem. Taka zależ ność  tł umienia od amplitudy  powo-
duje  konieczność wzbudzania  modelu w  czasie  prób, w  celu uniknię cia zjawiska  „prze-
chł odzenia"  flatteru.

2.  Tł umienie co prawda wzrasta w miarę oddalania się prę dkoś ci  od obszaru  wystę powania
flatteru,  ale niezbyt  intensywnie. N atomiast przejś cie  tł umienia na ujemne czyli  wystą pie-
nie  samowzbudzenia  jest  raptowne.
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BBOflHŁ IE  HCCJIEflOBAHHfl  MOflEHH CAMOJlETA JU1X HCnBITAHH^ HA OJIATTEP,
HA  SJIACTH^ECKOfł  flEP^CABKE, B AaPOflHHAMH^ECKOlł  TPYBE

B  cTaTbe  npeflCTaBjieHó  peSyjitTaTbi  BBofflHbix  HCCJieflOBaHiiii  Moflenn  fljiH   HCnbuaHHH  Ha dpJiaiTep.
fljiH   anacTimecKOH  noflBecKH  Haft^eHo  o6jiacTH  B KOTopLix1 ^epwaBKa  HeycTofitffiBa.  JJ,£ao neKOTopbie
pe3yjn>TaTbi  SKcnepHMeHTaJibHbix  HCCJiefloBaHHH no Kon6aHHHX  Moflejm  B  3aBHCHiwocTH  OT CKOPOCTH
B03flyxa B
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S u m m a ry

PRELIMINARY  TESTS  OF  AN  ELASTIC  AIRPLANE  ELASTICALLY  SUSPENDED  IN  A
WIN D  TUNNEL

In  the paper  the results  of  preliminary  tests  are presented of  an elastic airplane model elastically  sus-
pended in a wind tunnel for  flutter  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  wpłynę ła  do  Redakcji  dnia  12  lutego  1985  roku.


