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Streszczenie

Badania wtasciwosci drganiowych mogq by¢ przeprowadzone réznymi metodami, w zalezZnosci
od sposobu wzbudzania oraz analizy odpowiedzi obiektu.

0d wielu lat skutecznqg i doktadng, cho¢ nie najszybszq metodq identyfikacji dynamicznej
ptatowcow pozostajq badania rezonansowe. W Instytucie Lotnictwa przeprowadzono badania re-
zonansowe wielu samolotéw, szybowcdw i Smigtowcéw a takze innych, nielotniczych konstrukcji.

Przedstawione ponizej wnioski z analizy wynikéw pomiardéw ttumienia z wykonanych badari re-
zonansowych powinny by¢ przydatne przy obliczeniach flatterowych jak i przy badaniach flat-
terowych w locie.

1. ZAKRES POMIAROW BADAN REZONANSOWYCH

Wynikami badan rezonansowych na potrzeby analizy flatterowej konstrukcji samolotu lub
szybowca sg:
- posta¢ drgan,
- czestotliwo$¢ drgan rezonansowych danej postaci,
- wspoétczynnik ttumienia.

Bezwymiarowy wspotczynnika ttumienia o jest definiowany jako stosunek ttumienia do
ttumienia krytycznego danej postaci, czyli zgodnie z podstawowym réwnaniem:

mi+cx+hkx=0 ¥+200,%+0.x=0
gdzie: m - masa drgajaca,
c - sita thumiaca,
k - sztywnos¢,
w,, - pulsacja drgan niettumionych.

W przyjetej w Instytucie Lotnictwa metodyce badan rezonansowych bezwymiarowy
wspotczynnik ttumienia drgan danej postaci wyznacza sie z przyrezonansowego przebiegu
sktadowej odpowiedzi zgodnej w fazie z sitg wzbudzajaca z wybranego (charakterystycznego)
czujnika i polega na wyznaczeniu czestotliwos$ci ekstreméw odpowiedzi zgodnej w fazie z sitg
wzbudzenia, w charakterystycznym punkcie konstrukcji). Taka metoda, cho¢ nie jest szybka,
pozwala takze na wizualne przedstawienie wtasciwosci drganiowych obiektu.
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Rys. 1. przedstawia wykres ustalonej odpowiedzi, rozdzielonej na sktadowa zgodna
i przesunieta w fazie o /2 wzgledem sity wzbudzajacej, liniowego obiektu na wzbudzenie statg
sita monoharmoniczna.

Rys. 1. lustracja metody wyznaczania wspétczynnika ttumienia drgan o

Analizie poddano wyniki badan rezonansowych:
- 3 modeli dynamicznie podobnych (DPMS)

- 8 szybowcow (kompozytowych),

- 4 samolotéw kompozytowych,

- 12 samolotéw metalowych.

Wszystkie pomiary zostaty wykonane w ciggu ostatnich lat przy zastosowaniu tej samej,
opisanej metody badan. W analizie pominieto pomiary dla postaci sprzezonych, tj dla postaci
bardzo niewiele réznigcych sie czestotliwosciami (w zaleznosci od wielkosci ttumienia, prak-
tycznie ponizej 3% roéznicy czestotliwosci).

Podczas badan rezonansowych obiekt jest podwieszany na elastycznym zawieszeniu (np.
gumowych sznurach), ktére eliminuje wptyw sztywnosci i ttumienia podparcia na obiekt,
symulujgc stan obiektu ,,w locie”.

2. WSPOLCZYNNIK TLUMIENIA A POSTACIE DRGAN

Do analizy wybrano podstawowe, typowe postacie drgan wystepujace we wszystkich
ptatowcach o klasycznym uktadzie.

W tabelach zestawiono podstawowe postacie drgan rezonansowych badanych konstrukcji
w czterech grupach:
- postacie symetryczne (typu ,zginanie” i ,skrecanie”),
- postacie antysymetryczne (typu ,zginanie” i ,skrecanie”),
- wychylanie powierzchni sterowych,
- skrecanie sterow.

Typowa postacig drgan steréw jest takze zginanie, jednak ze wzgledu na stosunkowo duzy
wptyw ich zawieszenia (sztywno$¢ napedu, liczba i usytuowanie zawiaséw) oraz udziat
pozostatej czesci konstrukcji ptatowca (skrzydet, statecznikow), do analizy wybrano tylko
skrecanie. Ponadto wsrod postaci symetrycznych i antysymetrycznych jest tacznie tylko 5
postaci typu ,skrecanie”. Poniewaz stery sg zwykle wykonane w tej samej technologii co kadtub
i skrzydta, wyniki te mozna wiec przyréwnac do pozostatych postaci typu ,skrecanie”.

Badania rezonansowe uktad6w sterowania wykonuje sie zwykle ,ze swobodnym drazkiem”
lub ,z zablokowanym drazkiem” (w rdéznych konfiguracjach). Do analizy przyjeto tylko
podstawowg postac, jaka jest wychylenie powierzchni sterowej bez blokady sterownicy czyli
»Z jednym weztem w uktadzie sterowania”.
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W tabelach 1 - 4 w kolumnach zestawiono $rednie arytmetyczne wartos$ci wspotczynnika
ttumienia z wynikéw pomiaréw wszystkich wybranych samolotéw, szybowcéw i modeli dy-
namicznie podobnych:

- wspotczynnika ttumienia o (wyrazonego w %),

- wartosci odchylenia standardowego o,

- ilo$ci pomiaréw n (na podstawie ktérych obliczono warto$¢ $rednia i odchylenie standar-
dowe) dla typowych postaci drgan.

Tab. 1. Postacie symetryczne

Tab. 2. Postacie antysymetryczne

Tab. 3. Postacie drgan steréw

Tab. 4. Postacie uktadéw sterowania
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Analizujac powyzsze wielko$ci mozna zauwazyg¢, ze:

- nie ma istotnej réznicy pomiedzy wspoétczynnikami thumienia postaci symetrycznych i an-
tysymetrycznych,

- wspoétczynnik ttumienia drgan pierwszej postaci symetrycznej oraz antysymetrycznej (t.j.

o najnizszych czestotliwosciach) jest nizszy od pozostatych; ttumienie pozostatych postaci
jest na podobnym poziomie,

- wspotczynnik ttumienia drgan jest nizszy w przypadku postaci, gdy odksztatca sie jeden
(gtéwny) element np. statecznik poziomy, ster wysokosci lub kierunku,

- wspétczynniki ttumienia podstawowych rezonanséw uktadéw sterowania sg wieksze od in-
nych postaci.

3. WSPOLCZYNNIK TLUMIENIA A KONSTRUKCJA PLATOWCA

Badane konstrukcje mozna podzieli¢ na trzy grupy ze wzgledu na ich konstrukcje:

- belkowa konstrukcje dynamicznie podobnych modeli samolotéw,

- segmentowa (skorupow3) konstrukcje samolotéw oraz szybowcoéw laminatowych,
- elementowa (pétskorupowa) konstrukcje samolotéw metalowych.

Zestawienie wynikoéw pomiaréw dla ré6znych rodzajow konstrukcji zawierajg tabele 5 - 8.

Tab. 5. Postacie symetryczne

Tab. 6. Postacie antysymetryczne
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Tab. 7. Postacie drgan steréw

Tab. 8. Postacie uktadéw sterowania

Analizujac podane wielko$ci mozna zauwazy¢, ze:
- nie ma istotnej roznicy pomiedzy wielkoscig wspdtczynnikéw thumienia postaci typu zgina-
nie oraz skrecanie,
- nizsze wspodtczynniki thtumienia konstrukcji szybowcéw wskazujg na mozliwo$¢ oddziaty-
wania zabudowanych w samolotach przyrzadéw i instalacji.

4. 0SZACOWANIE ZMIANY TEUMIENIA Z AMPLITUDA DRGAN

Dodatkowym elementem badan rezonansowych jest pomiar nieliniowosci czestotliwosci
drgan wiasnych, oparty na pomiarze czestotliwosci i amplitudy odpowiedzi obiektu dla kilku
poziomoéw sity wzbudzajacej (np. co 20%).

Charakter odpowiedzi bywa rézny - zaleznie od wtasciwosci konstrukcji czestotliwosé moze
w niewielkim stopniu wzrosng¢ lub zmalec.

Przyjmujac liniowg zalezno$¢ amplitudy od sity wzbudzania (tj. uktad quasi-liniowy: ze
zmiang amplitudy postac drgan i czestotliwo$¢ nie ulega istotnej zmianie), czyli:

A~P
Amplituda drgan zalezy odwrotnie proporcjonalnie do bezwymiarowego wspo6tczynnika ttu-
mienia (tzw. wzmocnienie dynamiczne), czyli:

4L
2a
Jesli przy poczatkowej sile wzbudzania Pq amplituda wynosi A{ a thumienie a4, to dla:
P, < P4 amplituda powinna wynosi¢:
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W rzeczywistoSci amplituda wzbudzanych drgan A’y zmienia sie nieproporcjonalnie do sity
wzbudzenia, wowczas mozna przyjac, ze bezwymiarowy wspétczynnik ttumienia zmienia sie
proporcjonalnie do amplitudy:

AX
¥ A_'a I

o
gdzie: Ay jest amplitudg drgan proporcjonalng do sity wzbudzenia.
Stad bezwymiarowy wspoétczynnik ttumienia dla sity wzbudzania Py i amplitudy A, wynosi:

P 4

1 X

o', =—=—aq
P A

X

Przyktadowy wykres zalezno$ci bezwymiarowego wspotczynnika ttumienia od amplitudy
wzbudzanych drgan przedstawia rys. 2. Zmierzona wielko$¢ bezwymiarowego wspoétczynnika
ttumienia dla tej postaci wynosita: 0.017 (1.7%)

Rys. 2. Przyblizona zalezno$¢ bezwymiarowego wspoétczynnika ttumienia a od amplitudy
wzbudzanych drgan A. (Samolot FK-09: skrecanie kadtuba)

Wykres ilustruje wynik pomiaru o stosunkowo duzej zmianie wspoétczynnika ttumienia
z amplituda jednak nie jest to przypadek szczeg6lny. Dla badan flatterowych w locie grozniejszy
moze by¢ przypadek spadku ttumienia ze wzrostem amplitudy drgan - mozliwe staje sie wow-
czas tzw ,przechtodzenie flatteru” (drgania flatterowe moga powstac dopiero przy duzej am-
plitudzie wzbudzenia).

WNIOSKI

Na podstawie analizy wynikéw przeprowadzonych badan rezonansowych mozna stwierdzi¢,
ze:

1. Konstrukcje lotnicze nie s3 monolityczne: na wyniki pomiaréw drgan wtasnych wptywa ja-
ko$¢ potaczen: skrzydto - kadtub i statecznik - kadtub. Podobny wptyw ma zawieszenie (za-
wiasy) oraz naped sterow.

2. Na wielko$¢ wspotczynnikéw ttumienia obiektu wptywa gtéwnie (lecz w réznym stopniu)
tarcie suche i luz potaczen. Majg one takze istotny wptyw na doktadnos$¢ wynikéw pomiaréw
ttumienia.

3. Stosowane metody badan flatterowych ptatowca w locie powinny uwzglednia¢ wptyw nie-
liniowo$ci na wyniki pomiaréw.
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STRUCTURAL DAMPING OF EIGENVIBRATION
OF THE LIGHT AIRPLANES

Abstract

Ground Vibration Testing (GVT) of airplanes is the main method of verifying their
computational models including the structural damping coefficient.

The author has attempted to analyse the results of measuring the damping coefficient based on
GVT results carried out in the Institute of Aviation for many aircraft and gliders.

The results taken into consideration are typical proper vibration shapes for: 3 dynamically
similar models of airplanes, 8 gliders, 4 composite material-made airplanes and 12 metal-made
airplanes. All the GVT results for these aircraft were obtained by the same methods. The resulting
values of the damping coefficient are presented as the mean values in relation to the typical shapes
and types of airplane structure. The reasons for damping nonlinearities are usually small gaps and
dry frictions in the joints of the airplane elements.

The results presented can be useful for flutter analysis and in-flight flutter tests.



