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WPROWADZENIE

Badania w tunelach aerodynamicznych statków powietrz-
nych, ich elementów oraz ich modeli w zmniejszonej skali
od pocz¹tków lotnictwa stanowi¹ podstawow¹ metodê
okreœlania obci¹¿eñ aerodynamicznych. Modele badane s¹
zarówno w trakcie procesu projektowania nowych kon-
strukcji, jak równie¿ w trakcie ich eksploatacji. Badania na
zmniejszonych modelach, daj¹ nie tylko mo¿liwoœæ obni¿e-
nia kosztów prób, ale równie¿ pozwalaj¹ przeprowadziæ
takie eksperymenty, których przeprowadzenie nie jest mo¿li-
we na pe³nowymiarowym statku powietrznym. Od wielu lat
badania eksperymentalne w tunelach aerodynamicznych
stanowi¹ podstawow¹ metodê weryfikacji komputerowych
modeli symulacyjny statków powietrznych.

Badania symulacyjne, w stosunku do badañ eksperymen-
talnych, s¹ mniej pracoch³onne i pozwalaj¹ na dowoln¹ licz-
bê analizowanych wariantów konstrukcji i stanów lotu.
Mo¿na badaæ zachowanie statku powietrznego w sytuacjach
trudnych do uzyskania tak¿e w tunelach aerodynamicznych.
Ze wzglêdu jednak na uproszczenia przyjmowane przy
tworzeniu modeli symulacyjnych, wymagaj¹ one zawsze
przynajmniej wyrywkowego porównania wyników z wyni-
kami badañ eksperymentalnych, co pozwala na identyfika-
cjê parametrów modelu.

W Instytucie Lotnictwa w Warszawie prowadzone by³y
badania wp³ywu zaburzeñ kszta³tu profili ³opat wirnika na
jego obci¹¿enia. 

Badania eksperymentalne modelu wirnika œmig³owca IS-2
przeprowadzono w tunelu aerodynamicznym Instytutu Lot-
nictwa. W Politechnice Warszawskiej opracowany zosta³
model symulacyjny badanego wirnika. Porównanie obu
grup wyników pozwoli³o na modyfikacje modelu oblicze-
niowego i uzyskanie wiarygodnego modelu symulacyjny
wirnika noœnego.

MODEL WIRNIKA

Do badañ w tunelu aerodynamicznym wirnik modelo-
wany by³ z zachowaniem tej samej prêdkoœci koñców ³opat
dla modelu i rzeczywistego wirnika (kryterium Macha).
Model wirnika wykorzystywany w badaniach jest przed-
stawiony na rysunku 1. Ze wzglêdu na wymiary przestrzeni
pomiarowej tunelu przyjêto skalê modelu wirnika na 1:3,23.
Parametry geometryczne, masowe i sztywnoœciowe rzeczy-
wistego wirnika przeskalowano wed³ug przyjêtego kryter-
ium modelowania uzyskuj¹c model aeroelastycznie podob-
ny do wirnika œmig³owca IS-2.

Rys. 1. Model wirnika wraz z jednostk¹ pomiarowo-ste-
ruj¹c¹
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Celem pracy by³o badanie wp³ywu zaburzeñ kszta³tu
profili ³opat na obci¹¿enia wirnika. Badania dotyczy³y
wirnika œmig³owca IS-2. W referacie porównano wyniki
badañ eksperymentalnych obci¹¿eñ modelu wirnika œmig³ow-
ca prowadzonych w Instytucie Lotnictwa z obliczeniami
programem FLIGHTLAB przeprowadzonymi na Politech-
nice Warszawskiej. 
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Wirnik œmig³owca IS-2 jest wirnikiem trój³opatowym,
przegubowym. Wirnik obraca siê w kierunku przeciwnym
do kierunku ruchu wskazówek zegara (patrz¹c od góry).
£opaty s¹ zamocowane do wa³u wirnika przy pomocy trzech
przegubów. W kolejnoœci od osi wa³u w stronê ³opaty s¹ to
przeguby wahañ, odchyleñ i przekrêceñ. Przegub wahañ jest
przesuniêty do przodu w kierunku obrotu wa³u wzglêdem
linii równoleg³ej do osi ³opaty. Z tego wzglêdu, a tak¿e ze
wzglêdu na miejsce zamocowania popychacza skoku ³opat
w stosunku do osi ³opaty, wystêpuje sprzê¿enie kine-
matyczne wahañ i przekrêceñ ³opat. W przegubie pionowym
umieszczone s¹ t³umiki odchyleñ.

Podstawowe dane modelu przedstawione zosta³y poni¿ej.
Skala modelu 1:3,23
Liczba ³opat 3
Promieñ wirnika 1,161   [m]
Odleg³oœæ przegubów od osi wa³u wirnika:
Poziomy 0,0294   [m]
Pionowy 0,0495   [m]
Osiowy 0,0836   [m]
Prêdkoœæ k¹towa wirnika 163,6531   [rad/s]
Wspó³czynnik sprzê¿enia
wahañ i przekrêceñ: 0,4019
Wspó³czynnik t³umienia
Odchyleñ 17,2686   [Nms/rad]
Konstrukcyjny k¹t sto¿ka 0   [°]
Przesuniêcie przegubu
poziomego do przodu 0,0022[m]
Sztywnoœæ uk³adu sterowania300[Nm/rad]
Skrêcenie geometrycznie ³opat wirnika jest liniowe wzd³u¿

d³ugoœci ³opat, koñcówki ³opat maj¹ kszta³t trapezowy. W czê-
œci ³opaty o obrysie prostok¹tnym, koñcz¹cej siê w odleg³oœ-
ci r = 0,8R od osi wirnika, wystêpuje profil ILHX4A1-12M,
trapezowe koñcówki koñcz¹ siê profilem ILHX4A1-9M.

MODEL SYMULACYJNY

Do modelowania wirnika u¿yto programu FLME (Flightlab
Model Editor) w oprogramowaniu FLIGHTALAB. W mo-
delu obliczeniowym wykorzystano opcjê wirnika izolowa-
nego. Obliczenia przeprowadzone zosta³y metod¹ elementu
³opaty.

Za³o¿ono, ¿e ³opaty wirnika s¹ nieodkszta³calne. W³as-
noœci masowe ³opat przyjêto na podstawie danych pomiaro-
wych otrzymanych z Instytutu Lotnictwa.

Obci¹¿enia aerodynamiczne ³opat obliczane by³y metod¹
pasow¹, dla zadanych aerodynamicznych statycznych cha-
rakterystyk profili uzyskanych w Instytucie Lotnictwa na
podstawie obliczeñ numerycznych. Za³o¿ono jednorodny
rozk³ad prêdkoœci indukowanej wg Glauerta (metoda quasi-
stacjonarna).

IDENTYFIKACJA MODELU WIRNIKA

W procesie identyfikacji wspó³czynników modelu wyko-
rzystane zosta³y wyniki badañ eksperymentalnych oraz sy-
mulacji numerycznej.

Rys. 2. Model symulacyjny wirnika noœnego œmig³owca, program
FLME

W pierwszym etapie procesu porównano zale¿noœci wspó³-
czynników ci¹gu i momentu obrotowego od k¹ta skoku
ogólnego wirnika. Charakterystyki te wykonano dla kilku
prêdkoœci obrotowych wirnika (rys. 3, 4). Na prezentowa-
nych wykresach linie ze znacznikami odnosz¹ siê do wy-
ników pomiarów tunelowych, a linie g³adkie to wyniki symu-
lacji numerycznej. Badania przeprowadzono dla czterech
prêdkoœci obrotowych wirnika, odpowiadaj¹cych prêdkoœ-
ciom koñców ³opat równym 100, 170, 190 i 210 m/s.

Rys. 3. 

Rys. 4.
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Pierwszym etapem identyfikacji modelu obliczeniowego
by³o przesuniêcie charakterystyk obliczeniowych o tak¹
wartoœæ k¹ta skoku ogólnego, przy której zerowe wspó³-
czynniki ci¹gu obliczony i zmierzony pokry³y siê. Po wyko-
naniu tego przesuniêcia otrzymano charakterystyki, jak na
rysunku 5 i 6. Mo¿na zauwa¿yæ (rys. 5), i¿ wartoœci wspó³-
czynnika ci¹gu uzyskane z obliczeñ symulacyjnych s¹ wiêk-
sze ni¿ otrzymane eksperymentalnie. Ró¿nice te zwiêkszaj¹
siê ze wzrostem prêdkoœci koñców ³opat wirnika. Dla najm-
niejszej z badanych prêdkoœci koñców ³opat (100 m/s) prze-
biegi wspó³czynnika ci¹gu pokrywaj¹ siê. Im wiêksza jest
prêdkoœæ koñców ³opat, tym wiêksze ró¿nice pojawiaj¹ siê
pomiêdzy wynikami symulacji i badañ doœwiadczalnych.

Rys. 5.

Rys. 6.

Kolejnym krokiem w procesie identyfikacji jest mody-
fikacja wspó³czynników modelu obliczeniowego tak, aby
uzyskaæ zgodnoœæ wyników symulacji i eksperymentu. Mo-
dyfikowano wspó³czynniki aerodynamiczne ³opat tak, aby
dla nominalnej prêdkoœci koñców ³opat, czyli 190 m/s, uzys-
kaæ takie same przebiegi wspó³czynnika ci¹gu i momentu
w funkcji skoku ogólnego ³opat. Aby obni¿yæ wartoœci wspó³-
czynnika ci¹gu wirnika uzyskiwane z symulacji zmniej-
szono pochodn¹ (nachylenie krzywej) wspó³czynnika si³y
noœnej profili w funkcji k¹ta natarcia. Aby uzyskaæ lepsz¹
zgodnoœæ przebiegów momentu oporowego zwiêkszono
wspó³czynniki oporu profili ³opat. Otrzymane w ten sposób
charakterystyki przedstawione na rysunku 7 i 8.

Po wykonaniu omówionego powy¿ej procesu identyfi-
kacji wspó³czynników modelu, uzyskano zweryfikowany
model symulacyjny wykorzystany do obliczeñ charakte-
rystyk wirnika noœnego œmig³owca, dla nominalnej prêdkoœ-
ci obrotowej w locie poziomym.

Rys. 7.

Rys. 8.

PRZEPROWADZONE BADANIA

Zweryfikowany model symulacyjny wirnika noœnego
œmig³owca IS-2 zbudowany w programie FLIGHTLAB,
zosta³ wykorzystany do badañ porównawczych w dalszej
czêœci projektu.

Przedmiotem badañ tunelowych i symulacyjnych by³ za-
wis i lot poziomy dla prêdkoœci lotu do 40 m/s. W badaniach
tych wirnik by³ pochylony o 5 w kierunku nap³ywu po-
wietrza. Dla ka¿dej prêdkoœci nap³ywu wykonano wykresy
obci¹¿eñ wirnika w funkcji k¹ta skoku ogólnego w zakresie
od 0 do 12° i zerowego sterowania okresowego.

Poni¿ej przedstawione s¹ charakterystyki obci¹¿eñ wirni-
ka noœnego wykonane w funkcji k¹ta skoku ogólnego, dla
warunków zawisu i lotu z prêdkoœci¹ 35 m/s. Na wykresach
linie g³adkie prezentuj¹ wyniki symulacji numerycznej,
a linie ze znacznikami wyniki badañ eksperymentalnych.
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Charakterystyki w zawisie

Rys. 9. Wspó³czynnik si³y pod³u¿nej

Rys. 10. Wspó³czynnik si³y poprzecznej

Rys. 11. Wspó³czynnik si³y ci¹gu

Rys. 12. Wspó³czynnik momentu przechylaj¹cego

Rys. 13. Wspó³czynnik momentu pochylaj¹cego

Rys. 14. Wspó³czynnik momentu obrotowego

Charakterystyki w locie z prêdkoœci¹ 35m/s

Rys. 15. Wspó³czynnik si³y pod³u¿nej

Rys. 16. Wspó³czynnik si³y poprzecznej
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Rys. 17. Wspó³czynnik si³y ci¹gu

Rys. 18. Wspó³czynnik momentu przechylaj¹cego

Rys. 19. Wspó³czynnik momentu pochylaj¹cego

Rys. 20. Wspó³czynnik momentu obrotowego

PODSUMOWANIE

Zaprezentowana metodologia identyfikacji wspó³czyn-
ników modelu symulacyjnego na podstawie wyników badañ
eksperymentalnych pozwala na uzyskanie wiarygodnego na-
rzêdzia obliczeniowego.

Wyniki przeprowadzonych obliczeñ wykazuj¹ dobr¹ zgo-
dnoœæ z wynikami eksperymentu w zakresie g³ównych ob-
ci¹¿eñ wirnika – ci¹gu i momentu obrotowego wirnika. Po-
prawienie zgodnoœci wyników wymaga³oby zwiêkszenia
stopnia szczegó³owoœci modelu – np. wprowadzenia do mo-
delu odkszta³calnych ³opat lub uwzglêdnienia innych roz-
k³adów prêdkoœci indukowanej.
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COMPARISON OF LOADS ON HELICOPTER
ROTOR MODEL - EXPERIMENT VS

FLIGHTLAB SIMULATION

Summary
The results of simulation using FLIGHTLAB with wind

tunnel experimental results of the helicopter main rotor
model are presented. First the method of identification of the
parameters of simulation model is described. Next sample
results are presented and commented.
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СРАВНЕНИЕ РЕЗУЛЬТАТОВ
ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫХ ИССЛЕДОВАНИЙ
НАГРУЗОК НА МОДЕЛИ НЕСУЩЕГО ВИНТА

ВЕРТОЛЁТА С РЕЗУЛЬТАТАМИ
НУМЕРИЧЕСКОЙ СИММУЛЯЦИИ

С ПОМОЩЬЮ ПРОГРАММЫ ФЛАЙТЛАБ

Резюме

Целью работы было исследование влияния иска7
жений формы профиля лопастей на нагрузки несу7
щего винта. Исследования проводились для винта
вертолёта ИС72. В докладе сравниваются результаты
экспериментальных исследований нагрузок модели
винта которые проводились в Институте Авиации,
с рассчётами проделанными с помощью программы
Флайтлаб в Варшавском Политехническом Инсти7
туте.


