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DYNAMICZNIE PODOBNE MODELE SAMOLOTOW I ICH ROLA
W BADANIACH WEASCIWOSCI AEROELASTYCZNYCH

WIESt.AW KRZYMIEN

Instytut Lotnictwa

Streszczenie
Modele dynamicznie podobne od lat stanowiq wiarygodne obiekty do weryfikacji obliczen oraz
symulacji numerycznych a wyniki z badan i doswiadczen dostarczajq wiele interesujqcych infor-
macji. Na etapie projektu nowego samolotu modele dynamicznie podobne sq jedynym praktycz-
nym sposobem weryfikacji obliczen flatterowych, mogq by¢ pomocne przy badaniach uktaddéw
sterowania, a zebrane doswiadczenia i wnioski powinny stanowié¢ podstawe do weryfikacji teo-
rii, algorytméw obliczen oraz metod modelowania. Badania na modelach dynamicznie podob-
nych sq zwykle tarnsze od badan na prototypach a przede wszystkim bezpieczne. W artykule
przedstawiono podstawowe informacje o dynamicznie podobnych modelach samolotéw, bada-

niach modeli i badaniach w tunelu aerodynamicznym.

WSTEP

Dynamicznie podobne modele mogg by¢ wykonywane dla catego samolotu lub jego frag-
mentu (rys. 1 - 3).

Rys. 1. Dynamicznie podobny model usterzenia samolotu TS-11 ,Iskra”
(1968, fot. archiwum ILot)
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Procedure badan flatterowych na modelach dynamicznie podobnych mozna podzieli¢ na
trzy etapy:

1. Przygotowanie danych o obiekcie.

Przyjecie danych do obliczen flatterowych i do konstrukcji modelu flatterowego jest row-
noznaczne z przyjeciem odpowiedniego modelu dynamicznego konstrukcji samolotu.
Danymi tymi (w przyjetym uktadzie wspoirzednych) sa:

- geometria
- rozktad mas,
- rozktad sztywno$ci.

2. Poréwnanie wtasnosci dynamicznych samolotu z wynikami obliczen i badan modelu flatte-
rowego (badania rezonansowe).

0 trafnos$ci przyjetego modelu dynamicznego swiadczy poréwnanie wynikow pomiaréw
wtasciwosci dynamicznych konstrukcji samolotu i modelu oraz wynikéw obliczen postaci
i czestotliwosci wtasnych. Poréwnanie to daje takze informacje o doktadnosci obliczen, a takze
o jako$ci wykonania modelu.

3. Badanie flatteru i poréwnanie wynikéw modelu dynamicznie podobnego i obliczen flatte-
rowych.

Zgodno$¢ wynikéw obliczen flatterowych z wynikami badan modelu flatterowego w tunelu
aerodynamicznym stanowi dobra i mozliwie najbezpieczniejsza podstawe dla wytypowania
najniekorzystniejszej (flatterowo) wersji masowej samolotu, ktéra powinna by¢ przebadana
w locie.

Ostatecznym, pozytywnym wynikiem badan i obliczen flatterowych jest bezpieczne osiag-
niecie w locie maksymalnej dopuszczalnej predkosci.

1. PODSTAWY TEORETYCZNE

Modelowanie polega na odwzorowaniu zadanych charakterystycznych cech obiektu zgodnie
z odpowiednimi kryteriami podobienstwa.

Rys. 2. Model flatterowy samolotu M-15 podczas badan rezonansowych
(1976/82, fot. archiwum ILot)
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Dla zjawiska aero-elasto-dynamicznego, jakim jest flatter, zasadniczym kryterium podo-
bienistwa jest zgodno$¢ dla modelu i obiektu bezwymiarowej liczby Strouhala (St) - zwanej tez
sjednoczesnosci”:

se=12
v
gdzie:
I - charakterystyczny wymiar liniowy [m],
w- predko$c¢ katowa drgan [rad/s],
v - predkos¢ liniowa [m/s].

Zgodno$¢ te zapewniajg odpowiednio dobrane skale podobienstwa. Nizej przedstawiono (w
kolejnosci przyjmowanej przy projektowaniu) podstawowe skale podobienstwa dla dyna-
micznie podobnych modeli samolotéw.

1. Skala liniowa K] okresla stosunek wymiaréw liniowych na modelu do odpowiednich wy-
miaréw obiektu naturalnego.

2. Skala predkosci Ky, okresla stosunek predkosci optywu v modelu do predkosci lotu samolotu.
Dobiera sie ja na podstawie mozliwosci tunelu aerodynamicznego i wynika z maksymalnej
predkosci czynnika roboczego w tunelu (przy uwzglednieniu niezbednego zapasu predkosci
oraz jego gestosci p).

3. Skala gestosci powietrza Kp - odpowiada przyjetemu stosunkowi gestosci czynnika robo-
czego tunelu aerodynamicznego i gestosci powietrza na wysokosci, dla ktérej ma by¢ modelo-
wany obiekt (wg. przyjetej w lotnictwie atmosfery standardowej). Skala ta ma duze znaczenie
przy projektowaniu modelu gdyz od jej doboru zalezy mozliwo$¢ praktycznego wykonania nie-
ktorych elementéw modelu flatterowego (najczesciej dotyczy to steréw: masa dzwigaréw mo-
delujgcych ich sztywnos$¢ moze okazac sie za duza by spetni¢ wymagane parametry masowe).
4. Skala czgstosci K¢ - wynika z przyjetych skal Ky, i K} na podstawie zachowania wielkosci liczby
St, tzn.:

5. Skala masowa K., - wynika z przyjetych wielkosci skal: skali gestosci K
K,=KK;

p i skali liniowej Kj

6. Skala sztywnosci K - jej wielko$¢ otrzymuje sig¢ na podstawie skali masowej K i skali czgs-

tosci K z zaleznoSci:
K =KK,

Przyktadowo skale podobienstwa badanych w ILot modeli flatterowych samolotéw: rolni-
czego M-15 (fot. 2.) oraz szkolno-bojowego 1-22 IRYDA (fot. 3.), wynosity:

M-15 1-22
skala liniowa Kj 1:7 1:4
skala predkosci Ky 1:7.82 1:10
skala czestosci € 1:1.41 1:25
skala masowa K 1:137.2 1:64
skala gestosci Kp 25:1 1:1
co odpowiada wysokosci H 8500 m 0m
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Rys. 3. Model dynamicznie podobny samoloty [-22 IRYDA.
Fragment struktury (1985/87, fot. autor)

Przy przewidywaniu wtasnos$ci flatterowych samolotu na podstawie wynikéw uzyskanych
z badan modeli flatterowych istotny problem stanowi niezachowanie dwu innych kryteriow
podobienstwa - liczb Macha i Reynoldsa.
Liczba Macha (Ma) okresla stosunek predkosci przeptywu v do predkosci dzwieku a, czyli:

Liczba ta ma znaczenie przy odwzorowywaniu $cisliwego optywu modelu. Dla modeli flat-
terowych projektowanych na mate predkosci (dla flatteréw tzw. ,klasycznych,) uwzglednienie
Scisliwosci powietrza nastepuje przez odpowiednie zwiekszenie zapasu predkosci, do ktorej
bada sie model. Wiasciwe uwzglednienie $cisliwosci powietrza przy badaniu zjawisk aeroela-
stycznych moze nastapic¢ jedynie podczas badan specjalnie zaprojektowanych i wykonanych
modeli flatterowych w naddzwiekowym tunelu aerodynamicznym. Duze sity aerodynamiczne
powodujg, Ze w przypadku wystapienia flatteru badany model ulega najcze$ciej zniszczeniu.
W Polsce modeli takich nie budowano i nie badano.

Liczba Reynoldsa (Re) okresla stosunek sit dynamicznych do sit lepkosci:

Re= P v

u
gdzie:
p - gestos¢ ptynu [kg/m3]
u - wspotczynnik lepkosci ptynu [Ns/m]
I - charakterystyczny wymiar liniowy  [m]
v - predkos¢ wzgledna [m/s]

Liczba ta jest istotna dla modeli zaprojektowanych na mate predkosci przeptywu, gdyz okre-
$la charakter i podobienistwo optywu. Dla samolotow liczba ta wynosi Re = 106 - 108. Ze zmniej-
szaniem sie liczby Re ro$nie wspotczynnik oporu i zmniejsza sie wspétczynnik sity nosne;j.
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Zasadnicza zmiana wartosci tych wspétczynnikéw dla profili lotniczych nastepuje w zakresie
wartosci Re = 40 000- 60 000, t.j. gdy nastepuje przejscie z optywu laminarnego do turbulen-
tnego przy stosunkowo grubej warstwie przysciennej. Przyktadowo usterzenie poziome mo-
delu flatterowego samolotu I-22 posiada profil symetryczny o grubosci 9 % i cieciwie konicowej
160 mm. Dla standardowych warunkéw temperatury i ci$nienia zmiana charakteru optywu
usterzenia wystepowataby przy predkosci ok. 5 m/s.

Przy matych predkosciach lepkos$¢ zwieksza grubos$¢ warstwy przys$ciennej optywu. Przy-
ktadowo: dla ptaskiej ptytki (kat natarcia 0°) grubo$¢ turbulentnej warstwy przySciennej w od-
legtosci x = 160 mm od krawedzi natarcia wynosi przy predkosci v =10 m/s [16]:

Nalezy sie wiec spodziewa¢, ze przy niewielkich predkosciach mate wychylenia steréw nie
beda wywotywac proporcjonalnych sit aerodynamicznych.

Konsekwencja zachowania liczby Strouhala jest wieksza wzgledna podatno$¢ modelu flat-
terowego, co oznacza relatywnie wieksze ugiecia statyczne (np. zginanie skrzydet) pod wpty-
wem sit aerodynamicznych. W praktyce nieliniowo$¢ sit aerodynamicznych przy duzych
amplitudach drgan sprawia, Ze flatter na DPM modelach osigga zwykle cykl graniczny (drga-
nia o ustalonej amplitudzie), ktéry nie niszczy, a nawet nie narusza konstrukcji modelu.

2. METODY BADAN WELASCIWOSCI DYNAMICZNYCH

Potwierdzenie zatoZonych wtasciwosci fizycznych modelu flatterowego odbywa sie poprzez
wazenie catego modelu i wszystkich jego fragmentéw oraz sprawdzenie wtasciwo$ci drganio-
wych na drodze badan rezonansowych.

Badania rezonansowe modeli flatterowych odpowiadaja w zasadzie badaniom rezonanso-
wym samolotu. Ich celem jest wyznaczenie wszystkich czestoSci i postaci drgan rezonanso-
wych w interesujacym zakresie czesto$ci. Dodatkowymi informacjami dla kazdej z postaci sa:
wspétczynnik ttumienia, nieliniowo$¢ oraz masa uogélniona.

Wyniki badan rezonansowych stuza do:

a) weryfikacji obliczenn dynamicznych modelu/samolotu tzn.:

- sprawdzenia poprawnosci przyjetych danych sztywno$ciowych i masowych,

- poréwnania z wynikami obliczen postaci i czestotliwo$ci modelu i samolotu, co stanowi
podstawe do wstepnej weryfikacji obliczen flatterowych, badZ weryfikacji konstrukcji mo-
delu flatterowego;

b) uzyskania informacji o witasnos$ciach dynamicznych obiektu niezbednych przy badaniach
tunelowych modelu. W tym celu badania rezonansowe powinny odpowiada¢ co do warun-
kéw badaniom modelu przy predkosci przeptywu v = 0 m/s, czyli powinny dotyczy¢:

- planowanych badanych wersji masowych i sztywnos$ciowych modelu (badania paramet-
ryczne),

- stosowanego w badaniach tunelowych zawieszenia oraz wyposazenia modelu (czujniki,
wzbudniki i inne elementy, ktére podczas badan rezonansowych moga by¢ testowane lub
kalibrowane).

Doktadno$¢ pomiaru postaci w duzym stopniu zalezy od liczby punktéw pomiaru i rodzaju
stosowanych czujnikéw. Dla matych i $redniej wielkos$ci samolotéw w uktadzie klasycznym
liczba punktéw pomiaru wynosi 120 - 180. Ich rozmieszczenie zwigzane jest z przyjetym dy-
namicznym modelem obliczeniowym. W przypadku modelu flatterowego taka ilo$¢ punktow



64 WIEStAW KRZYMIEN

pomiarowych jest czesto za duza. Do pomiaru nalezy stosowac czujniki, ktére w najmniejszym
stopniu zaburzaja mierzong posta¢ drgan zapewniajac jednocze$nie dostateczng doktadnos¢
wskazan.

a/ Zastosowanie duzej liczby czujnikéw do pomiaru postaci rezonansow.

Posiadajgc duzg ilo$¢ odpowiednich czujnikéw (50 - 150 szt.) nalezy dobra¢ punkty pomia-
rowe tak, jak na samolocie podczas préb rezonansowych lub dogodnie dla posiadanego mo-
delu obliczeniowego. Wptyw masy czujnikéw na postacie rezonansowe nalezy uwzgledni¢
w dynamicznym modelu obliczeniowym przez dodanie mas skupionych odpowiadajgcym czuj-
nikom.

b/ Zastosowanie minimalnej liczby czujnikéw do ogolnej identyfikacji postaci rezonansow.
Punkty pomiarowe nalezy dobrac ze wzgledu na:
- dostatecznie doktadny pomiar postaci wybranego elementu lub zespotu modelu (np.
skrzydta, steru itp.),
- dostateczng identyfikacje podstawowych postaci rezonansowych (tzw. ,uniwersalne”
punkty pomiarowe, jakimi sg konce skrzydet, statecznikoéw, steréow itp.).

¢/ Zastosowanie 1 - 2 czujnikéw i wielu punktéw pomiarowych.
Przy pomocy 1-2 czujnikéw mozna wyznaczy¢ czestotliwosci i ttumienie drgan swobodnych
albo wtasnych modelu minimalizujgc wptyw masy czujnikéw i ich kabli.

Waznym elementem badan wtasciwosci dynamicznych modeli flatterowych jest wyznacze-
nie wspoétczynnikéw ttumienia poszczegoélnych postaci drgan. Jego wielkos$ci charakteryzujg
jako$¢ wykonania modelu i powinny by¢ mozliwie najmniejsze, a przynajmniej nizsze od wspét-
czynnikow thumienia odpowiednich postaci drgan samolotu.

Okreslenie btedu pomiaréw postaci rezonansowych jest trudne. Doktadna analiza btedu mu-
siataby by¢ przeprowadzona indywidualnie dla kazdego rezonansu, a ponadto dla kazdego
punktu pomiarowego. Minimalizacja btedéw wynikéw badan rezonansowych praktycznie za-
lezy od umiejetnosci, doswiadczenia i rzetelno$ci prowadzacego pomiary.

Btad wyznaczenia wspoétczynnika thumienia opisang metoda zalezy od gestoSci pomiarow
krzywej rezonansowej oraz liniowo$ci obiektu. Program realizujacy automatyczny pomiar ttu-
mienia t3 metoda zapewnia btagd mniejszy niz 10 % wyznaczonego wspdtczynnika ttumienia.

Btad wyznaczenia czestosSci rezonansowej jest niewielki i w duzym stopniu zalezy od apa-
ratury pomiarowej. Stosowane zwykle kryterium fazowe (poréwnanie odpowiedzi obiektu
z sygnatem wzbudzania) pozwala na doktadno$¢ dostrojenia +/-1° co przy thumieniu rzedu
a =0.02 daje doktadno$¢ wyznaczenia czestotliwosci rezonansowej ponizej 0.1 %.

3. BADANIA FLATTEROWE MODELI W TUNELU AERODYNAMICZNYM

Badania modelu flatterowego w tunelu aerodynamicznym (rys. 4.) majg na celu:

- wyznaczenie predkosci krytycznej modelu w podstawowych konfiguracjach,

- sprawdzenie wptywu niektérych parametréw konstrukcyjnych na predkosé krytyczng,

- testowanie metod pomiarowych wykorzystywanych przy badaniach flatterowych samolotu.

Podstawowymi wynikami badan s3 postacie flatteru i ich predkosci krytyczne. Stanowig one
podstawe do weryfikacji oraz potwierdzenia wynikéw obliczen flatterowych modelu lub sa-
molotu. Badania przeprowadza sie do granicznej predkosci:
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Vg = 12K, Viop

czyli do predkosci o 20 % wiekszej od odpowiadajacej modelowi maksymalnej dopuszczalne;j
predkosci samolotu.

Rys. 4. Model flatterowy samolotu [-22 IRYDA w tunelu aerodynamicznym
@ 5m Instytutu Lotnictwa (fot. archiwum ILot )

Predko$¢ krytyczna flatteru jest to graniczna predko$¢, powyzej ktérej moga wystapic drga-

nia samowzbudne (flatter), natomiast ponizej ktérej drgania sa ttumione.

Pomiar predko$ci krytycznej dla danej wersji modelu flatterowego przebiega w trzech etapach:

- zwiekszajac stopniowo predkos$¢ przeptywu powietrza w tunelu i obserwujac zachowanie
modelu doprowadza sie do wystgpienia ustalonych drgan samowzbudnych. Predkos¢, przy
ktérej drgania modelu nie sg gasnace rejestruje sie jako ,predko$¢ wejscia we flatter”.

- utrzymujac stata predko$¢ mozna zarejestrowac drgania w celu okreslenia czestosci i postaci
flatteru.

- wolno zmniejszajac predkos¢ przeptywu powietrza obserwuje sie moment, w ktérym drga-
nia flatterowe ustaja. Predkosc¢ te okresla sie jako ,predkos¢ wyjscia z flatteru”.

Predko$¢ krytyczna moze by¢ tez okreslana z ekstrapolacji przebiegu ttumienia jako pred-
ko$¢, przy ktoérej ttumienie postaci osigga warto$¢ zero albo warto$¢ thumienia konstrukcyj-
nego (tlumienia postaci zmierzona podczas préb rezonansowych). Jak wynika
z przeprowadzonych badan ttumienia metoda ta nie zawsze daje dobre wyniki, bowiem krzywa
przebiegu wspoétczynnika ttumienia moze ulec zagieciu osiggajac tylko pewne minimum (rys.
5.).
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Rys. 5. Illustracja przebiegu zmian wspétczynnika ttumienia z predkoscia przeptywu:
dla flatteru ,ostrego”, ,tagodnego” oraz zmniejszenia wspdtczynnika thumienia
zarejestrowane dla r6znych konfiguracji modelu flatterowego samolotu

Waznym elementem badan jest pobudzanie modelu do drgan w celu:

- zaobserwowania spadku ttumienia (zblizanie sie do predkosci krytycznej),

- wzbudzenia flatteru czyli niedopuszczenia do ,przechtodzenia” flatteru (tj. znacznego prze-
kroczenia predkosci krytycznej bez pojawienia sie drgan flatterowych).

Najprostszym i najcze$ciej stosowanym sposobem wzbudzania modelu jest szarpanie po-
przez cienka i nierozciagliwa linke, przywigzana do kadtuba lub skrzydta (skrzydet) modelu.
Jest to skuteczne dla czestosci do kilkunastu Hz. Innym sposobem jest turbulizacja przepty-
wajgcego powietrza.

Czujnikami drgan modelu sg najczesciej czujniki przyspieszen lub naprezen (tensometry na-
klejone na dzwigary modelu).

Dobor i rozmieszczenie czujnikéw na modelu zalezy od postaci badanych flatteréw, a ich
liczbe (ze wzgledu na ciezar przewod6w) ogranicza sie do niezbednego minimum. Czujniki
mog3 sie znajdowac:

- w punktach tzw. ,uniwersalnych”, takich jak konice skrzydet, kadtuba lub usterzenia

- w punktach takich, by jeden czujnik mierzyt sygnat (gtéwnie) jednej postaci. Na przyktad:
czujnik umieszczony w osi skrecen ptata bedzie mierzyt gtéwnie zginanie, a para tensomet-
réw przyklejonych pod katem + 450 do osi dZwigara skrzydta - jego skrecanie.

Rys. 6. Predko$¢ krytyczna flatteru w zalezno$ci od wywazenia statycznego steru wysokosci wraz
z ,mapa warstwicowg” poziomdéw wspoétczynnikow ttumienia o (wykres przyktadowy)
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Pomiary ttumienia drgan samolotéw sa rutynowymi pomiarami podczas badan flatterowych
(dowodowych) i maja na celu okreslenie (przez ekstrapolacje) ewentualnej predkosci kry-
tycznej flatteru. Badania dotycza na ogét jednej wersji masowej prototypu i dlatego mozliwe
jest zastosowanie metod, ktére w przypadku modeli flatterowych sg nieekonomiczne lub
trudne do realizacji.

Celem badan ttumienia drgan postaci flatterujacych modelu jest:

- okreslenie charakteru przebiegu ttumienia podstawowych postaci w poblizu predkosci kry-
tycznej (czy flatter poprzedzony jest tagodnym lub raptownym spadkiem ttumienia),

- okreslenie zakresu predkosci, w ktérych nastepuje spadek ttumienia drgan wybranych
postaci,

- zbadanie wptywu niektorych parametréw konstrukcyjnych na ttumienie okreslonych postaci.

Spadek ttumienia drgan danej postaci powoduje wzrost amplitudy drgan, co w przypadku sa-
molotu wigze sie z resursem konstrukcji lub jej elementéw, bezpieczenstwem i komfortem lotu
a takze wlasno$ciami pilotazowymi.

W badaniach flatterowych samolotéw zgodnie z przepisami (np JAR, CS) przyjmowany jest
jako alarmujacy spadek warto$ci wspo6tczynnika thtumienia o ponizej 0.03 - 0.04, a jako granice
dopuszczalng przyjmuje sie « = 0.015 - 0.02.

4. INNE BADANIA MODELI W TUNELU AERODYNAMICZNYM

Zastosowanie i zakres badania modeli dynamicznie podobnych jest szerokie i nie dotyczy
wytacznie flatteru. Modele dynamicznie podobne mogg by¢ wykorzystywane m.in. takze do
badan:

- dywergencji powierzchni no$nych - wyznaczenie predkosci krytycznej deformacji po-
wierzchni no$nej (zjawisko aeroelastyczne statyczne)
- rewersu ster6w - wyznaczenie predkosci, przy ktoérej wychylenie ster6w przestaje by¢ efek-

tywne (zjawisko aeroelastyczne statyczne, rys. 9.),

- buffetingu - wyznaczenie granicy silnego wzrostu drgan spowodowanych oderwaniem

oplywu na powierzchniach no$nych (rys. 10.),

- badania prototypowych uktadéw antyflatterowych,

- badania uktadéw automatycznej regulacji np. autopilotéw,

- badania stanéw krytycznych - symulacja stanéw awaryjnych lub badan powypadkowych,
- badanie nowych metod i system6éw pomiarowych np. flatterometru.

PODSUMOWANIE

Znanych jest wiele praktycznych metod zabezpieczenia konstrukcji przed niebezpiecznymi
zjawiskami aeroelastycznymi jednak rézny jest zakres ich stosowania, podobnie jak ich koszt
i czasochtonnos¢.

Nowe metody numeryczne oraz rosngca wiarygodnos$¢ obliczen zjawisk aeroelastycznych
pomagaja w analizie wtasciwos$ci dynamicznych nowej konstrukcji samolotu lub szybowca.
Wspdiczesne przepisy pozostawiajg jednak szczegdlng role badan i precyzuja wymagania
w stosunku do metod dowodzenia aeroelastycznego bezpieczenistwa konstrukcji. Prace nad
udoskonaleniem i zwiekszeniem wiarygodno$ci istniejacych metod a takze proby opracowania
nowych sa podejmowane przez wiele osrodkéw naukowo-badawczych.

Nalezy spodziewac sie, ze udziat w globalnym transporcie lotniczym konstrukgji lekkich be-
dzie coraz wiekszy, co oznacza potrzebe doskonalenia znanych lub poszukiwania nowych
metod analiz wtasciwosci aeroelastycznych matych samolotéw.
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DYNAMICALLY SIMILAR MODELS OF AIRPLANES AND THEIR
ROLE IN AEROELASTIC PROPERTIES TESTS

Abstract

For years, dynamically similar models (DSM) have been successfully used for tests and
verification of calculations and numerical simulations of the new aircraft structures. This means
that their role decreases with an increase in knowledge, but they are still important for
investigations of new methods, equipment or non-traditional construction.

The tests conducted on DSM are cheaper than on an airplanes and first of all safer.

This paper presents the main information about DSM for flutter investigations: design,
verification by GVT and research in the wind tunnel.



