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Streszczenie
Niniejsza praca prezentuje aktualnie stosowane metody badan flatterowych w locie oraz ana-
lize ich wad i ograniczen. Przedstawiono réwniez wymagania i warunki, ktére nowe algorytmy,
metody i procedury muszq spetni¢, by mogly by¢ zaakceptowane przez nadzdr lotniczy, produ-
centdéw, inZynieréw i pilotéw.

1. WSTEP

Rozw6j nowych konstrukcji lotniczych lub modyfikacja istniejacych statkdw powietrznych
wymaga udowodnienia, Zze w pelnym zakresie predkosci uzytkowej nie wystepuje zjawisko
flatteru.

Niniejsza praca poswiecona jest ostatniemu etapowi dowodzenia swobody od flatteru, tzn.
metodom i procedurom badan flatterowych w locie.

Podstawowa cechg obecnie stosowanych metod jest to, Ze wymagajg one wzbudzania drgan
w czasie préb w locie, wykonywania préb w spokojnym powietrzu (bez turbulencji) i wyma-
gaja bardzo duzego udziatu cztowieka w analizie danych pomiarowych.

Nowe metody powinny wykorzystywac¢ do analizy wlasnosci flatterowych pomiary drgan
struktury samolotu wykonywane w czasie normalnych lotéw w warunkach ustalonych oraz w
czasie lotow badawczych, w ktérych nastepuje wzrost drgan samolotu; np.:

- loty w warunkach przeciggniecia (mate predkosci),

- loty dla udokumentowania zadanej wytrzymatos$ci konstrukgji,

- loty dla oceny wtasno$ci manewrowych samolotu (caty zakres predkosci),
- wykonywanie figur akrobacji,

- loty w burzliwej atmosferze (turbulencje powietrza).

Metody te powinny réwniez zautomatyzowac proces obrébki danych pomiarowych tak, aby
oczekiwane wyniki uzyskiwane byty bez udziatu cztowieka w mozliwie jak najkrotszym czasie.

Jest to zupelnie nowe w skali Swiatowej podej$cie do badania dynamiki strukturalnej sa-
molotdw, ktére obniza koszty i czas realizacji badan oraz daje wyniki lepiej odpowiadajace rze-
czywistosci.
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Niniejsza praca miata na celu:

- zebranie informacji o aktualnie stosowanych metodach badan w locie,

- analize wad i ograniczen aktualnie stosowanych metod,

- wyszczego6lnienie wymagan i warunkéw, ktére nowe algorytmy, metody i procedury musza
spetnié¢, by mogty by¢ zaakceptowane przez nadzoér lotniczy, producentéw, inzynieréw i pi-
lotéw.

2. AKTUALNIE STOSOWANE METODY BADAN WEASCIWOSCI DYNAMICZNYCH KONSTRUKCJI
LOTNICZYCH

2.1. Informacje ogdlne

Rozwo6j nowych konstrukcji lotniczych lub modyfikacja istniejacych statkéw powietrznych,
cywilnych czy wojskowych, wymaga udowodnienia, ze w pelnym zakresie predkosci uzytko-
wej nie wystepuje zjawisko flatteru. Proces dowodzenia swobody samolotu od flatteru, tzw.
badania flatterowe, sktada sie z nastepujacych etapow:

- W pierwszej kolejnos$ci powstaje numeryczny, dynamiczny model MES struktury samo-

lotu, ktéry poddany jest dziataniu sit aerodynamicznych; pozwala to uzyskaé pierwsze
przyblizenie wtasciwosci aerodynamicznych nowej konstrukcji.

- Kolejnym etapem sg naziemne préby rezonansowe prototypu samolotu w celu walidacji

modelu numerycznego. W wyniku tych préb identyfikujemy drgania rezonansowe struk-
tury poprzez ich parametry modalne (czestotliwo$¢, thumienie, posta¢ drgan, masa uo-
gblniona). Dane te wprowadzane s3 do pierwotnego modelu numerycznego dzieki czemu
doktadniej opisuje on rzeczywista strukture.

- Ewentualne badania modeli dynamicznie podobnych w tunelu aerodynamicznym.
- Nowe obliczenia flatterowe - dzieki dostrojeniu modelu numerycznego mozliwe jest wy-

typowanie potencjalnych postaci flatterowych.

- Badania wlocie. W czasie badan w locie monitorowane sg wszystkie rezonanse znajdujace

sie w okreslonym przedziale czestotliwosci - ich zmiany w funkcji predkosci lotu w pet-
nym zakresie eksploatacyjnym. Na zadanej wysoko$ci przyjmowana jest okreslona konfi-
guracja lotu (Ma, bez turbulencji) nastepnie wzbudzane s3 drgania struktury (wzbudzanie
szumem, harmoniczne lub impulsowe) za pomoca powierzchni sterowych lub dodatko-
wych urzadzen (skrzydetek, wirujgcych cylindréw, wzbudnikéw masowych czy impulsa-
toréw rakietowych). Dane z zamontowanych na strukturze czujnikéw przyspieszen sa
poddawane analizie. Po takim cyklu samolot kontynuuje badania w nastepnej konfigura-
cji lotu.

Ten ostatni etap badan flatterowych, préby w locie, jest najbardziej kosztowny, czaso-
chtonny, pracochtonny i, co najwazniejsze, niebezpieczny. Préby flatterowe w locie naleza do
grupy prob o najwiekszym stopniu ryzyka. Jest to powodem duzego zainteresowania produ-
centow lotniczych i pilotéw doswiadczalnych nowymi metodami badan flatterowych w locie,
ktére mogg usprawnic te proby i uczynic je bardziej bezpiecznymi.
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DASSAULT AVIATION Method
a) Configuration

To carry out flight tests, the aircraft is equipped with about ten accelerometers and an in-
board recorder of 32 channels. Measurement states of flight domain opening are made under
stationary atmospheric conditions and stabilized flight level (constant altitude and airspeed).

For military aircraft:

Controlled excitation is applied to the structure by injecting a white noise (0-60 Hz) in ele-
von control surface servos (approximate duration of 1 minute), aileron clearance amplitude
being of 1°. Excitation is symmetrical (left internal and external aileron in phase with right in-
ternal and external aileron). The reference used to compute the transfer functions is the de-
flection measured by an angular sensor.

For civil aircraft without flight-by-wire:

The aircraft is excited via pallets at the end of the wings. This excitation can be symmetrical,
antisymmetrical or asymmetrical (excitations can be out of phase); the equivalent is a swept
sine excitation. The introduced effort is measured by gauges and is used as reference for trans-
fer function computations.

b) Acquisition and Treatment

The accelerometers’ data, transmitted to the ground is treated by the software called LAMEV
2000 (Flight Test Modal Analyze software); this exploitation tool of dynamical phenomena uses
spectral and modal analysis resources in real time and differed time. [t makes it possible to de-
fine test configuration and analysis conditions, to follow in real time any possible flutter phe-
nomenon and to exploit the data in differed time.

This software can calculate various spectral functions by FFT algorithms (autospectrum,
real-imaginary parts, FRF, Nyquist) as well as the modal elements (frequency and damping)
by the polyreference LSCE algorithm. Prony method uses frequency and damping stability cri-
terion as a function of the number of degree of freedom to determine the structural modes.

In real time, LAMEV software makes it possible to visualize the time signals and the instan-
taneous autospectrum. Out of ten transducers instrumented on the aircraft, only eight are mo-
nitored on the frequency band 0-25 Hz: for each transducer, two types of signals are monitored:
- the time signal: if it has a random aspect, the aircraft behaves normally, but, if this signal ap-

pears as a sine of increasing amplitude, the aircraft enters flutter zone,

- the instantaneous autospectrum: this autospectrum is calculated on two or three averages,
allowing a visual update every two seconds approximately. This signal makes it possible to
monitor autospectrum-lines during transitions between two flight phases: if autospectrum-
lines get close, there is a risk of flutter.

During flight tests, various signals (time, FRF, ...) are recorded on workstations to be pro-
cessed in differed time. LAMEV allows:

- tovisualize parameters as a function of time,

- to compute modal elements by using various methods (LSCE smoothing that takes into ac-
count all transducers, mono-degree of freedom smoothing that takes into account only one
transducer, rational fraction smoothing),

- to vary analysis parameters fixed during the test and to visualize mode shapes.
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A human operator is then needed to make the synthesis of all these results: he has to lean his
study on the mode shape found during ground tests to determine if modes found during flight
tests are physical modes and, to identify them.

c) Data Format

Flight test time data is transmitted as an .FXT file (« DASSAULT » format). This specific for-
mat has been subjected to the development of software by LMS, which allows manipulations
under CADA X and output as a universal file.

AIRBUS FRANCE Method

a) Configuration

Flutter flight test goals are:

- To open the flight domain of the aircraft number 1 (first industrial aircraft): according to re-
gulation JAR/FAR 25, flutter flight tests have to be achieved until VDF/MDF (maximum dive
speed).

- To validate the aircraft aeroelastic model while flying. A 15% security margin is taken above
the computed maximum Vd.

To relay these flight tests, the aircraft is equipped with approximately sixty accelerometers.
The A380 will require about a hundred accelerometers.

The measurement states of flight domain opening are carried out under homogeneous flight
conditions (calm atmosphere or weak atmospheric turbulence) and flight level at constant
Mach and velocity.

External excitation systems can be used such as pallets fixed on wing tips for no flight-by-
wire aircraft. For aircraft equipped with flight-by-wire, the excitation is achieved via the con-
trol surfaces. Typical excitation range corresponds to an angle smaller than 1°. Excitation can
be symmetrical, asymmetrical or anti-symmetrical. The inputs can be decorrelated.

The reference signal used to compute the FRF’s is either the set signal or the measure of the
directions position. The set signal is a sine sweep (frequency below 16Hz) or an impact.

Flight tests duration is usually 4 hours in order to cover the entire flight domain.

Other excitation methods are used such as tip vane, which bring the problem of additional
mass to the aircraft’s structure.

b) Acquisition and Treatment

MEFAS software (Flutter Flight Test Exploitation for big size aircraft) makes it possible to fol-
low the flight domain opening (V, function of the Mach number) in real time and differed
time: the dynamic responses of accelerometers under flight-by-wire surface excitation are re-
corded and treated for stabilized flight points. The following curves can then be plotted:

- frequency as a function of V.4 speed at constant Mach,

- damping (%) as a function of V4 speed at constant Mach.
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Between stabilized flight points, the evolution of the dynamic responses with /without exci-
tation is always monitored in the time domain and, sometimes, as input for calibrated excita-
tions. Treatment are performed in real-time (to monitor a set of frequencies in a specified
frequency range) or in differed-time.

The modal parameters extraction software is based on SIMO (Single Input, Multiple Output)
algorithms with least square smoothing techniques. A stabilization diagram as a function of
the model order enables to pick the modal frequencies and the corresponding damping fac-
tors.

c) Data Format

Flight test time data is transmitted as an .ADN file (Administrateur de Données Numériques).
This format can contain time or frequency data (FRF).

(by Bernard COLOMIES, SOPEMEA, FRANCE)
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2.2. Metoda badan flatterowych w locie stosowana przez INSTYTUT LOTNICTWA

Wedtug aktualnie obowigzujacych przepiséw lotniczych, miarg odpornosci samolotu na
drgania flatterowe jest wspoétczynnik ttumienia swobodnie zanikajacych drgan struktury sa-
molotu w locie.

Przepisy AP-970:
»,Kazde wzbudzone drgania struktury samolotu w locie musza by¢ ttumione”

Przepisy MIL-A-8870C(AS):
Wspétczynnik ttumienia proporcjonalnego g w réwnaniu:

powinien spetnia¢ warunek:
g=0.03
W réwnaniu z thumieniem wiskotycznym:

ktdre jest rownowazne réwnaniu:

wspotczynnik ttumienia { powinien spetniac zalezno$c:

Jak wynika z przytoczonych wymagan, starsze przepisy (AP-970) wymagaty tylko jakoscio-
wej oceny odpornosci na drgania flatterowe. Nowsze przepisy (MIL-A-8870C(AS)) wymagaja
ilosciowej oceny odpornosci na drgania flatterowe. Jest to zwigzane z rozwojem mozliwosci
pomiarowych, z rozwojem analizy modalnej i z rozwojem mocy obliczeniowej komputerow.

Wymagania dotyczace wspotczynnikéw g i { méwia, ze amplituda swobodnie zanikajgcych
drgan powinna male¢ przynajmniej o 9% w czasie jednego okresu drgan. Oznaczajgc stosunek
kolejnych amplitud jako wspotczynnik thumienia 6 otrzymujemy:

Stad wspoétczynnik 6 powinien by¢ wiekszy od 1.1.

Predko$¢ lotu przy ktorej wspétczynnik thumienia ¢ = 0 jest predkoscia krytyczna flatteru.
Wspotczynnik § ma wtedy warto$¢ 1.

Ujemnym warto$ciom ttumienia ({<0) odpowiadajg wartosci wspoétczynnika §<1. Wspo6t-
czynnik 6 ma prosta i jednoznaczng interpretacje fizyczna. Przyjmujac do oceny tlumienia
wspoétczynnik 8 przechodzimy do pomiaréw wartosci ttumienia w poblizu jednosci (od po-
miaréw warto$ci w poblizu zera), co pozwala poprawniej oceni¢ btedy pomiaréow.
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a) Konfiguracja pomiarowa

Czujniki drgan

Typowymi czujnikami drgan sg piezoelektryczne czujniki przyspieszen. Czujniki te powinny
poprawnie pracowa¢ w temperaturach otoczenia +60°C i w warunkach duzej wilgotnosci po-
wietrza. Bardzo istotne s3 mate wymiary i mata masa czujnikéw.

Czujniki drgan, od kilkunastu do kilkudziesieciu, powinny by¢ montowane wewnatrz kon-
strukcji samolotu na sztywnych elementach, gtdéwnie w kierunkach osi: pionowej ,z” oraz osi
poprzecznej ,y” i podtuznej ,x".

Rys.1. Przyktadowy zapis drgan struktury samolotu po wzbudzeniu impulsowym na ziemi.
U géry zapis sygnatoéw z czujnikéw drgan. Nizej zapis sygnatéw z tensometrow.

Ze wzgledu na utrudniony dostep do niektérych miejsc celowe jest montowanie czesci czuj-
nikow i przewodoéw juz w czasie produkcji samolotu, przed montazem ostatecznym. Uwaga ta
dotyczy tez naklejania uktadéw tensometrycznych do badan wytrzymatosciowych, ktére moga
i powinny by¢ tez wykorzystywane do badan flatterowych. Pomiary tensometryczne sa mniej
zaszumione, postacie drgan istotne ze wzgledu na flatter s mniej znieksztatcone przez posta-
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cie o wysokich czestotliwos$ciach, nieistotnych ze wzgledu na flatter. Ta wtasno$¢ wynika stad,
ze udziat amplitud przemieszczen postaci o duzych czestotliwos$ciach w sygnale mierzonym
jest mniejszy niz udziat amplitud przyspieszen postaci o duzych czestotliwos$ciach w sygnale z
czujnikéw przyspieszen (rys.1).

Za pomoca specjalnie naklejonych uktadéw tensometrycznych oddzielamy np. postacie zgi-
nania skrzydta od postaci skrecania. To umozliwia doktadny pomiar postaci drgan o zblizo-
nych czestotliwo$ciach drgan wtasnych.

Pokladowe systemy wzbudzania drgan

Stosowane obecnie metody badan flatterowych w locie polegaja na sztucznym wymuszeniu
drgan struktury samolotu w locie i na analizie zarejestrowanych drgan celem okreslenia jakie
postacie drgan zostaty wzbudzone i jak sg one ttumione. Drgania s3 wymuszane za pomoca:

- harmonicznie lub stochastycznie wychylanych organdéw sterowania samolotu (na samo-

lotach ze sterowaniem ,fly by wire”),

specjalnych skrzydetek wychylanych harmonicznie (rys.2),

specjalnych wirujacych cylindréw z wycieciami dajacych harmoniczne wzbudzenie skrzy-
det i usterzenia (rys.3),

specjalnych impulsatoréw rakietowych (rys.4),

wzbudnikéw masowych (rys.5),

recznie wzbudzanych sterow na samolotach z konwencjonalnym sterowaniem.

Rys.2. Schemat, skrzydetka” do wymuszania drgan skrzydta w czasie lotu

Rys.3. Wymuszanie drgan za pomocg wirujgcego cylindra z otworami

Rys.4. Przyktady rakietowych wzbudnikéw impulsowych
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Rys.5. Przyktady wzbudnikéw masowych

Zasady prowadzenia badan w locie

Przed przystapieniem do badan w locie odpornosci na drgania flatterowe powinny by¢ wy-
konane:
flatterowe obliczenia teoretyczne,
- badania rezonansowe na ziemi,
- badania flatterowego modelu fizycznego w tunelu aerodynamicznym (zalecane).

Badania w locie powinny by¢ wykonane w catym zakresie predkosci i wysokosci lotu prze-
widywanych dla badanego samolotu (rys.6).

Rys.6. Przyktadowa kolejnos¢ wykonywania lotéw pomiarowych.
Oznaczenia: H - wysoko$¢ lotu,
V - predkos¢ lotu, rzeczywista
V¢ - predkos¢ lotu, przyrzagdowa poprawiona, Vp > Viq
Ma - liczba Macha, Ma, > Ma

Zaleznie od przewidywanego putapu lotéw, badania sg realizowane na jednej lub kilku wy-
sokos$ciach lotu. Ze wzgledu na bezpieczenstwo lotéw, przepisy zalecaja wykonac¢ loty pomia-
rowe powyzej 2000 m.

Pomiary rozpoczyna sie na duzych wysokos$ciach, co zapewnia rozpoczecie badan z matymi
predkosciami przyrzadowymi i dos¢ szybkie dojscie do duzych liczb Macha przy matych cis-
nieniach dynamicznych na powierzchniach nosnych i sterowych.

Poczatkowo mozna zwiekszac kolejng predkos¢ pomiarowg co okoto 50 km/h. W miare zbli-
zania sie do dopuszczalnej liczby Macha, do dopuszczalnej rzeczywistej predkosci lotu lub do-
puszczalnej predkosci przyrzadowej lotu, krok zmiany predkosci nalezy stopniowo zmniejszac
az do 10 km/h (ok. 0.01 Ma) lub mniej.
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Po zakoniczeniu badan na gérnej wysokosci schodzimy na kolejng nizsza wysoko$¢ pomia-
rowg, zaczynajac loty od predkosci przyrzadowej na ktérej zakoniczyliSmy loty na poprzedniej
wysokosci.

Do badan przy nastepnej predkos$ci pomiarowej mozna przystapi¢ po wykonaniu petnej ana-
lizy wynikéw pomiaréw na poprzedniej predkosci pomiarowej. Przebieg obliczanych wspoét-
czynnikéw ttumienia istotnych postaci drgan ze wzgledu na flatter, w funkcji predkosci lotu
(rys.7), powinien zapewnia¢, Ze przy nastepnej predkosci lotu ttumienie drgan nie zmniejszy
sie do warto$ci ponizej dopuszczalnej.

Rys.7. Przyktadowe przebiegi wspotczynnika ttumienia w funkcji predkosci lotu

Rys.8. Przyktadowy przebieg czestotliwosci drgan wiasnych w funkcji predkosci lotu

Jednoczes$nie nalezy tez wykresla¢ przebieg czestotliwosci poszczegolnych postaci drgan w
funkcji predkosci lotu (rys.8). Przebieg czestotliwosci wtasnych nie powinien wykazywac, ze
przy nastepnej predkosci lotu zbliza sie do siebie np. czestotliwos¢ drgan gietnych skrzydta i
drgan skretnych skrzydta, co mogtoby doprowadzi¢ do powstania drgan flatterowych.

Nalezy tez $ledzi¢ poziom drgan struktury samolotu ze wzrostem predkosci lotu. Wyrazny
wzrost ktoregos szczytu rezonansowego moze wskazywac na zejscie sie dwoch lub wiecej czes-
totliwosci wtasnych réznych postaci drgan mogacych wywota¢ samowzbudne drgania flatte-
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rowe. Drgania flatterowe to zawsze potaczenie dwdch lub trzech postaci drgan o tej samej czes-
totliwosci. Zmieniajace sie sity aerodynamiczne, zmieniajg macierz sztywnosci i macierz ma-
sowq i tym samym zmieniajg czestotliwo$ci wlasne w funkcji predkosci lotu.

Macierz masowa zmienia sie tez na skutek zuzywania paliwa z integralnych zbiornikéw
skrzydtowych. Badania wtasno$ci flatterowych nalezy prowadzi¢ przy réznych ilosciach pa-
liwa w zbiornikach.

b) Rejestracja i obrébka danych

Do rejestracji drgan struktury samolotu w locie uzywano w Instytucie Lotnictwa poktadowe
magnetofony pomiarowe firmy Schlumberger typu ME 4110. Jeden uzywany byt do rejestracji
sygnatéw z czujnikéw przyspieszen, a drugi do rejestracji sygnatéw z uktadéw tensometrycz-
nych. Tadma magnetyczna o szerokosci 1 cala pozwalata na rejestracje 14-tu sygnatéw z czuj-
nikéw drgan lub z tensometréw i dwoch sygnatéw fonicznych (informacje pilota).

Dane pomiarowe byty rejestrowane analogowo. Rejestracja analogowa umozliwiata jedno-
czesne probkowanie 14-tu sygnatéw z wymagana czestotliwo$cia. Na ziemi tasma byta od-
twarzana na stoiskowym magnetofonie firmy Schlumberger ME 4115 i poprzez stacje filtréw
dolnoprzepustowych i wzmacniaczy, dane pomiarowe byty doprowadzane do przetwornika
analogowo-cyfrowego maszyny cyfrowej. Dyskretne dane pomiarowe byty gromadzone w pa-
mieci dyskowe;.

Stosowano filtrowanie dolnoprzepustowe w zakresie 45 Hz lub 90 Hz.

System KNWRS do wstepnego przetwarzania sygnatéw, jak prébkowanie, przegladanie i
wybdr odcinkéw sygnatéw do dalszej analizy, opracowali pracownicy Instytutu Lotnictwa.
Ostatnio stosowano do tego celu system oprogramowania ORIGIN.

Analiza wykonanych pomiaréw przeprowadzana jest metodag ANDAT opracowang w Insty-
tucie Lotnictwa.

Algorytm analizy modalnej, pod katem analizy odpornosci na flatter, opracowano wycho-
dzac z zasady najmniejszych kwadratéw. Jednak zasada ta stanowi tylko baze do dalszych ob-
liczen iteracyjnych, wykorzystujgcych zalezno$ci wynikajgce z przeksztatcenia Fouriera.
Przyktadowo do wstepnej oceny czestotliwosci wtasnych mozna wykorzysta¢ widmo drgan.
Wyprowadzono tez nowg zalezno$¢ do oceny ttumienia: udowodniono, Ze w znanym wzorze
na logarytmiczny dekrement ttumienia zamiast stosunku amplitud mozna wstawi¢ moduty
przeksztatcenia Fouriera z odcinkéw drgan swobodnie zanikajgcych, przesunietych wzgledem
siebie o odpowiednia liczbe okreséw. To zdecydowanie zwieksza doktadnos¢ obliczen i umoz-
liwia analize pomiaréw rzeczywistych, o wielu sktadowych postaciach i ,zaszumionych”.

3. OGRANICZENIA AKTUALNIE STOSOWANYCH METOD
DASSAULT and AIRBUS FRANCE Method Limitations

For each method, the excitation has to be controlled: for flight-by-wire aircraft, the applica-
tion of artificial excitations is quite easy but for aircraft without flight-by-wire control, this re-
quires external elements, and sometimes the bandwidth of the excitation is too limited. Flight
tests achievements need specific equipment (transducers, exciters,...) which make these tests
very expensive given the manpower and the time that they require. The implantation of the
accelerometers at AIRBUS France demands that it is defined much earlier than flight tests as
they are installed before the final aircraft assembly.



46 ANTONI NIEPOKOLCZYCKI

Moreover, the atmospheric conditions during flight tests must be stationary (equivalent to
stationary noise), all turbulence must be absolutely avoided as they are sources of non-linea-
rity and thus sources of errors on the modal parameter identification.

In addition, for a long flight test, the structure itself varies as the mass distribution (petrol)
changes with time. The data is not stationary anymore for tests that last a long time.

The limitations met at the time to bring flight tests into play and to determine modal para-
meters are the following:
- for civil aircraft, pallets do not enable to monitor all the modes, as is it always the case with
local control surfaces excitation.

the atmosphere being a perturbation, it has to be as calm as possible.

the mass of the aircraft changes during the flight (kerosene consumption) so there needs to

performed several tests to cover the entire flight domain.

the test conditions are tough on the pilot who has to remain completely inactive and who is

subjected to the vibrations.

there is no real time indicator (flutterometer) that warns the operator for a potential flutter

zone,

human operators have a determining role in the quality of the results obtained by all the

methods :

- LSCE smoothing takes into account data given by all the transducers. Hence, if one of them
is defective, its response will affect the final result, in such a way that the operator has to
make sure that the transducers works properly via the observation of the coherence and
he has to exclude the defective sensors from computation when necessary.

- the synthesis of all the results obtained by each method has to be realized by an expe-
rienced operator.

(by Bernard COLOMIES, SOPEMEA, FRANCE)

3.2. Wlasciwosci metod klasycznych

Wady metod z wymuszeniami sztucznymi:

Dodatkowy koszt specjalnych urzadzen wymuszajacych i ich zabudowy.

Wprowadzenie dodatkowych mas na samolot mogacych zmieni¢ badane wtasnosci dyna-

miczne struktury samolotu.

Zmiana wtasnos$ci aerodynamicznych samolotu na skutek koniecznos$ci zabudowy niektoé-

rych elementéw uktadu wzbudzania na zewnatrz samolotu.

Naruszenie konstrukcji samolotu w czasie zabudowy uktadu wzbudzania (otwory w struk-

turze, przejscia przez przegrody hermetyczne).

Wydtuzenie okresu budowy i badan samolotu z powodu czasu montazu dodatkowych
urzadzen.

Zalety i wady wymuszen harmonicznych:

Metoda wymuszen harmonicznych jest szeroko stosowana, zwtaszcza w samolotach wypo-
sazonych w sterowanie , flight-by-wire” i w przypadku duzych samolotéw pasazerskich i trans-
portowych.



AKTUALNE METODY I PROCEDURY BADAN FLATTEROWYCH W LOCIE 47

Do zalet tej metody mozna zaliczy¢:

Poprawne wyniki oceny wtasnosci flatterowych oparte na usrednionych wtasnosciach z dtu-
gich odcinkéw pomiarowych.

Mozliwos¢ wzbudzania duzych konstrukcji przy stosunkowo matych mocach uktadu wzbu-
dzajacego.

Mozliwos¢ sterowania wielko$cig wymuszenia.

Metoda powszechnie stosowana do badan modalnych samolotu na ziemi.

Do wad tej metody trzeba zaliczy¢:

Konieczno$¢ przeprowadzania dtugotrwatych pomiaréw (rzedu 60 s) dla kolejno zwieksza-
nych predkosci lotéw.

Duza liczba pomiaréw (dla kazdej postaci drgan oddzielny pomiar).

Duza ilo$¢ lotéw pomiarowych.

Wymuszenie harmoniczne poprzez sterowanie ,flight-by-wire” jest metodg, ktéra w matym
stopniu zmienia wtasno$ci masowe samolotu i nie zmienia jego wtasnosci aerodynamicznych.
Jednak konieczna ingerencja w uktad sterowania samolotu wymaga duzej uwagi i staranno$ci
dla bezpiecznego wiaczenia dodatkowego uktadu.

Wzbudzanie harmoniczne za pomoca specjalnych ,skrzydetek” jest metoda ,lotniczg”, ale
zmienia i wtasno$ci masowe i aerodynamiczne badanego samolotu.

Wirujace cylindry z wycieciami sa rozwigzaniem nowszym. W literaturze fachowej mozna
znaleZ¢ pochlebne opinie o tym rozwigzaniu.

Harmoniczne wzbudniki masowe s3 rozwigzaniem starszym. Zmieniaja wtasno$ci masowe
samolotu i przy masach mozliwych do zastosowania na samolocie dajg zbyt mate wzbudzenia
dla matych czestotliwosci.

Wzbudnik masowy byt stosowany na samolocie TS-11 ,Iskra”.

Wymuszenia impulsowe:

Wymuszenia impulsowe sa stosowane na samolotach szkolnych, szkolno-treningowych,
szkolno-bojowych.

Do zalet tej metody mozna zaliczy¢:

Krotki czas pomiaru, rzedu kilku sekund.

Jednoczesne wzbudzenie wielu postaci drgan, stad mniejsza liczba pomiaréw i czasu badan.
Mozliwos¢ dobrania wielko$ci impulsu do badanego samolotu.

Szybka ocena jakoSciowa ttumienia wzbudzonych drgan na podstawie przebiegu odpowie-
dzi impulsowe;.

Do wad tej metody trzeba zaliczy¢:

Wieksze rozrzuty wynikéw analizy zwigzane, miedzy innymi, z krotkim czasem zanikania
odpowiedzi impulsowej.

Nie nadaje sie do badan samolotéw duzych. Wymagany bytby duzy impuls, ktéry mégtby
miejscowo uszkodzi¢ konstrukcje.

Wzbudnikami impulsowymi sa mate rakietki na paliwo state o ciagu do okoto 2000 N. Czas
spalania wynosi od kilku do kilkudziesieciu milisekund. Czas trwania ,,impulsu” jest sterowany
gruboscig spalanego tadunku. Dla samolotéw bojowych, o wysokich czestotliwosciach drgan
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wiasnych, czas trwania impulsu powinien by¢ krétki, co sie ktéci z jednoczesng potrzeba uzys-
kania odpowiedniej energii wymuszenia przy zachowaniu rozsadnej wielko$ci sity.

Analiza modalna odpowiedzi impulsowych jest trudna ze wzgledu na krotki czas zanikania
sygnatu odpowiedzi impulsowych. Ale szybkie zanikanie sygnatu $wiadczy o dobrym ttumie-
niu drgan. Natomiast gdy sie zblizamy do krytycznej predkosci lotu to ttumienie maleje i wy-
niki analizy s3 doktadniejsze bo czas zanikania sygnatu rosnie. Dtuzszy odcinek sygnatu
pozwala na uzyskanie doktadniejszych i bardziej wiarygodnych wynikéw analiz.

Wzbudniki impulsowe byty stosowane na samolocie TS-11 ,Iskra” w czasie badan metodyki
prob flatterowych w locie i na samolocie 1-22 ,Iryda” w prébach flatterowych.

4. WYMAGANIA DLA OPRACOWYWANYCH METOD BADAWCZYCH

Wymagania producentéw lotniczych dotyczgce nowo opracowywanych metod dotycza samej
procedury przeprowadzania prob:
- Préby przeprowadzane w rzeczywistych warunkach eksploatacyjnych i bez dodatkowego
wzbudzania drgan.
- Zredukowana liczba czujnikéw drgan.

Oraz analizy drgan struktury:
- Analiza tylko sygnatéw wyjsciowych w czasie rzeczywistym.
- Analiza automatyczna bez manualnego post-processingu.

5. ZAKONCZENIE

Nowe metody powinny wykorzystywa¢ do analizy wtasnosci flatterowych pomiary drgan
struktury samolotu w czasie normalnych lotéw w warunkach ustalonych oraz loty badawcze,
w czasie ktorych nastepuje wzrost drgan samolotu; np.:

- loty w warunkach przeciggniecia (mate predkosci),

- loty dla udokumentowania zadanej wytrzymatosci konstrukcji,

- loty dla oceny wtasno$ci manewrowych samolotu (caty zakres predkosci),

- wykonywanie figur akrobacji,

- loty w burzliwej atmosferze (turbulencje powietrza).

Jest to zupetnie nowe w skali Swiatowej podejscie do badania dynamiki strukturalnej sa-
molotow, ktére obniza koszty i czas realizacji badan oraz daje wyniki lepiej odpowiadajace rze-
czywistosci.



