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Streszczenie

Praca zawiera poréwnanie wykonywanych rézZnymi metodami, obliczeniowych analiz flatteru
czteromiejscowego ttokowego samolotu kompozytowego I-23 w pierwotnej konfiguracji, dla kté-
rej wykonano badania rezonansowe. Podstawq dopuszczenia samolotu PZL I-23 do badan w locie
byty obliczenia flatteru wykonane na podstawie wynikéw pomiardéw rezonansowych przepro-
wadzonych jesieniq 1998 r. Niemal dziesie¢ lat péZniej samolot I-23 zostat wybrany przez uczest-
nikéw europejskiego projektu CESAR 2.5 jako jeden z obiektéw odniesienia stuzqgcych do
poréwnania réznych metod obliczern aeroelastycznych. Celem projektu CESAR byto opracowanie
efektywnych metod analiz i badan do projektowania, rozwoju i certyfikacji samolotéw lekkich.
Dane oraz wyniki badan i obliczen aeroelastycznych samolotu I-23 zostaly udostepnione krajo-
wym i zagranicznym partnerom, ktérzy na tej podstawie wykonywali wtasne analizy rézZnymi
metodami. Stato sie to okazjq do podsumowania udziatu Instytutu w zadaniu 2.5 projektu CESAR
oraz przedstawienia wykorzystywanych metod, ich poréwnarn i wnioskéw.

1. OBLICZENIA FLATTERU NA PODSTAWIE POMIAROW REZONANSOWYCH

Jednym z warunkéw dopuszczenia samolotu PZL I-23 do badan w locie byty obliczenia flat-
teru [6], wykonane na podstawie wynikéw pomiaréw rezonansowych [5], przeprowadzonych
jesienig 1998 r., oraz danych geometrycznych i masowych, bez tworzenia pelnego modelu ob-
liczeniowego zawierajacego rozktady sztywnosci. Specyfika badan rezonansowych zostata opi-
sana w [11]. Obliczenia flatteru wykonywano metodg opisang w [1], [12] i [14] za pomoca
oprogramowania [2] i [3]. Zaktadano, ze samolot jest symetryczny, w zwigzku z czym stoso-
wano model potowy samolotu a flatter symetryczny i antysymetryczny liczono oddzielnie.

Narys. 1-7 przedstawiono wybrane dane oraz wyniki analiz flatteru dla podstawowego wa-
riantu masowego samolotu ze swobodnymi wolantami i pedatami w kabinie [6]. Wybrane po-
stacie rezonansowe poddano przetworzeniu i petnej ortogonalizacji.

Wyniki obliczen flatteru podano w formie wykresow g(V) i f(V), gdzie fjest czestoScig drgan
wyrazong w hercach, a Vjest predkosciag rownowazna podana w km/h. Parametr g wyrazony
jako utamek ttumienia krytycznego w przybliZeniu oznacza dodatkowe ttumienie, ktére nale-
zatoby doda¢ do drgajacego uktadu, aby drgania pozostawaty harmoniczne zgodnie z pierwo-
tnym zatozeniem, stad dodatnia warto$¢ g wskazuje na drgania w rzeczywisto$ci niettumione.
Parametr ten mozna wiec w skrécie okresli¢ jako niedobér ttumienia.
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W niektérych obliczeniach flatteru nie uwzgledniano modalnych wspétczynnikéw ttumie-
nia wewnetrznego zmierzonych podczas pomiaréw rezonansowych. Ttumienie wewnetrzne
moze by¢ wéwczas uwzglednione podczas interpretacji wynikdw obliczen flatteru.

Rys. 1. Przyktadowa postac¢ rezonansowa

Rys. 2. Ta sama postac po przetworzeniu do wykorzystania w obliczeniach flatteru.
Czerwonym kolorem pokazano przemieszczenia paséw aerodynamicznych.
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Rys. 3. Osie odniesienia i pasowy model aerodynamiczny samolot PZL 1-23
do obliczen flatteru - rzutz boku iz géry
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Rys. 4. Wyniki obliczen flatteru symetrycznego
(wysoko$¢ 3000 m, pominieto wspoétczynniki ttumienia modalnego)

Rys. 5. Postac flatteru E z udziatem zginania i skrecania skrzydet oraz wychylania klap
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Rys. 6. Wyniki obliczen flatteru antysymetrycznego
(wysoko$¢ 3000 m, uwzglednione wspdtczynniki ttumienia modalnego)

Rys. 7. Posta¢ flatteru V z udziatem wychylania steru kierunku, Vi .= 340 km/h
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Tab. 1. Zalezno$¢ predkosci krytycznej flatteru od wysokosci lotu i sposobu uwzglednienia
ttumienia wewnetrznego (wariant 210).

Badania rezonansowe i obliczenia flatteru pokazane na rys. 4-7, (wariant 210) wykonano
dla samolotu bez paliwa. Dla samolotu I-23 projektowa maksymalna predko$¢ nurkowania Vpy
wynosi 370 km/h (1,2 Vi = 444 km/h). Obliczenia [6] wykazaty, Ze w celu uzyskania odpo-
wiedniego zapasu pomiedzy krytyczna predkoscig flatteru V a predkoscia Vi konieczne jest
przeniesienie masy wywazajacej ster kierunku na wierzchotek steru. Jednoczesnie jako kry-
tyczny (nizsze predkosci krytyczne flatteru E i T) wytypowano przypadek zatadowania z ma-
ksymalna ilo$cig paliwa. Wyniki obliczen flatteru dla tego przypadku zestawiono w tab. 2.

Tab. 2. Predko$ci krytyczne flatteru samolotu z poprawionym wywazeniem steru kierunku
imaksymalng masa paliwa (wariant 214).

Nastepnie, w samolocie [-23, poza zmiang wywazenia steru kierunku wprowadzono takze
inne zmiany konstrukcyjne, istotne ze wzgledu na wtasciwosci aeroelastyczne: poprawiono
wywazenie lotek, wzmocniono potaczenie statecznika poziomego z kadtubem i wprowadzono
rogowa kompensacje aerodynamiczng steru wysokosci, co znalazto odzwierciedlenie w obli-
czeniach flatteru wykonywanych ta sama metoda w latach 1999-2002.

2. WYKORZYSTANIE DANYCH DOTYCZACYCH I-23 W PROJEKCIE CESAR

Na potrzeby europejskiego projektu CESAR trwajacego w latach 2006-2010 Instytut Lot-
nictwa udostepnit partnerom wyniki pomiaréw rezonansowych [5], (w formie nowego opra-
cowania, z dodanym w opisem w jezyku angielskim) oraz opracowanie [8] zawierajace
najwazniejsze dane i wyniki obliczen flatteru samolotu PZL I-23 zawarte w sprawozdaniu [6].
Opracowanie [8], podobnie jak [6], zawierato takze wyniki analiz flatteru dla konfiguracji sa-
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molotu réznigcych sie od stanu podczas badan rezonansowych, w tym takze obliczenia dla sa-
molotu z poprawionym wywazeniem steru kierunku, maksymalng masa paliwa oraz symula-
cje po awaryjnym roztaczeniu napedu lotek i steréw. Mimo to, analizy wykonywane w ramach
projektu CESAR zazwyczaj zaktadatly stan samolotu podczas pomiaréw rezonansowych, co byto
wygodnym uproszczeniem a poza tym zapewniato wystgpienie w wynikach analiz postaci flat-
teru usunietych dzieki korektom mas wywazajacych.

Pewna trudnos¢ w bezposrednim wykorzystaniu wynikow pomiaréw rezonansowych do
analiz flatteru stanowi potrzeba wyznaczenia zmierzonej postaci drgan w dowolnym punkcie
konstrukcji na podstawie wskazan stosunkowo matej liczby czujnikéw i to do tego zwykle jed-
noosiowych. W odniesieniu do modelu wykorzystywanego w oprogramowaniu ]G zagadnie-
nie to zostato rozwiazane w [3] za pomoca procedur aproksymacyjno-interpolacyjnych
wykorzystujacych jednowymiarowe funkcje sklejane.

W [7] procedury te wykorzystano do wyznaczenia wszystkich sktadowych postaci zmierzo-
nych w dowolnych weztach modelu. Tak przetworzone wyniki pomiaréw rezonansowych uzu-
pelnione o utworzone numerycznie postacie przemieszczania sie samolotu jako bryly sztywnej
zostaty przekazane partnerom w celu wykonania obliczen flatteru droga catkowania w dzie-
dzinie czasu, z wykorzystaniem komputerowej mechaniki ptynéw. Dodatek C do sprawozda-
nia [10] zawiera wykonane w podobny sposob i przez tych samych autoréw (R. Roszak i in.)
obliczenia symetrycznego manewru samolotu [-23.

W Dodatku G [10], ]. Schwochow przedstawit rozwigzanie wspomnianego wyzej zagadnie-
nia metodg objeto$ciowych funkcji sklejanych (Volume Spline Method). Na podstawie wynikéw
pomiaréw rezonansowych [5] zostaly w tym opracowaniu wyznaczone przemieszczenia
wszystkich weztéw modelu obliczeniowego [9] oraz modelu aerodynamicznego. Metoda ta wy-
daje sie bardziej elegancka od wykorzystywanej w [3], [7] i [13].

3. MODEL BELKOWY W SYSTEMIE MSC/NASTRAN

Szybko stato sie jasne, Ze partnerzy przede wszystkim oczekiwali modelu MES pozwalajgcego
na numeryczne wyznaczenie drgan wtasnych w systemie Nastran. Jest to wyrazem wspét-
czesnej praktyki, zgodnie z ktora obliczenia flatteru wykonuje sie w oparciu o czesto bardzo
skomplikowany, szczegétowy model MES, natomiast pomiary rezonansowe stuzg jedynie do
weryfikacji takiego modelu.

Wiele lat temu zostat napisany program, ktéry belkowy model z oprogramowania JG2 [3],
transformuje do systemu Nastran. W ten sposdb uzyskano jednopotéwkowy, belkowy model
obliczeniowy samolotu I-23. Wstepne wartosci sztywno$ci oszacowano zgrubnie a docelowe
rozktady sztywnosci dobrano do uzyskania zgodnos$ci z wynikami pomiaréw rezonansowych
[5]. Starajac sie o jak najlepsza zgodno$¢ z wynikami pomiaréw rezonansowych otrzymany
model uzupeiniono o modele uktadéw sterowania lotkami i sterami. W koricu wykonano lust-
rzane odbicie, dzieki czemu uzyskano model catego samolotu.

Na potrzeby partner6w projektu CESAR przekazywano kolejne wersje tworzonego modelu.
Opracowanie [9] zawiera jego ostateczng wersje.

Drgania wtasne wyznaczone na podstawie modelu wykazuja dobra zgodno$¢ ze zmierzo-
nymi postaciami rezonansowymi (tabela 3. i 4.), co jednak stwierdzono jedynie na podstawie
poréwnania czestosci wiasnych i wzrokowej oceny podobienstwa postaci wtasnych.
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Rys. 8. Potéwkowy model wykorzystywany do liczenia drgan wtasnych w systemie MSC/Nastran
przy zatozeniu symetrii konstrukcji

Tab. 3. Poréwnanie obliczonych drgan wtasnych z czesto$ciami i postaciami rezonansowymi -
drgania symetryczne
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Numer pomiaru jest numerem identyfikujacym posta¢ rezonansowg w sprawozdaniu [5].
Niemierzalne postacie ruchu uktadéw sterowania okres$lono recznie i oznaczono numerami
>80. Wzajemnie ortogonalne postacie ruchu samolotu jako bryty sztywnej sa w war. 210 do-
dawane automatycznie. Znaki ,+” i ,~” w opisie postaci oznaczaja odpowiednio, Ze drgania s3
w fazie, wzglednie w przeciwfazie.

Tabele 3. i 4. zawieraja masy uogdlnione wyznaczone przy umowie, Ze maksymalne prze-
mieszczenie punktu drgajacego samolotu wynosi 1 metr. Dla postaci zmierzonych podano
wspotczynnik g; = 2 a;, gdzie o jest wspotczynnikiem thumienia wewnetrznego zmierzonym

w [5].

Tab. 4. Poréwnanie obliczonych drgan wtasnych z czesto$ciami i postaciami rezonansowymi
- drgania antysymetryczne

Model obliczeniowy [9] do zgodnosci z wynikami pomiaréw rezonansowych byt dopasowy-
wany recznie. W [10], Dodatek I, B. Prananta wraz ze wspétpracownikami z NLR Amsterdam
wykorzystali automatyczne procedury dostrajania przekazanego modelu obliczeniowego 1-23
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do zgodno$ci z wynikami pomiaréw rezonansowych. W celu utatwienia tego zadania autor wy-
znaczyt przemieszczenia weztéw wskazanych przez B. Pranante we wszystkich wykorzysty-
wanych postaciach rezonansowych [5], za pomocg opisanego w [7] programu GVT2TAU. Ta
mozliwo$¢ wyznaczania przemieszczen dowolnie wybranych punktéw konstrukcji drgajacej
zgodnie z wybrang postacig rezonansowa zostata p6Zniej na state wprowadzona do opisanego
w [13] programu POSTRW stuzgcego do przetwarzania wynikéw pomiaréw rezonansowych
w celu ich wykorzystania w obliczeniach flatteru.

Model [9] byt wykorzystany przez M. Belardo, CIRA, do obliczen flatteru samolotu z zadanymi
nieliniowo$ciami, Dodatek A, oraz do symulacji préby flatterowej w locie, Dodatek F [10]. Au-
torka ta z obliczen flatteru symetrycznego wykonanych za pomoca metodyki wykorzystywa-
nej w CIRA dla modelu odpowiadajgcego wynikom przedstawionym na rys. 4., uzyskata
predkosc¢ krytyczna flatteru E réwng 147 m/s TAS, co odpowiada 456 km/h EAS i przypadkowo
zgadza sie z warto$cig podana w tabeli 1. Wykorzystana do poréwnan przez te autorke pred-
ko$¢ krytyczna flatteru E z obliczen [6], 159 m/s TAS odpowiada predkosci (493 km/h EAS),
dla ktorej wykonano rys. 5. postaci flatteru E. Tymczasem predko$¢ krytyczna flatteru E w ob-
liczeniach przedstawionych narys. 4. wynosi 472 km/h EAS, co jest wartoscig tylko o 3,5% wy-
zsz3 od uzyskanej w CIRA. Flatter E z racji wysokiej predkosci krytycznej wyznaczonej nawet
z pominieciem ttumienia wewnetrznego nie ma jednak decydujacego znaczenia dla bezpie-
czenstwa badan samolotu [-23 w locie.

4. OBLICZENIA FLATTERU W SYSTEMIE MSC/NASTRAN

Juz po zakonczeniu projektu CESAR w Instytucie Lotnictwa wykonano poréwnawcze obli-
czenia flatteru w systemie MSC/Nastran [4], na podstawie dwupotéwkowego modelu oblicze-
niowego przedstawionego w poprzednim punkcie. Model ten odpowiada samolotowi podczas
pomiar6éw rezonansowych, przed zmiang wywazenia steru kierunku.

Rys. 9. Model obliczeniowy catego samolotu z elementami aerodynamicznymi.
Posta¢ whasnanr 27, czestos$¢ 33,38 Hz.

W celu wyznaczenia niestacjonarnych sit aerodynamicznych model obliczeniowy uzupet-
niono o pokazane na rys. 9. za pomoca pomaranczowych trapezéw panele aerodynamiczne
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metody Doublet Lattice. Praktycznym sposobem sprawdzenia poprawno$ci wyznaczenia prze-
mieszczen modelu aerodynamicznego za pomocg interpolacji weztéw modelu dynamicznego
jest pokazanie przemieszczen obu sktadnikéw modelu w kolejnych postaciach drgan wtasnych.

Sity aerodynamiczne wyznaczano pomijajac wplyw Scisliwo$ci powietrza. Wptyw wysoko-
$ci lotu uwzgledniono poprzez gesto$¢ powietrza przyjmujac jej zwigzek z wysoko$cig lotu wg
atmosfery standardowe;j.

Obliczenia flatteru wykonano metodg PK [4], bez uwzglednienia modalnych wspétczynni-
kéw ttumienia zmierzonych w trakcie pomiaréw rezonansowych [5]. Wyniki obliczen dla wy-
sokosci lotu 3000 m zamieszczono narys. 10.

Rys. 10. Wyniki obliczen flatteru w systemie MSC/Nastran dla wysokosci lotu 3000 m.
Pominieto modalne wspétczynniki thumienia wewnetrznego.

Literami V (flatter z udziatem wychylania steru kierunku), E (symetryczny flatter z udziatem
wyzszego zginania i skrecania skrzydet oraz wychylania lotek) i T (antysymetryczne skrecanie
skrzydet z wychylaniem lotek) zaznaczono rozwigzania odpowiadajgce podobnie oznaczonym
rozwigzaniom na rys. 4.1 6.

Linia M narys. 10. reprezentuje 5-weztowe zginanie skrzydet z wychylaniem lotek, ktére na
rys. 6. oznaczono numerem 13. Rozwigzanie to nie byto widoczne na wykresie g(V), rys. 6.
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Predkosci krytyczne najwazniejszych postaci flatteru dla trzech wysokosci lotu zestawiono
w tabeli 5. W przedostatniej kolumnie wpisano ttumienie wewnetrzne, jakie wg obliczen bytoby
niezbedne do uzyskania drgan harmonicznych przy predkosci 1,2 Vp, natomiast w kolumnie
ostatniej — oszacowany na podstawie wynikéw pomiaréw rezonansowych, realny poziom ttu-
mienia drgan o zblizonej czestosci i postaci. W celu zapewnienia dostatecznego bezpieczen-
stwa warto$¢ thumienia z przedostatniej kolumny powinna by¢ mniejsza od warto$ci z ostatniej
kolumny.

Tab. 5. Zalezno$¢ predkosci krytycznej flatteru od wysokosci lotu w wynikach obliczen
wykonanych za pomoca systemu MSC/Nastran. Wyrdzniono predkosci krytyczne mniejsze od
1,2V =444 km/h (poza g=0).

Rysunki 11.1 12. przedstawiaja postacie flatteru V i E wyznaczone w systemie Nastran. Czer-
wonymi liniami wyrézniono niektére elementy uktadéw sterowania.

Rys. 11. Posta¢ flatteru V
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Rys. 12. Posta¢ flatteru E

WNIOSKI

Poréwnanie wynikéw obliczen flatteru V zamieszczonych na rys. 6.1 w tab. 1. z wynikami ob-
liczenn w systemie Nastran podanymi na rys. 10.iw tab. 5. wskazuje, Ze obie metody wykazaty,
iz pierwotne wywazenie steru kierunku nie byto wtasciwe. Wida¢ jednak, ze opisana w [14]
metoda obliczen flatteru na podstawie wynikéw badan rezonansowych byé moze daje wyniki
obarczone przesadnie duzym zapasem bezpieczenstwa i w efekcie zbyt ostre warunki wywa-
zania steréw. Z drugiej jednak strony, korzystajac z metody panelowej dostepnej w systemie
Nastran, nie sprawdzono poprawnos$ci momentéw zawiasowych. Autor metody panelowej,
W. P. Rodden zaleca stosowanie w niej wspétczynnikéw korekcyjnych wyznaczonych na pod-
stawie badan w tunelu aerodynamicznym przypadku stacjonarnego.

Znacznie lepsza zgodnos$¢ wykazuja predkosci krytyczne flatteru E wyznaczone réznymi me-
todami. Dla wysokosci lotu 3000 m, pomijajgc ttumienie wewnetrzne uzyskano z obliczen [6],
rys. 6. i tab. 1. predko$¢ krytyczna 472 km/h EAS. M. Belardo w cytowanych obliczeniach wy-
konanych w CIRA na podstawie modelu [9] uzyskata predkos¢ krytyczng flatteru E rowng 456
km/h EAS. W obliczeniach przedstawionych narys. 10.1w tab. 5. analogiczna predko$¢ wynosi
409 km/h.

Z por6éwnania tabeli 1.1 5. wynika ponadto, Ze z obliczenn w systemie Nastran uzyskano nieco
nizsze predkosci flatteru E i T, natomiast drgania M byty w obliczeniach [6] znacznie silniej
ttumione.

Na podstawie wymiany doswiadczen z pozostatymi uczestnikami projektu CESAR mozna
stwierdzi¢, Zze w analizie flatteru samolotéw duzych i w zamierzeniu przeznaczonych do pro-
dukcji w dtugich seriach rzadko stosuje sie w bezposredni sposéb wyniki pomiaréw rezonan-
sowych, natomiast stuza one do weryfikacji modeli obliczeniowych MES. Bezposrednie
wykorzystanie postaci rezonansowych jest jednak celowe do obliczen flatteru konstrukcji ni-
skokosztowych, szybowcdédw i obiektéw ultralekkich, dla ktérych budowa i weryfikacja modelu
obliczeniowego bytaby zbyt kosztowna i dtugotrwata.
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Trzeba przyznad, ze prosty model belkowy zweryfikowany badaniami rezonansowymi, jak-
kolwiek czesto dobrze oddaje fizyczny sens drgan za pomocg ograniczonej liczby stopni swo-
body, z trudem nadaje sie do symulacji tych zmian konstrukcyjnych, ktére wymagaja zmiany
danych sztywno$ciowych. Wady tej nie majg modele wiernie modelujace szczeg6ty konstruk-
cji. Jednak sg to modele o duzej liczbie stopni swobody a ich tworzenie jest kosztowne, zwtasz-
cza dla starszych konstrukcji, nie posiadajacych dokumentacji w nowoczesnej formie.

Wiekszo$¢ partneréw podawata wyniki obliczen flatteru wykorzystujac predkos¢ rzeczy-
wistg (TAS). Autor jest zdania, Ze ze wzgledu na mozliwo$¢ ewentualnych nieporozumien z wy-
konawcami badan w locie, wyniki wykonywanych dla réznych wysokoSci lotu obliczen flatteru
samolotéw, (dla ktérych $cisliwo$¢ powietrza nie odgrywa istotnej roli, w przeciwnym razie
wazna jest takze warto$¢ liczby Macha) nalezy podawa¢ z wykorzystaniem predkos$ci réwno-
waznej, EAS. Dodatkowym argumentem jest tutaj fakt, ze krytyczna predkos¢ flatteru EAS za-
zwyczaj mniej zalezy od wysokosci lotu, niz krytyczna predkos$¢ flatteru TAS.

W przesztosci obliczenia flatteru catego samolotu byly zazwyczaj wykonywane z wykorzys-
taniem symetrii samolotu, co uzasadniato wykorzystanie modelu obejmujacego potowe sa-
molotu i powodowato skrécenie czasu obliczen kosztem pracochtonnosci ich wykonawcy.
Obecnie ograniczenia mocy obliczeniowej przestaja mie¢ decydujace znaczenie i warto doce-
ni¢ zalety modeli petnych, ktére umozliwiajg analize przypadkéw niesymetrycznych a dla sa-
molotow symetrycznych umozliwiaja jednoczesne obliczenia flatteru symetrycznego
i antysymetrycznego.

Rozwo6j komputeréw i metod obliczeniowych sprawia, Ze obliczenia flatteru moga by¢ wy-
konywane nie tylko sposobem klasycznym, czyli w dziedzinie czestosci, lecz takze w dziedzi-
nie czasu. Umozliwia to zastosowanie dowolnie skomplikowanych modeli aerodynamiki. Ze
wzgledu na czasochtonnos$¢ i koszt obliczen a takze konieczno$¢ zbadania wielu konfiguracji po-
czatkowych metody te moga znaleZ¢ praktyczne zastosowanie na razie raczej tylko do weryfi-
kacji newralgicznych przypadkéw wytypowanych droga klasycznych obliczen flatteru lub
symulacji badan flatterowych w locie.
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WojciEcH CHAJEC

AREVIEW OF THE METHODS OF CALCULATION ANALYSIS
OF FLUTTER BASSED ON THE I-23 AIRCRAFT

Abstract

The flutter calculation results of the origin version (as during GVT) of the PZL I-23 four-seat,
piston composite aircraft are presented. The flutter computations were made by several methods,
for comparison. Before flight flutter tests the flutter calculation based on GVT results was made
(1998). In 2008 the 1-23 aircraft was selected in the CESAR European project, Task 2.5. as
a demonstrator for comparison of several methods of computational aeroelastic simulation. The
goal of CESAR project was a cost effective analysis methods of the small aircraft for design,
development and certification. The data and results of GVT and flutter calculations were done for
CESAR partners. Based on these, they made their own analysis using several methods. It was
an occasion to make a summary of the participation of the Institute of Aviation in the CESAR,
Task 2.5, presentation of used methods, comparison of results and conclusions.



