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WPLYW MODELU OBCIAZEN AERODYNAMICZNYCH NA FLATTER
SKRZYDLA SZYBOWCA

Streszczenie. Przedstawiono prosty model matematyczny skrzy-
dta szybowca zbudowany na podstawowych postaciach niesprzezonych
zginania 1 skrecania skrzydta jako elementu catego szybowca.
Obcigzenia aerodynamiczne wyznaczono metodg pasowg z uwzglednie-
niem réznych modeli optywu od ustalonego”poprzez ré6zne warianty
guasiustalonego do nieustalonego. Obliczenia testowe przeprowadzo-
no dla skrzydta szybowca .Amior-j na podstawie danych obliczonych

MES-em i zweryfikowanych prébami rezonansowymi .

1. Wstep

Obliczanie predkosci krytycznej Tflatteru rozumianej jsko najnizsza
predkos¢ lotu. przy ktérej jednostajny ruch prostoliniowy odksztatcalnego
obiektu latajacego jest stateczny, niezaleznie od osrodka obliczeniowego,
przeprowadza sie na podstawie zlinearyzowanego réwnania ruchu

Oiq + DCg * F(t) - Li)
Gdzie, ift - symetryczna macierz bezwkadnosci (staka dla danego obiektu}; K -
diagonalna macierz sztywnosci (takze staka).: qft) i F(t) - odp., kolumna

wspotrzednych uogélnionych i aerodynamicznych sit uog6lnionych.
Przy zatozeniu, *e w warunkach flatteru zachodzi ruch harmoniczny z
czestoscia kotowa w, réwnanie (@) mozna Sprowadzi¢ do postaci (por- (@)-¢

deE (w2 (M + pA) -Kj *o0,
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gdzie A rest macierza aerodynamiczna, ktorej elementy zaleza od tzw. czystosci
zredukowanej k = @®" jest pewnym wymiarem odniesienia w kierunku
przephywu, - predkos¢ lotu) oraz liczby Macha M.

Obliczanie predkosci krytycznej Vf flatteru (krotko zwane obliczaniem
flatteru) jest réwnowazne wyznaczeniu takiej pary; parametrow aF 1 k dla
ktérej-istnieje rozwigzanie stateczne réwnania flatteru (). Nawet dla
przepbywu niescisliwego (M = 0) obliczenia flatteru bardzo komplikujg
nieustalone w ogélnym przypadku sidy aerodynamiczne. Dlatego na etapie
projektu wstepnego Vr szacuje sie na podstawie prostych modeli  obciazen
aerodynamicznych. W literaturze brak jest jednak wiarygodnych poréwnan.
Autorom niniejszej pracy znane jest raptem jedno opracowanie ([Z] str.355), w
ktérym otrzymano wielce bulwersujacy wynik (co prawda tylko dla profilu): Vp w
opk-ywie nieustalonym jest trzykrotnie wieksza od V w opkywie quasi -ustalonym
Powstata zatem mysl, by zweryfikowa¢ ten wniosek dla bardziej realnego modelu
skrzydka, co zostato zrobione w ramach pracy (3l. Referat zawiera g#oéwne
wyniki tej pracy.

3.lopis skrzydta szybowca

Wydaje sie, ze z punktu widzenia sformutowanego celu model skrzydka ma
znaczenie drugorzedne. Poniewaz jednak jaki$ model wybra¢ trzeba, wiec
przedstawiamy krotki opis modelowanego obiektu, ktérym jest kompozytowe
skrzydto szybowca SZD-51-1 Junior (Rys.la). Jest to skrzyddo jednodZzwigarowe z
pokryciem przek¥adkowym, w ktérego konstrukcji wyszczegéIni¢ mozna elementy
rozniace sie rodzajem przenoszonych obcigzen. a w zwiazku z tym takze
strukturg (Rys.lb) : pasy dzwigara - wykonane z wkokien ciagdych (rowingu) i
oklejone jedng warstwa tkaniny szklanej. Przekrdéj pasow jest zmienny wzdduz
rozpietosci skrzydka; <Scianki dzwigara - wykonane z tkaniny szklanej o liczbie
warstw zmiennej wzdduz rozpietosci skrzydka; pokrycie - wykonane 2z dwoéch
warstw tkaniny (na zewnatrz grubej, cd wewngtrz znacznie cienszej), pomiedzy
ktorymi znajduje sie przeki adka piankowa; Scianka zamykajaca wykrdj na lotke
- wykonana z tkaniny szklanej.

We wszystkich strukturach skrzydka tkaniny sa tak ulozone, ze wiokna
przebiegaja pod katem 45° do osi skrzydka, natomiast rowirg jest udozony do
niej réwnolegle.
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Rys. la 0go6lny widok skrzydta
z g¥ownymi wymiarami

3. Modelowanie skrzydta

Jak wynika z opisu . rzeczywiste skrzydto jest strukturg o parametrach
roztozonych, ktérego modelem matematycznym tykoby réwnanie roézniczkowe
czastkowe o zmiennych wspékczynnikach. Aby przetama¢ te  trudno$¢ w
aeroelastycznosci przeprowadza sie dyskretyzacje za pomoca postaci wkasnych. W
tym celu przemieszczenia wyraza sie w postaci szeregu (zob. [4] str.128),"

®

Ux.y-z, ) ».)&i *.y,2) q.(D, (©)]

ik J J
gdzie sg znanymi postaciami whasnymi, a q.-wspodrzednymi uogélnionymi. Za
pomoca przedstawienia (3) mozna uwzgledni¢ zmiany wzdduz rozpietosci skrzydka
w geometrii. w rozkkadzie mas i odksztalceniu podczas drgan. Ze wzgledow
praktycznych liczba postaci wkasnych jest zawsze ograniczona. Zupednie dobre
przedstawienie warunkéw flatteru uzyskuje sie - nawet wéwczas, gdy przyjmuje
sie niesprzeione podstawowe postaci drgan gietnych 1 skretnych skrzydka.
Oznacza to, ze () w naszym przypadku przybiera postac |

h(y,t! - ) h®) .,
aly,t) = F(y) a(t),

@
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gdzie h i a oznaczaja, odpowiednio ugiecie i kat skrecenia przekroju skrzydta
wzgleoem poziomu odniesienia, a fty) 1 F(y) odpowiednio posta¢ drgan
gietnycn i skretnych hiesprzezonych.

z réwnania flatteru (@) wida¢, ze nie uwzglednia ono thumienia. Tymczasem
konstrukcje kompozytowe odznaczaja sie znacznymi whasnosciami thumiennymi i
dlatego model (@ wymaga wzbogacenia o wyrazy reprezentujagce thumienie
konstrukcyjne. W aeroplastyczno$ci na ogét stosuje sie takie modelowanie tego
thumienia: jest ono funkcja amplitudy drgan i moze by¢ opisane za pomoca sity
o wartosci proporcjonalnej do sidy sprezystej i bedacej w fazie z predkoscig
ruchu drgajacego. Taki sposoéb postepowania daje w wyniku réwnanie flatteru w
postaci;

det(w2(@ + p&) - @ + IG)K) - 0j

gdzie :C - macierz jednostkowa. <€ - macierz diagonalna wsp6dczynnikéw
thumienia Konstrukcyjnego.

Dalszy sposéb modelowania przebiega podobnie jak w referacie 15). Jedyna,
cho¢ istotna réznica polega na tym, ze teraz ugiecia i katy skrecenia sa
funkcjami rozpietosci, a nie tylko czasu. Po zastosowaniu réwnan Lagrange®a i
przeprowadzeniu odpowiednich przeksztatcen macierze bezwdadnosci i sztywnosci
przyjmuja posta¢ (zob. w>.

M S
Sg M
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4. Modele obciazen aerodynamicznych
W pracy [ macierz aerodynamiczng (zob. (2)) przedstawiono w postaci;
M aC  aph o ©
* _dé*
@. A
Elementy tej macierzy w ogélnym przypadku opisane sg przez zwiazki ;
i i
\h =W J b 2f2<y)dy + trk2 (ly)Jbf2 ()dy ,
" (VV~TKLY) JIDb3FY)FY.dy “ ~(LNJatfflyinyddy +
1 ° ° b (10)
- KA (LAjJIb2 (-1 + a)f(y)F(y)dy + b A (L) Ib2f (y)F(y)dy+
o t
+ b2Ka (L") Ibf (y}F(y)dy ,
0
1 1
A<h “ (KL (=9 -"K1(Lh))Ib3F(Y)F(y)dy - @MHJab3F(Y)F(y)dy +
0 o
1
- brk2 (L") Jfc2 + a) f (y)F(y)dy”
R 0
@o)

Acax”™ /BA Kr <« . (Lh) (T + *)*-0VL« ,+K.(Mh)) (T + a)] ty)iy + 1
° L 1
+ byKy M FO3F2 (V)dy - bKy (Igh j3K4 + a)F2 (y)dy +
° 1 ° 1
- brka(«>Jb2t_i"+ »D"<y’dy + brk2,h,Jb3C-5"+ a)2F*"y|dy ,

gizie-, b = b(y) - biezaca cieciwva skrzydka; a = ay) - bezwymiarowy”
wspotczynnik okreslajacy potozenie osi  skrecen skrzydia wzgledem potowy
cieciwy. Wystepujace w zwigzkach (10) wspodczynniki K  przedstawiono w
tablicy 1.
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" Tjiol lei 1
A |[ER 0D ¥ N A M1 K A
K Nieustalona R Quasi u§talona - Ustalona
wartant wariant wariant
pekny uproszczony Gross$mana
W 1 1 0 0 0
Wi ; 2A 0 0 0
A A
W 2 2 0 0 0
S 2
K, (UJ a 3 0 0 0
21 2i 2i 0
W ~in cCO Ky Ky K,
3i 31 2i
--+(1+2C(k)) 0
w N Ky Ky Ky
i |! ‘: -A-n-del 0
W Ke r r Ky dCg
v 22§ C 2i 2i 2i 2i
K, kg k2 k2 kg

gdzie C(k) jest funkcja Thecdorsena parametru k.

Uwagai wyniki obliczen i wnioski zostang przedstawione na Sympazjonie.
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BIIMStHE MOAEJIH AGPOFIHHAHHHECKOH HATPY3KH HA SJIATTEP KPHJ1A (UIAHEPA

PeaaMB

npeacTasjisao npocTyn uaTeuaTHiecicyo wonejib Kpuaa nnaHepa nocTpoeHHyn Ha
OCHOBHUX HeconpaaeHHwx 4o0pwax Kain<Sa m KpyneHHfl Kpbua KaK ojieueHTa ueaoro
nxaHepa. AaponMHawtHHecKys Harpysicy onpeneaeHO ¢ nouoos TeopMH noiocu ¢ hc-
noJibOOBaHHew paaHux Moneaen TewHKB <«e-, KsaaH- H ycTaHOUBKrocn).
TecTOBMe BhiHKCJieHMH cneaawo nan Kpuna naanepa "DHHop"™ Ha ocHose aaHHux

noayneHHUX WC3-a h nposepeHHbtx b BHdpauHOHHUWM HcntrraHMaMHM

INFLUENCE OF AERODYNAMIC LOADS MODEL ON GLIDER WING FLITTER

Summary

A simple mathematical glider wing as a part of whole glider constru-
ction is described, basing on fundamental uncoupled bending and torsion
wing modes. Strip Theory is used for calculation of aerodynamic loads with
regard to different airflow models from steady through variants of qusi-
-steady to unsteady. Test calculations were performed for 51-1 Junior
glider wing basing on data calculated with Finite Elements Method and
verified with resonance tests.



