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Celem pracy byla analiza eksperymentalna oraz numeryczna flatteru gietno-skretnego to-
paty skrzydia. Ruch flatterowy zostal zbadany na stanowisku pomiarowym, nalezacym do
Zaktadu Mechaniki na Wydziale Mechanicznym Energetyki i Lotnictwa. Stanowisko pomia-
rowe umiejscowiono w otwartej przestrzeni pomiarowej uchylnego tunelu aerodynamicznego.
Zjawisko flatteru badane bylo dla jednej wartosci predkosci przeptywu, dla ktérej oscyla-
cje flatteru mialy charakter ustalony. Badania eksperymentalne zostaly podzielone na dwa
etapy. Pierwszy etap polegal na wykorzystaniu szybkiej kamery do analizy ruchu oscyla-
cyjnego flatteru, wykorzystujac naklejone markery. Na filmie uzyskanym z kamery sledzono
ruch markeréw, wykorzystujac specjalny program do analizy filmu. Dzigki temu otrzymano
przebiegi wspolrzednych zadanych punktéow. Na postawie uzyskanych charakterystyk tych
punktéw wyznaczono ruchy poprzeczny oraz obrotowy lopaty. Za pomoca tej samej szybkiej
kamery, nagrano film obrazujacy przebieg oderwania podczas ruchu flatterowego. Analize
numeryczng flatteru wykonano na postawie danych geometrycznych rzeczywistego skrzydta,
parametréw kinematycznych ruchu skrzydla uzyskanych za pomoca szybkiej kamery oraz
parametréw przeplywu powietrza w tunelu aerodynamicznym. W pracy wykonano analize
ustalona charakterystyk profilu NACA 0015 oraz nieustalona flatterujacego skrzydta. Ana-
lize numeryczna charakterystyk ustalonych profilu wykonano w programie ANSYS Fluent,
wykorzystujac modele turbulencji: Spalarta-Allmarasa, RNG k-¢ oraz SST k-w. Rezultaty
porownane zostaly z danymi eksperymentalnymi wzietymi z literatury. Uzyskane rezulta-
ty wspolezynnikow sil aerodynamicznych sa zadowalajace w poréwnaniu z eksperymentem
w zakresie £10°. Najlepsze rezultaty uzyskano dla modelu k-w SST. Analize flatterujacego
skrzydla wykonano, stosujac jedynie model turbulencji SST k-w. W pracy przedstawiono
rezultaty sil aerodynamicznych, rozkladow cisnien statycznych, predkosci catkowitych oraz
wirowosci oraz predkosci w Sladzie aerodynamicznym. Uzyskane rezultaty rozkladéw pred-
kosci oraz cisnien wskazuja wystapienie dynamicznego oderwania. Metoda wykorzystana
w pracy nadaje si¢ do analizy flatteru o dwéch stopniach swobody.

1. Wprowadzenie

Zjawisko flatteru zwiazane jest z lotnictwem od samego poczatku, od pierwszych prob wzbi-
cia sie w powietrze. Zagadnienie to towarzyszy inzynierom podczas projektowania konstrukcji
lotniczych czy kosmicznych. Takze dla pilotéw zjawisko to jest niezwykle istotne. Moze ono za-
wazy¢ na ich zdrowiu lub nawet Zyciu. Dlatego dokladniejsze poznanie i zrozumienie fenomenu
drgan flatterowych powinno leze¢ w kwestii wszystkich oséb zainteresowanych lotnictwem.

Flatter mozemy przyporzadkowaé¢ do dziedziny nauki inzynierskiej zwanej Aeroelastyczno-
$cia. Termin aeroelastycznosé lub aerosprezysto$é¢ stosowana jest przez inzynieréw zeglugi po-
wietrznej do opisania dziedziny nauki zajmujacej sie wzajemnymi interakcjami miedzy sitami
aerodynamicznymi, sitami sprezystosci a sitami bezwladnosciowymi oraz ich wptywem na struk-
ture samolotu [1]. Zagadnienie aeroelastycznosci wiaze sie ze zjawiskami aeroelastycznymi. Sa
to zjawiska, w ktorych obiekty odksztalcalne zostaja wprawione w ruch badz odksztalcone na
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skutek oddzialywania poprzez poruszajacy sie osrodek (powietrze lub woda). Problemy aeroela-
styczne w lotnictwie wynikaja z elastycznosci nowoczesnych konstrukeji lotniczych [2, 3]. Zjawi-
ska aerosprezyste nie oddzialywaja na ciala doskonale sztywne [4]. W przypadku powierzchni
odksztalcalnych zjawiska aerosprezyste moge powodowaé¢ powstawanie dodatkowych sit aero-
dynamicznych. Te dodatkowe wlasciwosci aerodynamiczne powoduja powstanie dodatkowych
deformacji strukturalnych, ktére wywolaja jeszcze wieksze sity aerodynamiczne. Interakcje mie-
dzy deformacja a sitami aerodynamicznymi moga si¢ sta¢ coraz mniejsze, dopoki nie zostanie
osiagniety stan stabilnej réwnowagi, lub moga dazy¢ do rozbieznosci i zniszczenia struktury [5].

Wszystkie zjawiska aeroelastyczne mozna pogrupowaé¢ wedtug odpowiednich kryteriow. Jest
to tak zwany ,trdjkat Collara”, przedstawiony na rys. 1. Podstawowymi rodzajami oddzialywan
sg sity aerodynamiczne, sily sprezystosci i sity bezwladnoéci. Do najwazniejszych i najczesciej
spotykanych zjawisk zwigzanych z aerosprezystoscig zaliczamy np.: flatter skrzydel, usterzen,
powierzchni sterowych, flatter oderwania, flatter panelowy czy tez buffeting.
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Rys. 1. Klasyczny tréjkat Collara [6]

Flatter jest to niestatecznos¢ dynamiczna konstrukcji odksztatcalnej znajdujacej sie w opty-
wie. Flatter sa to drgania samowzbudne, ktore potrzebuja co najmniej dwa tryby wibracji i wy-
nikaja z niekorzystnego sprzezenia sil aerodynamicznych, sil bezwladnosci i sprezystosci [3].
Oznacza to, ze struktura samolotu moze efektywnie pozyskiwaé energie z przeptywajacego stru-
mienia powietrza. Flatter najczesciej spotykany jest na ciatlach odksztatcalnych poddanych od-
dzialywaniu duzych sit aerodynamicznych, zwtaszcza sile nosnej, takich jak skrzydta samolotow,
usterzenie i powierzchnie sterujace.

W lotnictwie flatter najczesciej powstaje podczas lotu statku powietrznego z duza pred-
koscia, przekraczajaca predkos¢ krytyczna. Predkosé krytyczna flatteru jest badana podczas
konstruowania samolotu. Powoduje ona ograniczenia w predkosci lotu samolotu powietrznego
tzw. Predkosé¢ nieprzekraczalna V. [5].

Nieprzekraczanie predkosci krytycznej nie zawsze zapobiegnie powstaniu flatteru. Drgania
moga zosta¢ wzbudzone za pomoca innego czynnika, jak np. nagly podmuch. Jednak ponizej
predkosci krytycznej oscylacje drgan sa ttumione samoistnie. Podczas predkosci krytycznej flat-
ter moze wejs¢ w tak zwana faze ustalona. Bedzie on oscylowaé¢ harmonicznie, nie zmieniajac
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amplitudy ani czestosci drgan. Powyzej predkosci krytycznej amplituda drgan zaczyna gwalttow-
nie dazy¢ do nieskonczonosci, co powoduje dynamiczne i widowiskowe zniszczenie struktury.

Flatter jest zjawiskiem, ktoremu mozna przeciwdziata¢. Gléwnymi $rodkami zapobiegaw-
czymi stosowanymi w lotnictwie sg zwigkszenie sztywnosci konstrukeji lub korekcja sprzezenia
poprzez korekte rozktadu masy [3]. Najczesciej stosowane sa obie te metody. Innym sposobem
zapobiegania flatteru powierzchni sterujacych jest przesuniecie ich $rodka masy przed o$ obrotu.
Stosowane sa do tego specjalne wysiegniki z dodatkowymi masami.

Na przestrzeni lat prowadzono wiele badan naukowych opisujacych zjawisko flatteru. W ar-
tykule [7] oméwiono techniki testowe opracowane w ciagu ostatnich kilku dekad do testowania
drgan samolotu w locie. Opisano strukturalne systemy wzbudzenia, systemy pomiarowe, cyfro-
we wstepne przetwarzanie danych i algorytmy identyfikacji parametréw. Rowniez wspdlczednie
prowadzone sa badania w dziedzinie aeroelastycznosci i flatteru. Publikacja [8] dotyczy analizy
flatteru w kontekscie optymalizacji projektowania samolotéow. Autorzy omawiaja metody ana-
lizy flatteru i przewidywania oscylacji po-flatterowych, podkreslajac koniecznosé¢ uwzglednienia
tych analiz jako ograniczen w optymalizacji projektowej. Opisuja wyzwania zwigzane z koszta-
mi obliczeniowymi, gladkoscia funkcji, odpornoscia i obliczaniem pochodnych, oraz przegladaja
biezace wysitki w implementacji tych ograniczen. Autorzy zwracaja uwage, ze optymalizacja
zarowno strukturalna, jak i aerodynamiczna jest trudna ze wzgledu na koniecznos¢ ciaglego
przeliczania wlasciwosci aerodynamicznych i wysokie koszty obliczen nieliniowych. W [9] przed-
stawiono nowa metode aktywnego ttumienia flatteru dla lekkich samolotéw sportowych. Inno-
wacyjno$é¢ polega na podziale powierzchni sterowej na czes¢ kontrolowana mechanicznie przez
pilota i czesé kontrolowana przez serwoaktuator z kontrolerem. Natomiast publikacja [10] poka-
zuje statyczne charakterystyki aeroelastyczne smuklego prostego skrzydita 2D za pomoca teorii
pasm aerodynamicznych i metody elementéw skonczonych. Opracowano narzedzie w MATLAB-
ie do rozwigzania réwnan réwnowagi aeroelastycznej. Réwniez testy tunelowe sg przeprowadzane
w celu badania zjawisk flatterowych, jak w [11], gdzie badano transoniczny flatter powierzchni
sterowych samolotéw naddzwiekowych i hipersonicznych. W [12] analizuja granice stabilnosci
bardzo elastycznego skrzydla w celu przygotowania testéw flatteru w tunelu aerodynamicznym.
Celem byto zidentyfikowanie kluczowych proceséw fizycznych poprzez symulacje i zapewnienie
bezpiecznych eksperymentoéw oraz stworzenie benchmarku z dostepnoscia modeli obliczeniowych
i danych testowych. Uzyto dwdch nieliniowych modeli strukturalnych sprzezonych z aerodynami-
ka potencjalnego przeplywu, bazujacych na prototypie skrzydta, ktérego wyniki testow zostaly
pomyslnie odtworzone numerycznie. Na podstawie dostepnej literatury oraz wspotczesnie prowa-
dzonych badan w wielu osrodkach naukowych na calym $wiecie mozna zaltozyé¢, ze nadal istnieje
potrzeba analizowania zjawiska flatteru.

Celem prac byla analiza eksperymentalna oraz numeryczna flatteru gietno-skretnego skrzy-
dta o dwoch stopniach swobody. Analiza numeryczna przeprowadzona zostata, stosujac metody
numerycznej mechaniki ptynéw, badania eksperymentalne wykonane zostaly w tunelu aerody-
namicznym Zaktadu Mechaniki. Wykonano pomiary flatteru topaty skrzydita w tunelu aerody-
namicznym dla jednej predkosci przeptywu. Opracowano dwuwymiarowy model topaty skrzydta
do analizy numerycznej. Nastepnie przeprowadzono obliczenia numeryczne CFD profilu oraz
ruchu flatterowego topaty.

Pozostalta czes¢ artykulu podzielona jest nastepujaco: w rozdziale 2 przedstawiono wykonane
badania eksperymentalne ruchu flatteru gietno-skretnego skrzydta przeprowadzone w tunelu ae-
rodynamicznym Zakladu Mechaniki na wydziale Mechanicznym Energetyki i Lotnictwa. W roz-
dziale 3 zaprezentowano model i analizy numeryczne dla przeptywu ustalonego wokdt profilu
ptata. W rozdziale 4 pokazano obliczenia CFD przeptywu nieustalonego dla ruchu flatterowego
zaobserwowanego podczas testéw 1 zaimplementowanego do oprogramowania ANSYS Fluent.
Rozdzial 5 zawiera podsumowanie i wnioski wraz z opisem mozliwych przysztych prac.



240

M. Strachowski, K. Rogowski

2. Pomiary eksperymentalne flatteru topaty skrzydta

Badania flatteru gietno-skretnego wykonano w tunelu aerodynamicznym Zaktadu Mechaniki
(rys. 2). Tunel aerodynamiczny jest tunelem uchylnym pozwalajacy na badania optywu w po-
zycji poziomej i pionowej. Tunel aerodynamiczny jest tunelem otwarta przestrzenia robocza.
Maksymalna predko$é przepltywu w tunelu wynosi okolo 25m/s. Gléwne stanowisko sktada sie
ze stalowego stelazu przymocowanego do konstrukeji tunelu. Skrzydto zawieszone jest na czterech
stalowych ptaskownikach umozliwiajacych ruch poprzeczny skrzydia oraz czterech sprezynach
umozliwiajacych obroét skrzydta wzgledem osi obrotu. Lopate skrzydto wykonano z kompozytu
zbrojonego widknem szklanym. Do konstrukeji skrzydta zastosowano profil NACA 0015, cieci-
wa topaty wynosi ¢ = 0,22 m. Rozpietosé¢ skrzydta wynosi b = 1 m. Dlugosci sprezyn wynosza
I = 0,487 m. Z wyznaczonych wymiaréw wynika, iz punkt umiejscowienia osi obrotu lezy do-
ktadnie w punkcie 1/4 cieciwy profilu. W pracy przeprowadzono analize rozwinietego flatteru
gietno-skretnego skrzydta dla jednej predkosci przepltywu. Do wyznaczenia predkosci w tune-
lu wykorzystano rurke spietrzeniowa, umiejscowiona w przestrzeni pomiarowej. Na podstawie
otrzymanych wartosci ciSnienia wyznaczono predkos$¢ przepltywu V = 14,57 m/s.

Rys. 2. Przestrzen pomiarowa tunelu aerodynamicznego

Do pomiaru flatteru postuzono sie szybka kamera Phantom v12.1 firmy Vision Research. Za
pomoca kamery rejestrowano ruch flatterowy ustalony w przestrzeni pomiarowej tunelu aerody-
namicznego. Nagrany film byl o rozdzielczosci 1280x800 (720p) oraz czestotliwodci od$wiezania
6242 klatek na sekunde. Metoda uzyta do $ledzenia ruchu obiektu przez kamere, byto Sledze-
nie ruchu specjalnych markerow. Markery wydrukowano i naklejono na charakterystycznych
punktach stanowiska flatterowego, na samej ramie jak i skrzydle. Dzieki markerom mozliwe by-
to $ledzenie poszczegdlnych punktéw na klatkach filmu. Okreslono w ten sposéb ich pozycje
w uktadzie wspolrzednych zwigzanym z nieruchomym obrazem filmu. Uzyto dotaczonego do ka-
mery statywu, aby zapewnié¢ nieruchomy obraz filmu. Do analizy pozycji markeréw, zostal uzyty
program TEMA firmy Image Systems Motion Analysis (rys. 3).



Numeryczna i eksperymentalna analiza flatteru skrzydla 241

8 A @0 [6 Guadart Symery EHlleDe
W Jalmin] [ R o] [ 8ess . o. K

Tracking completed at the end of the image sequence

Rys. 3. Kadr z obrébki filmu programem TEMA

Punkt nr #1 jest nieruchomy i stanowi poczatek nowego uktadu wspétrzednych, wokét ktoére-
go bedziemy liczy¢ przemieszczenia katowe punktow a oraz ¢, a nastepnie predkosci obrotowe w
oraz §2. Te wartosci potrzebne beda do zaimplementowania ruchu drgan flatterowych do pro-
gramu ANSYS Fluent. Ruch oscylacyjny skrzydta zostal sprowadzony do modelu schematycznie
pokazanego na rys. 4.
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Rys. 4. Schematyczny rysunek modelu ruchu plata

2.1. Analiza ruchu skrzydla

W pierwszej kolejnosci nalezato zajac sie ruchem poprzecznym zwiazanym z katem ¢ oraz
dlugoscia dtuzszego ramienia [ i krotszego ramienia r, ktérego dtugosé bedzie potrzebna do cha-
rakterystyki gléwnego ruchu obrotowego. Dlugosé ta zostala wyliczona z danych wspétrzednych
dla punktéw #1 oraz #3
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| = \/(X#g — Xy1)? + (Yys — Yy1)? = 823 piksele

(2.1)
| = /(X (#5) — Xy3)2 + (Y(#5) — Y3)2 = 208 pikseli
Kat ruchu poprzecznego ¢ zostal wyznaczony ze wzoru
Xaua(t
©(t) = arccos Xualt) (2.2)

l
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Rys. 5. Przebieg kata odchylen ruchu poprzecznego

Na podstawie wykresu na rys. 5 wyznaczono okres drgan wlasnych na podstawie réznicy
czasu miedzy maksymalnymi katami. Dla lepszej dokladno$ci obliczen sprawdzono okres dla
kilku réznych maksiméw i miniméw funkcji. Otrzymane wyniki usredniono i uzyskano okres
drgan wlasnych réwny T = 230 ms. Odchytki okreséw od $redniego sa niewielkie (na poziomie
2%-3%), dlatego zalozono stala predkos$é katowa oscylacji harmonicznych ruchu poprzecznego,
ktorag wyrazono wzorem

2 d
wo = % — 27,32 % (2.3)

Wyznaczenie tych wartosci jest potrzebne do przyblizenia oscylacji kata ¢ ruchem harmonicz-
nym, ktorego przebieg pokazano na rys. 6, zmiany kata wyrazaja si¢ wzorami

do(t
@(t) = A, sin(wot) w(t) = % = A w cos(wot) (2.4)
W celu analizy ruchu obrotowego topaty skrzydia przeprowadzono podobna analize jak
w przypadku ruchu poprzecznego, uwzgledniajac tym razem kat oscylacji « oraz predkosé ob-
rotowa (2. Potrzebna jest takze dlugos¢ ramienia r wyliczona poprzednio, r = 208 pikseli. Do
wyznaczenia przemieszczen katowych ruchu obrotowego wykorzystano nastepujace zaleznosci

Yus — Ising

Yus =lsinp +rsina = sina =
. " (2.5)
) = sin~! Yus5(t) — Isinp(t)

al(t
( r

Okres drgan ruchu obrotowego pokazanego na rys. 7 jest taki sam jak ruchu poprzecz-
nego. Dlatego czesto$é drgan oraz czestotliwo$é wynosza odpowiednio 2y = 27,32rad/s,
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Rys. 6. Przebiegi funkcji kata poprzecznego oraz predkosci katowej
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Rys. 7. Przebieg wychylen gtéwnych oscylacji

f = 4,3478 Hz. Kolejnym krokiem jest wyznaczenie rownania ruchu oscylacji harmonicznych,
ktorym zostanie przyblizona charakterystyka zmian kata o. W tym przypadku, oscylacja har-
moniczna nie przebiega wokoét osi Ox, tylko wokdt kata wychylenia poczatkowego «q. Dla takiego
przypadku zmiana kata oscylacji harmonicznej okreslona jest wzorem

do(t
a(t) = Ay sin(2t) + ag 2(t) = % = A £ cos(£2t) (2:6)
gdzie A, — amplituda drgan
maz — Qmin 2 ) 1 ) o
A, = Qmes = Omin _ 20816 30,759 _ oo 2ac0 ) 4501 rad (2.7)

2 2

oraz «ag — kat poczatkowy oscylacji

00 = Qmaz — Aq = —4,972° = —0,08678 (2.8)
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Rys. 8. Przebiegi odchylen i predkosci katowych ruchu oscylacyjnego

Predkosé ruchu flatterowego zachowuje charakter oscylacji. Nalezy znalezé ewentualne prze-
suniecie w czasie jednej funkcji wzgledem drugiej. Niezbedne to bedzie to prawidlowego zaim-
plementowania ich do programu, z zachowaniem poprawnosci fazy jednego kata wzgledem dru-
giego. Réznica w czasie miedzy miejscem zerowym jednej funkcji a miejscem zerowym drugiej
jest poszukiwanym przesunieciem, ktére wyniosto At = 33 ms = 0,033 s. Stosujac te poprawke
do wyznaczonych wzoréw oscylacji harmonicznych, zapisano wzory przebiegéw katowych (2.9)
i predkosci katowych (2.10), ktérych przebieg zaprezentowano na rys. 9 i 10

(t) = Ay sin(wo(t + At)) a(t) = Agsin(20t) + ap (2.9)
w(t) = dfl—it) = A wg cos(wot + At)) Qt) = d(z;it) = Ao cos(£2t) (2.10)

3. Model numeryczny i analiza oplywu ustalonego

Do analiz numerycznych uzyto programu ANSYS Workbench, a w szczegdlnosci jego modut
do analizowanie przeplywéw (CFD) — ANSYS Fluent w wersji akademickiej 18.2. Dana wersja
pozwala na stworzenie siatki o maksymalnej liczbie elementéw 500 000. W obliczeniach metodami
numerycznej mechaniki ptynéw wykorzystano dwuwymiarowy model skrzydta. Tréjwymiarowa
lopata o bardzo duzej rozpietosci przyblizona zostata modelem 2D, ktory stanowi jedynie profil
NACA 0015.

Schemat flatteru o dwdch stopniach swobody przedstawiono na rys. 11. Dwoma stopniami
swobody w tym przypadku sa: ruch pionowy géra-dét h(t) oraz obrét wokél osi zaczepienia
modelu o kacie a(t).

Profil NACA 0015 wykonano na podstawie danych zaimplementowanych w postaci pliku
tekstowego wspolrzednych punktéw [13]. Na podstawie punktéw stworzono przebiegajaca przez
nie krzywa. Zamodelowano przestrzen pomiarowa jako kwadrat o srodku w poczatku ukladu
wspOlrzednych Ozy oraz bokach o dlugosci @ = 3m (a = 10¢, ¢ — dlugosé cieciwy). W pracy
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Rys. 9. Przebiegi wychylen katowych
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Rys. 10. Predkosci katowe obu przemieszczen

analizowany byl przeplyw nieustalony. Ruch obrotowy skrzydta zamodelowany byl przy zasto-
sowaniu metody sliding mesh. Metoda ta wymaga wyodrebnienie obszaru, ktory bedzie obracat
sie wraz z zamodelowanym skrzydlem z predkoscig katowa skrzydta. Dlatego stworzono mniejsza
przestrzen o powierzchni kola o promieniu r = 0,45 (a = 2¢). Wspélrzedne $rodka tego kota sa
tozsame ze wspoOlrzednymi $rodka aerodynamicznego profilu, a tym samym jest to takze punkt
zamocowania profilu do ramy, wokdt ktérego nastepuja oscylacje katowe.

Siatka do obliczen numerycznych CFD zostata stworzona w wewnetrznym programie ANSYS
Workbench — ANSYS®Meshing™. Obszar podzielono, stosujac siatke strukturalna w poblizu
warstwy przysciennej oraz siatke niestrukturalna o elementach tréjkatnych w pozostaltym obsza-
rze. Krawedzie profilu zostaly podzielone na 1300 jednakowych elementéow. Siatka strukturalna
skladata sie z 35 warstw. Tempo wzrostu warstw siatki dla warstwy przysciennej wynosi 1,12.
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S

h(t)

Rys. 11. Wizualizacja dwéch stopni swobody

W przypadku siatki niestrukturalnej tempo wzrostu wynosit 1,03. Grubosé pierwszej warstwy
wynosita 9 - 107 m. Liczba elementéw na powierzchni profilu wynosita 1300. To zapewniato
warto$¢ parametru wall y* < 1 dla analizy ustalonej oraz nieustalonej. Liczba elementéw siatki
na krawedzi miedzy obszarami wynosita 600. Liczba elementéw siatki wynosita 232 001. Liczba
weztow wyniosta 140 350. Do weryfikacji stworzonej siatki obliczeniowej wykorzystano ta sama
siatka dla obliczen ustalonych oraz nieustalonych. Siatke zademonstrowano na rys. 12.

ANSYS
R18.:2
Acadenic

[ —

Rys. 12. Domena obliczeniowa wraz z siatka objetosci kontrolnych

3.1. Obliczenia charakterystyk profilu

Obliczenia za kazdym razem byly przeprowadzone dla tej samej geometrii i siatki przed-
stawionych wczeéniej. Profil podczas analiz ustalonych pozostawal nieruchomy. Kat natarcia
implementowano za pomoca zmian sktadowych predkosci wlotowej. Wartoéci funkeji y™ przyj-
muja pozadane, przy tego typu obliczeniach, wartoéci yt € (0;1). Przed znalezieniem danych
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eksperymentalnych dla profilu NACA 0015 wyznaczono liczbe Reynoldsa Re do zaimplemen-
towania odpowiednich wynikéw badan tunelowych, ktore postuza do poréwnania z modelem
numerycznym. Dla danych liczbowym analizowanego modelu otrzymano

1,225-14,57-0,22

— = 9219437 ~ 0.2 - 10° 1
Re 17804 105 9437 ~ 0,2 - 10 (3.1)

Nastepnym krokiem dla modelu numerycznego przedstawionego w rozdziale wyzej bylo wy-
znaczenie charakterystyk profilu aerodynamicznego dla przepltywu ustalonego dla wyliczonej
liczby Reynoldsa. Pozwolitlo to poréwnaé otrzymane wyniki numeryczne z wartosciami badan
eksperymentalnych przeprowadzonych na profilu NACA 0015. Dane badan tunelowych zostaty
zaczerpniete z literatury [14]. W przypadku opisywanej pracy istotne bylo otrzymanie charak-
terystyk wspoétczynnikow aerodynamicznych takich jak wspoétezynnik sity nosnej Cl oraz wspot-
czynnik oporu aerodynamicznego C'd w funkcji kata natarcia profilu.

Na tys. 13 przedstaawiono wyniki wspélczynnika sity nosnej oraz oporu aerodynamicznego
dla poszczegdlnych modeli turbulencji. Zamieszczono na wykresach rowniez dane eksperymen-
talne z badan tunelowych. Przeprowadzono analize wplywu parametréw siatki obliczeniowej na
wynik symulacji. Na rys. 14 zamieszczono wyniki analizy numerycznej metoda k-w, SST dla
roznej liczby elementéw na powierzchni badanego profilu. Liczba n przedstawiana na wykresach
jest réwna liczbie podzialu elementéow na powierzchni profilu i wynosi n = 1300 elementow.

16 0,25
A
14 | | = cd
» 0,2
1,2 i —= !
A o
& ]
1 ‘ 4 Cl eksperyment
0,15 B Clk-w, SST
0.8 i ] * i 8 AClk-£ RNG
a Cl Spalart-Allmaras
0,6 1 ‘ . :
= 0,1 —Cdeksperyment
0,4 g | | S ® Cdk-w, SST
4 Cdk-e, RNG
4
0.2 - f ° 0,05 -CdSpalart-Allmaras
om A P |
[} e e s 2 - 10 15 20
-0,2 0
ol

Rys. 13. Wspdtcezynniki sity nosnej i oporu aerodynamicznego profilu NACA0015

4. Analiza przeplywu nieustalonego

Gléownym przedmiotem analizy numerycznej byt ruch flatterowy w modelu nieustalonym
(Transient). Tego typu analiza pozwoli na zaobserwowanie zmian modelu flatteru w czasie. Wy-
niki dla pewnego okresu czasu, a nie tylko dla pojedynczej chwili, dadza szerszy obraz obser-
wowanego zjawiska oraz pozwola na pelniejsza jego analize pod katem aerodynamicznym. Ruch
flatterowy zamodelowany zostal w nastepujacy sposéb: ruch poprzeczny odwzorowano za po-
mocg zmiany kierunku predkoéci wlotowej a ruch obrotowy implementowano poprzez zmienng
predkosé katowa obszaru zawierajacego profil (kolo).
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Rys. 14. Poréwnanie wspolczynnikow dla réznej liczby podzialéw elementow w warstwie przysciennej

Otrzymano wartosé predkosci pionowej na wlocie potrzebna do analizy ruchu flatterowego
V, ~ w -, ktérej przebieg przedstawiono na rys. 15. Ruch obrotowy zamodelowano poprzez
zmienna predkosé katowa (2(t), ktéra zostala wyjasniona i wyznaczona w rozdziale 3

_da(t)
o dt
Obrét odbywal sie wokdl stalego punktu 1/4 SCA, ktéry jest jednoczesnie punktem zaczepienia

profilu i wokot ktérego sie obraca. Przebieg predkosci pionowej w czasie dla badanego przypadku
pokazano na rys. 15.

() = Ay 2 cos(£2t) (4.1)

A AN AErAR AT
wo d P
s 0)\ /20)0\ /400 \ 0 \8(0} \1000/ 1%00/ 1490 ‘
AVAIRVARRVIERY/

7 A4 7 A4 A4 A4 7

t[ms]

Rys. 15. Przebieg predkosci pionowej w czasie

Kolejnym krokiem bylo zapisanie przedstawionych funkcji w sposéb taki, aby mozlie byto ich
zaimplementowanie do programu analizy numerycznej CFD. Postuzyla do tego tak zwana User-
Defined Function (UDF) [15]. UDF jako funkcja zostala zapisana w jezyku programowania C
i moze by¢ dynamicznie zatadowana bezpos$rednio do obliczen numerycznych. Stosowana jest
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do udoskonalenia standardowych funkcji dostepnych w programie ANSYS Fluent. Mozliwe jest
za ich pomoca modyfikowanie np. warunkéw brzegowych, wlasciwosdci materiatowych, szybkosé
reakcji czy rownania ruchu. Do zadania warunkéw brzegowych w postaci zmiennej predkosci
pionowej wzgledem czasu postuzono sie funkcja DEFINE_PROFILE. Za jej pomoca zdefiniowano
niestandardowy profil na wlocie, ktory to jest zmienny w czasie. Do implementacji predkosci
katowej uzyto makra DEFINE_TRANSIENT_PROFILE. Postuzono si¢ ta funkcja do zadania
zmiennej predkosci obrotowej na przestrzeni wokét profilu. Funkcja UDF w tekstowej formie jest
przedstawiona na rys. 16.

#include "udf.h"

#define PI 3.1415926537

#define OMEGA 27.32 /* omega taka sama dla obu ruchdw */
#define Rad ©0.487 /* ramie dluzsze */

#define rt @.833 /* czas w s przesuniecia wykresow */
#define A ©.078557 /* amplituda ruchu poprzecznego rad */

DEFINE_TRANSIENT_PROFILE(speeda, time)

{

real ampla = 0.4501; /* amplituda katowa w radianach*/

real omegaa = ampla*OMEGA*cos(OMEGA*time);

return omegas;

¥

DEFINE_PROFILE(inlet_y_velocity, ft, var)

{

real flow_time;

face_t f; /* Face index has its own type */

flow_time = CURRENT_TIME; /* Special Fluent macro */
begin_f_loop(f,ft) /* Fluent has special face loop macros too */
{

F_PROFILE(f,ft,var) = Rad*A*OMEGA*cos (OMEGA* (flow_time+rt)); /*predkosc pionowa na
wejsciu */

gnd_f_loop(f,ft)
b
Rys. 16. Kod programu wsadowego UDF
3 - e C| e Cdl 18
2,5 - ﬁ L 1,6
2 - - 1,4
1,5 - L 1,2
1 - -1
Cl 05 - - 08 Cd
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1 - 0,2
-1,5 - -0
2 . . : : : : . : . 0,2
0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1
t[s]

Rys. 17. Charakterystyki aerodynamiczne profilu plata podczas ruchu flatterowego
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Rozktad cisnienia statycznego

Kat natarcia a=-18,8°

Kat natarcia a=14,6°

Kat natarcia a=24,1°

Kat natarcia a=29,1° Kat natarcia «=30,6°

-8.00e+01 -560e+01 -3.20e+01 -8.00e+00 1.60e+01 4.00e+01 6.40e+08.00e+01

[ pascal

Rys. 18. Rozklad ciénienia statycznego dla wybranych pozycji skrzydta

Analiza przeplywu nieustalonego zostata przeprowadzona dla takich samych warunkéw jak
dla przeplywu ustalonego. Zaimplementowano stworzong funkcje UDF. Predko$¢ pionowa ruchu
poprzecznego zostala wdrozona do wlotowego warunku brzegowego (inlet). Predko$é wlotowa
rozrézniono na komponenty. Predkosé V, pozostala stala i wynosita 14,57 m/s. Natomiast pred-
kos¢ 'V, zastapiong funkcjg inlet_y_velocity, ktéra zostala zaczerpnigta z zalaczonego UDFa.
Predkos$é katowa ruchu obrotowego zostala zadana na obszarze wokét profilu (kolo). Uzywano
opcji Mesh Motion, do ktérej wprowadzano predkosé obrotowa z funkcji z UDF. Pozostaly-
mi opcjami ustawionymi podczas wykonywania obliczen byly: krok czasowy dt = 5ms; liczba
iteracji na krok czasowy I = 5000; liczba krokéw czasowych m = 200. Dla przeptywu nieustalo-
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nego przeprowadzono kilka analiz numerycznych. Ruch flatterowy ustalony scharakteryzowano
za pomoca wspOlczynnikéw aerodynamicznych (Cl oraz C'd) pokazane na rys. 17. Poréwnano
takze wykresy konturowe wielkosci fizycznych takich jak: ci$nienie statyczne (rys. 18), pred-
kos¢ catkowita (rys. 18) oraz wirowo$¢ (rys. 19). Funkcja wirowosci zostala dodana jako funkcja
niestandardowa

-, — IV, 9V,
= oz oy

(4.2)

Rozktad predkosci catkowitej

Kat natarcia a=-13,3° Kat natarcia a=-3.5°

: Kqt natarcia a=14,6°

Kat natarcia =29,1° Kat natarcia a=30,6"

7000400  385e400  108es01  126e+D1 1482401  168esD1  187e+01 2.00e+01
TSI

Rys. 19. Rozklad predkosci catkowitej dla wybranych pozycji skrzydia



252

M. Strachowski, K. Rogowski

Rozktad wirowosci

Kat natarcia a=-18,8°

K3t natarcia a=5,4° Kat natarcia a=14,6°

Kat natarcia a=19,7° Kat natarcia a=24,1°

Kat natarcia «=29,1° Kat natarcia a=30,6"

-2.00e+02 -1.40e+02 -8.00e+01 -2.00e+01 4.00e+01 1.002+02 1.60e+02 2.00e+02

Rys. 20. Rozklad wirowoéci dla wybranych pozycji skrzydia

Kolejnymi wartosciami otrzymanymi w wyniku analizy numerycznej sa predkosci przeptywu
za badanym profilem. Do obliczenia predkosci naniesiono w programie Fluent tak zwany rake. Na
stworzonej linii naniesiono 150 punktéw. Na punktach odczytywano wartosci predkosci pionowej
i poziomej. Predkosci pionowa i poziomg w $ladzie aerodynamicznym za ptatem pokazano na
rys. 21 i 22.
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Rys. 21. Przebieg predkosci poziomej za profilem dla réznych wysokosci
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Rys. 22. Przebieg predkosci pionowej za profilem dla réznych wysokosci

5. Podsumowanie, wnioski i dalsze prace

Celem zaprezentowanych prac byla analiza eksperymentalna flatteru gietno-skretnego topaty.
Na podstawie ruchu lopaty uzyskanego za pomoca szybkiej kamery uzyskano dane wejsciowe do
obliczen numerycznych. Na podstawie wynikéw z badan eksperymentalnych oraz numerycznych
wyciagnieto nastepujace wnioski:

e Metoda rejestrowania ruchu flatterowego za pomoca szybkiej kamery nadaje sie do tego
typu analiz. Czestosé drgan poprzecznych uzyskana za pomoca szybkiej kamery byta o 8%
wieksza w poréwnaniu z czestoscia drgan uzyskana za pomoca akcelerometru. Rezultaty
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uzyskane za pomocyg szybkiej kamery zaleza od liczby klatek rejestrowanych przez kamere
oraz od sposobu ustawienia kamery (jej wypoziomowania, ustawienia wzgledem skrzydla).
Istotny wplyw na rejestracje drgan obiema metodami moga mie¢ drgania tunelu aerody-
namicznego.

e Podczas analizy ustalonej stwierdzono, iz modele turbulencji: k-w, SST oraz Spalart-
Allmaras daja rezultaty najbardziej zblizone do rezultatéw eksperymentalnych dla badanej
liczby Reynoldsa, jednak zadna z tych metod nie wyznacza w dokltadny sposoéb sit aerody-
namicznych analizowanego modelu. Dla matych katéw natarcia o < 10°) wszystkie modele
turbulencji w satysfakcjonujacy sposéb wyznaczaja wspdtczynniki sit aerodynamicznych.
Jednak dla wiekszych katéw (a > 10°) zawyzaja one wspolczynniki sily nosnej i zanizaja
wspotczynniki oporu aerodynamicznego. Moze to by¢ spowodowane mata wartoscig liczby
Reynoldsa (Re ~ 0,2 - 109), dla ktérej przeciagniecie profilu, czyli gwattowny spadek sily
nosnej i gwaltowny przyrost oporu aerodynamicznego, na skutek zbyt duzego kata natar-
cia, nastepuje juz dla kata natarcia ok. a = 10°. Modele turbulencji zaimplementowane
w programie Fluent maja problem z prawidtowym modelowaniem przeciagniecia oraz sit
aerodynamicznych temu towarzyszacych.

e Podczas analizy przeplywu nieustalonego wyznaczono wspoélczynniki aerodynamiczne to-
paty skrzydla. Z przebiegéw wspodlczynnikéw aerodynamicznych wynika harmonicznosé
obserwowanego ruchu. Ze wzgledu na brak modelu turbulencji obliczajacego w prawidto-
wy sposéb wspoélczynniki aerodynamiczne przy wickszych katach natarcia, przebiegi moga
postuzy¢ jedynie do ogdlnego spojrzenia na aerodynamike modelu.

e Za pomoca wykresow konturowych: cisnienia statycznego, predkosci catkowitej czy tez wi-
rowosci mozna zaobserwowa¢ oderwanie na powierzchni profilu. Wykresy obrazuja zmiany
tych parametréow dla badanego zakresu katow natarcia skrzydta. Poréwnujac analize nume-
ryczng do wizualizacji eksperymentalnej, stwierdzono poprawnosé otrzymanych wynikéw.
W obu przypadkach analiz oderwanie jest widoczne, zwtaszcza dla duzych katéw natarcia.
Zjawisko to najlepiej zobrazowano na wykresach konturowych wirowosci.

e Otrzymane wykresy rozktadéw predkosci prezentuja zaburzenia, ktére powstaja w $ladzie
aerodynamicznym za skrzydlem. Dla predkosci poziomej stwierdzono zaburzenia, ktoére
sa najbardziej widoczne dla duzych katéw natarcia. Przy predkosci pionowej otrzymano
ciekawa zaleznosé: warto$é¢ predkosci pionowej w §ladzie za skrzydlem rosnie dla zmniej-
szania katow natarcia do warto$ci ujemnych. Natomiast dla zwiekszania kata natarcia
warto$¢ predkosci pionowej maleje. Spowodowane to jest wirami oderwania powstajacymi
za skrzydlem oraz kierunkiem ich obrotu.

Wyniki i wnioski z przeprowadzonych prac wykazaly, ze istnieja dalsze mozliwosci badania
zjawiska flatteru gietno-skretnego skrzydta na stanowisku pomiarowym w tunelu aerodynamicz-
nym Zakladu Mechaniki MEiL. Nalezy zastanowi¢ si¢ nad uzyciem bardziej ztozonego modelu
turbulencji, ktéry bedzie w stanie dobrze zamodelowaé¢ dynamiczny i ztozony charakter optywu
z wystepujacym masywnym oderwaniem. Model turbulencji klasy Transition SST moze poprawié¢
otrzymywane charakterystyki aerodynamiczne. Duze bardziej zaawansowane modele, np. DES,
LES, moga da¢ jeszcze dokladniejsze wyniki. Nalezy zaznaczyé, ze sa to modele duzo bardziej
kosztowne obliczeniowo, wymagajace mocniejszych jednostek obliczeniowych. Kolejnym elemen-
tem do zmiany jest zastosowanie przenikania siatki Overset Mesh. Metoda ta moze pozwoli¢
na dokladniejsze zamodelowanie opltywu wokoét ptata, poprzez brak obszaru przejScia miedzy
przestrzeniami obliczeniowymi. Zamodelowanie opltywu 3D calej geometrii ptata pozwoli na wy-
znaczenie dokladniejszego opltywu wzgledem eksperymentu. Sam eksperyment mozna wykonaé
w kilku innych metodach pomiarowych, jak np.: Particle Image Velocimetry (PIV), dmuchawa
dymna, pomiar ci$nienia na powierzchni plata przez otwory pomiarowe. Metody te dostarcza
dodatkowych wartosci, ktore lepiej scharakteryzuja optyw i ruch flatterowy.
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Numerical and experimental analysis of the wing flutter

The aim of the study was the experimental and numerical analysis of the bending-torsional flutter of
a wing blade. The flutter motion was investigated on a measurement stand belonging to the Department
of Mechanics at the Faculty of Power and Aeronautical Engineering. The measurement stand was placed
in an open measurement area of a tiltable wind tunnel. The flutter phenomenon was studied for a single
flow velocity, for which flutter oscillations were steady. The experimental studies were divided into two
stages: The first stage involved using a high-speed camera to analyze the flutter oscillatory motion with
the use of attached markers. In the film obtained from the camera, the movement of the markers was
tracked using a special film analysis software. This allowed for obtaining the trajectories of specified
points. Based on the obtained characteristics of these points, the transverse and rotational movements of
the blade were determined. The numerical analysis of the flutter was performed based on the geometric
data of the actual wing. The kinematic parameters of the wing motion were obtained from the high-speed
camera, and the air flow parameters found in the wind tunnel. The study included a steady-state analysis
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of the NACA 0015 airfoil characteristics and an unsteady analysis of the fluttering wing. The numerical
analysis of the steady-state characteristics of the airfoil was conducted using ANSYS Fluent software
with the turbulence models: Spalart-Allmaras, RNG k-¢, and SST k-w. The results were compared with
experimental data taken from the literature. The aerodynamic force coefficients were satisfactory in
comparison to the experiment within the range of +10°. The best results were obtained for the SST
k-w model. The fluttering wing analysis was performed using only the SST k-w turbulence model. The
study presents the aerodynamic forces, distributions of static pressures, total velocities, vorticity, and
velocities in the wake. The obtained results of velocity and pressure distributions indicate the occurrence
of dynamic separation. The method used in the research was suitable for analyzing flutter with two
degrees of freedom.



