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В статье получено распределение ере,
сил вдоль крыла «а границе устойчивости
зистационарной аэродинамики. Проводите^
дом Бубнова — Галеркина.

Крыло самолета яри движении
сервативной распределенной систе

дней за период работы аэродинамических
при использовании нестационарной и ква-
сравнение с результатами расчета мето-

в потоке •воздуха является некон-
>мой, устойчивость (которой опреде-

ляется величиной скорости воздушного потока. При определенной ско-
рости, называемой критической скоростью: флаттера, система теряет
свою устойчивость, и при скоростях выше критической колебания в ней
нарастают со временем. На границе потери устойчивости колебания
крыла происходят без затухания. В этом случае суммарная работа
аэродинамических сил за период шо всему крылу должна равняться
нулю. Анализ (флаттера с энергетической
в работах [1] и [2]. Крыло при этом заменяв
тельной системой с двумя степенями своб1с
получено распределение работы ащ 
период по крылу на границе устойчк

точки зрения был сделай
лось эквивалентной колеба-
оды. В настоящей работе

родинам ических сил в среднем за
ивости для двух теорий взаимодей-

ствия крыла с потоком воздуха: нестационарной и 'квазистационарной'
[3]. Формы колебаний крыла, от которых зависит обмен энергии, были
получены путем «точного» решения
вой задачи с. использованием аналоговой модели.

Уравнения движения крыла в потоке воз
\EIw"\" + mw — moQ 

— [GIM — mow + /J = M (w 
Граничные условия для консольно-закреп

w (0, t) = w' (0, f) = 0 (0, t) = 0; w"(l, t) =

соответствующей однородной крае-

духа имеют вид
Ц(ю, й>, ё, 6, 6, и), 

В работе рассматривалось, кры
стоянными по размаху (не зависели от х\ 
ния: El — жесткость еа изгиб (7,83 -106

w, 6,6, 6, и). (1) 
Ленного крыла:
Е Ш' Х ^ ^ Ъ' ( / ,0 = 0. (2)

ло, параметры которого были по-
имели следующие значе-

на2) и GIP — жесткость на
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кручение (2,78-106 нм2); т — погонная масса (35 кг/м) и 1т — массо-
вый момент инерции (12,77 кем); I — длина крыла (1(6,1 м); 2Ь — хор-
да крыла (2,822 м); а — расстояние между осями жесткости и центра-
ми тяжести (0,2826 м)\ р - - плотность воздуха (1,224 кг/м3); w — про-.
гиб крыла, 0 — угол закручивания, и — скорость воздушного потока
и L, М — подъемная сила и момент тангажа.

В уравнениях (1) и (2) штрихами и точками обозначены частные
производные по времени t и /координате х соответственно. Решение
уравнений (1) с граничными условиями (2) на границе устойчивости;
может быть записано в общем виде:

w (х, t) = w0 (х) EXP {T [ART + (Л:)] ) ,

6 (х, t) •-= 0О(х) exp {i [arf - f б2 (*)]}. (3>

На границе -флаттера 'колебания крыла являются незатухающими,,
и в целом крыло энергии из потока не получает, однако в каждом се-
чении ! аэродинамические силы вообще совершают отличную от нуля
работу. Для оценки степени взаимодействия крыла с потоком воздуха
введем плотность по размаху крыла работы аэродинамических сил за
период

| 2я/<о 2я/со
I ц (Л:) - j Lwdt -j~ j' MMt (4>

о о 

Распределение работы аэродинамических сил, используя выражение для;
L и М из работы [3], можно записать ,в следующем виде:

ц (х) L яра)263и F (k) (х) — ^0,5 (0,5 — a) — (0,5 + a) G (k) —

- (0,25 - a2) F (k) J 02 (*) [(0,5 - 2aF (k) + - j G(k)) cos (62 (*) — 62 (*)) + 

! + \ (F (k) - G (k)) sin (62 (x) - 6A (x) ) ] ^ ш о ( * ) М * ) } . (5>

где k — число Струхаля, C(k)—F(k)+iG(k) — функция Теодорсена,
2ba .-Ц- расстояние от середины крыла до оси упругости {а=—0,32).
Выражение для fx {х) по квазистациоварной теории можно получить,
если :в выражении (5) положить С (k) = 1 .

Распределение работы аэродинамических сил по крылу можно
получить, если известны формы колебаний крыла, а также частота
колебаний.

Скорость флаттера, частота и формы колебаний были получены
путем! решения однородной краевой задачи (уравнения (1) и (2)) на
аналоговой модели МНБ. Метод решения, описанный в работе [4] ,.
основан на сведении решения однородной краевой задачи к решению
некоторой совокупности задач Коши. Задача решалась для однород-
ного крыла, так что все коэффициенты в уравнениях (1) и (2) были:
.постоянными.

Для выбранного крыла был проведен стандартный расчет на
флаттер методом Бубнова — Г.алеркина по двум заданным формам,
соответствующим первым тонам свободных несвязанных колебаний
изгиба и кручения. Результаты моделирования и расчета представле-
ны в таблице.
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Нестационарная аэро^ инамика Квазистадионарная аэродина-
мика

электронная
модель ! расчет электронная

модель расчет

о)фЛ, рад!сек 
УфЛ, км/час 

27,6
364

0,39

J 2
34

7,2
5
3,40

44,0
232

0,94

40,3
236

0,89

Значительное отличие в значениях
это нестационарной и .квазистацшдаарно
личиной! числа Струхаля k /и, еледова
ствием между крылом и .потоком возд}
да колебания крыла по нестационарно
д выражении- для подъемной силы L

{ ш0(х),в„(х)

критической частоты и скорости
й теории связано с большой ве-

тельно, с «сильным» .'взаимодей-
ха. Учет влияния опутной струи
й теории приводит к тому, что
момента М появляются сдвиги

Рис. 1 

Рис. 2 
¥

«флаттера между «точным» решением
Галеркина.

На рис. 1 приведены формы колеба
1, 2 и 3, 4), полученные на электрон
которые мы в дальнейшем 'будем назы
по методу Бубнова — Галеркина (пун
стационарной (кривые 1, 3) и квазист

.динамики. Для форм колебания при

-60

л80

0,2 0,4 ч 0,6 0,8 j-

2

величина которых опреде-
ляется только числом Струхаля.
От величины этих фазовых сдви-
гов! очень сильно зависит харак-

ер обмена энергии между крьь
эм и потоком воздуха, а следо-
ательно, и положение границы
етойчивости, т. е. значение
астоты и скорости флаттера,
ажио отметить, что Как в 

случае нестационарной, так и 
к|вазистационарной аэродинами-

и имеется хорошее совпадение в 
Значениях частоты и скорости

расчетом по методу Бубнова — 

ний изгиба и кручения (кривые
ной модели (оплошная линия),
вать «точными», и вычисленные
ктирная линия) для случая не-
ационарной (кривые 2, 4) аэро-

флаттере выбранного крыла ха-
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рактерно наличие 'больших фазовых сдвигов между колебаниями изги-
. ба и кручения, а также между колебаниями изгиба в различных сече-

ниях (см. рис. 1), т. е. 'вдоль крыла распространяется сильная бегущая
волна изгиба и кручения. Большое отличие амплитуд форм используе-
мых в методе Бубнова — Галеркина от «точных» форм Наблюдается
только ' в амплитуде изгиба с использованием квазистационарной
аэродинамики. Это отличие, очевидно, объясняется тем, что частота
флаттера расположена ©близи частот собственных колебаний с преоб-
ладанием первого то!на кручения (о)2=45,5 рад/сек) и второго тона
изгиба! (соз=47 рад/сек), последнее нашло отражение ;в форме кривой
изгиба! (см. рис. 1, а, кривая 2). В случае нестационарной аэродина-
мики частота флаттера расположена примерно посредине между пер-
выми двумя частотами свободных колебаний с преобладанием первых

 тонов изгиба рад/сек) и кручения («2=45,5 рад/сек), ампли-
туды «точных» форм, используемые в методе Бубнова — Галеркина,
практически совпадают (рис. 1-).

Для полученных форм колебаний крыла на границе флаттера было
вычислено по формуле (5) распределение работы аэродинамических
сил. В обоих случаях (нестационарной и квазистационарной аэроди-
намики) вид распределения работы оказался одинаковым (см. рис. 2),
несмотря на большие различия в формах колебаний. На границе флат-
тера на (крыле имеются две области с разными знаками работы аэро-
динамических сил. Смена знака работы происходит в сечении, нахо-
дящемся на расстоянии 0,78 от корня крыла в случае нестационарной
аэродинамики и 0,79 — для стационарной. На участке, лежащем бли-
же к концу крыла,/аэродинамические силы совершают отрицательную
работу, и энергия (передается от колеблющегося крыла в лоток. .Пере-
нос энергии вдоль крыла из одной области в другую осуществляется
бегущей волной изгиба и кручения. Интересно отметить, что распреде-

 ление работы аэродинамических сил, рассчитанное для форм, использо-
ванных в методе Бубнова — Галеркина, оказалось, аналогичным с «точ-
ным» распределением (пунктарные линии на рис. 2).
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