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Santrauka

Pastaruoju metu, orlaiviy konstrukcijy projektavime dél savo gery mechaniniy charakteristiky vis
dazniau naudojamos kompozitinés medziagos. Be to, tokios medziagos suteikia gerg stiprumo ir
masés santyki, kas orlaiviuose yra labai svarbu, taciau lengvos konstrukcijos yra jautrios
aerotamprumo nestabilumui, tokiam kaip flateris ir divergencija. Flateris apibiidinamas kaip
dinaminé nestabili virpesiy reakcija, o divergencija — kaip konstrukcijos nestabilumas dél per dideliy
aerodinaminiy apkrovy. Norint §iuos reiSkinius efektyviai slopinti svarbu parinkti aerotamprumo
reiSkiniy slopinimo metodg ir atlikti sistemos tyrimus.

Atlikus aerotamprumo ir esamy jos reiSkiniy slopinimo sistemy ir galimybiy literatiiros analizg
nustatyta, kad efektyviausios yra aktyviosios slopinimo sistemos, kurios leidzia dinamiskai
prisitaikyti prie kintan¢iy apkrovy ir aplinkos salygy. Literatiiros analizé parodé, kad nors yra
nagrin€¢jami jvairlis aerotamprumo reiSkiniy slopinimo metodai, elektromagnetais valdomo
papildomo mini uzsparnio sistema nebuvo aptikta. Atsizvelgiant | tai, Siame darbe bus projektuojama
nauja sistema, kurioje aerotamprumo reiskiniy slopinimui bus naudojamas elektromagnetais valdoma
mini uzsparnio technologija.

Pirmiausia buvo suprojektuotas hipotetinio bepilocio orlaivio sparno 3D modelis, atlikta jo stiprumo,
standumo ir nattraliyjy virpesiy analizés. Atlikus stiprumine analiz¢ nustatyta, kad minimalus
atsargos koeficientas pagal ,, Tsai-Wu* kriterijy yra 1,52. Taip pat nustatyti svarbiausi virpesiy dazniai
bei sparno tipinés sekcijos standumas lenkimui ir sukimui. Tada taikant kvazi-statini metoda bei
pazangesnj K metoda, buvo sudaryti sparno aerotamprumo modeliai, kuriais buvo nustatyti svarbiausi
nestabilumo taskai. Skai¢iavimai parodé, kad pirmiau jvyksta divergencija — esant 47,5 m/s greiciui,
o flateris pasireiskia tik pasiekus 54,5 m/s greit].

Toliau naudojant XFLRS5 programing jrangg atliktas aerodinaminis profilio tyrimas, kurio metu
nustatytos pagrindinés profilio charakteristikos. IS analizés rezultaty nustatyta, kad didziausia
polinkio momento absoliutiné verté yra C,,=0,033, pagal tai pasirinktas 14 % ilgio su 5° atlenkimo
kampu mini uZsparnis, kuris sudaro 50 % sparno mosto ilgio. Pagal mini uZsparnio konfigtracija
buvo pritaikyti aerotamprumo matematiniai modeliai aerotamprumo slopinimui. Naudojant mini
uzsparnj kaip pasyvy slopinimo elementg, divergencijos greitis padidéja nuo 47,5 m/s iki 51,85 m/s.
Dinaminiy virpesiy slopinimas atliktas prie 47,5 m/s. [jungus mini uzsparnio slopinimg po 0,5 s,
sukamieji svyravimai buvo pilnai nuslopinti po mazdaug 0,4 s, o vertikalus sparny judéjimas
stabilizavosi taip pat po 0,4 s.



Galiausiai sukurtas mini uzsparnio koncepcinis prototipas, valdomas dviem elektromagnetais. Jo
konstrukcija suprojektuota naudojant SolidWorks, o pagaminta naudojant 3D spausdinimo
technologija ir plienines ploksteles. Prototipo veikimas pagristas Arduino Mega R3 mikrovaldikliu.
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Summary

Recently, composite materials have been increasingly used in aircraft structure design due to their
favorable mechanical properties. These materials offer a high strength-to-weight ratio, which is
crucial in aviation; however, lightweight structures are more sensitive to aeroelastic instabilities such
as flutter and divergence. Flutter is defined as a dynamic unstable vibration response, while
divergence is a structural instability caused by excessive aerodynamic loads. To effectively suppress
these phenomena, it is important to conduct research on aeroelastic suppression systems.

After analyzing the literature on aeroelastic phenomena and existing suppression systems, it was
found that the most effective are active suppression systems, which can dynamically adapt to
changing loads and environmental conditions. The literature review showed that while various
aeroelastic suppression methods are being investigated, no system using an electromagnetically
controlled auxiliary mini-flap has been identified. Therefore, this work focuses on designing a new
system that utilizes electromagnetically actuated mini-flap technology to suppress aeroelastic effects.

Initially, a 3D model of a hypothetical unmanned aerial vehicle wing was created, and its strength,
stiffness, and natural vibration characteristics were analyzed. The strength analysis revealed that the
minimum safety factor according to the Tsai-Wu criterion is 1.52. The main vibration frequencies as
well as the wing section’s bending and torsional stiffness were determined. Then, using a quasi-static
method and a more advanced K-method, aeroelastic models of the wing were developed to identify
key instability points. Calculations showed that divergence occurs first at a speed of 47.5 m/s, while
flutter occurs at 54.5 m/s.

Next, aerodynamic analysis of the airfoil was performed using “XFLRS5* software, during which the
main characteristics of the profile were determined. The analysis revealed that the maximum absolute
value of the pitching moment is C,, = 0.033. Based on this, a mini-flap with a 14% chord length and
a 5° deflection angle was selected, covering 50% of the wing span. Aeroelastic mathematical models
for damping were adapted based on the mini-flap configuration. Using the mini-flap as a passive
damping element, the divergence speed increased from 47.5 m/s to 51.85 m/s. Dynamic vibration
damping was analyzed at 47.5 m/s. When the mini-flap damping was activated after 0.5 seconds, the
torsional oscillations were fully suppressed within approximately 0.4 seconds, and vertical wing
motion also stabilized after 0.4 seconds.

Finally, a conceptual prototype of the mini-flap system was developed, actuated by two
electromagnets. Its structure was designed in SolidWorks and manufactured using 3D printing
technology and steel plates. The prototype is operated using an Arduino Mega R3 microcontroller.
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Santrumpy ir terminy sgrasas
Santrumpos:
AC - aerodinaminis centras;
CFD (angl. computational fluid dynamics) — skai¢iuojamoji fluidy dinamika;
LQG (angl. linear-quadratic-Gaussian) — linijinis, kvadratinis ir gausiskasis;
MC — masés centras;
MPC (angl. model predictive control) — modeliu prognozuojamas valdymas;
PID — proporcinis, integruojantis ir diferencijuojantis;

TC — tamprumo centras.

11



Ivadas

Pastaruoju metu, orlaiviy konstrukcijy projektavime dél savo gery mechaniniy charakteristiky vis
dazniau naudojamos kompozitinés medziagos. Be to, tokios medziagos suteikia gerg stiprumo ir
masés santykj. Vis délto lengvos konstrukcijos yra jautrios aerotamprumo nestabilumui.
Aerotamprumas nagrin¢ja tamprumo, incercijos ir aerodinaminiy jégy tarpusavio sgveika
konstrukcijose. Vienas i3 pagrindiniy nestabilumo atvejy yra flateris. Sis apibréziamas kaip dinaminis
aerotamprumo reiskinys, kai lanksti struktiira, tokia kaip orlaivio sparnas ar ploks§tuma, susiduria su
nestabilia virpesiy reakcija, veikiant aerodinaminéms ir inercinéms jégoms. Kitas svarbus reiskinys
yra divergencija, kuris atsiranda dél aerodinaminiy apkrovy poveikio, kai jos vir$ija sparno atsparuma
sukimuisi. Flaterio atsiradimas gali sukelti strukttirinj nuovargj arba netgi katastrofiska konstrukcijos
suirimg, tod¢l Sio reiskinio prevencija ir slopinimas yra itin aktualiis aeronautikos ir inzinerijos
srityse. Tam reikalingos aerotamprumo slopinimo sistemos, kurios orlaiviams padeda iSlaikyti
stabiluma ir valdyma prie jvairiy skrydzio salygy. Vienas i§ moderniausiy slopinimo techniky yra
aktyvus slopinimas per aerodinaminius valdymo pavirSius. Aktyvios valdymo sistemos, slopindamos
virpesius, orlaiviams leidzia operuoti prie didesniy grei¢iy. Taip pat, tokios sistemos leidzia sumazinti
konstrukcijos apkrovas, o tai padeda pagerinti jos ilgaamziSkumag ir padidinti skrydZzio sauguma esant
giisingoms ar turbulentiSkoms oro saglygoms. D¢l $iy priezasciy, aerotamprumo slopinimo tyrimai yra
svarbi sritis siekiant uztikrinti orlaiviy saugumg ir efektyvuma.

Siekiant iSnagrinéti aerotamprumo problemos aktualumg ir identifikuoti efektyvius Sio reiskinio
prognozavimo bei slopinimo metodus, bus atlickama literatiiros analizé. Analizés metu bus
apzvelgiami jvairiis flaterio prognozavimo metodai, tokie kaip eksperimentiniai, analitiniai ar
skaitmeniniai modeliai. Be to, bus nagrinéjami jvairiis aerotamprumo slopinimo budai, jskaitant
tradicines elektromechanines priemones ir modernius aktyvaus slopinimo metodus.

Siame darbe nagrinéjamas siiilomas sparno aerotamprumo slopinimo modelis, skirtas bepilo&iui
orlaiviui, kuriame pagrindinj vaidmen;j atlicka mini uZsparnio mechanizmas. Sis mechanizmas veiks
pasitelkiant elektromagnetus, o jy valdyma uztikrins mikrovaldiklis, veikdamas pagal specialiai
sukurta algoritmg. Pagrindinis $ios sistemos tikslas yra iSnagrinéti ar mini uzsparniy koncepcija
valdoma elektromagnetais gali pagerinti sparno aerotamprumo stabilumg ir padidinti kritinj flaterio
greit].

Darbo tikslas: sukurti ir iStirti sparno aerotamprumo reiskiniy slopinimo sistema, naudojancia
valdomg mini uZsparnj.

Siam darbui iskelti uzdaviniai:

1. ISanalizuoti esamas aerotamprumo reiskiniy slopinimo sistemas.

Sudaryti tiriamo sparno 3D modelj ir atlikti jo stipruming, standumo ir savyjy virpesiy analizes.

Sudaryti sparno tipinés sekcijos matematinj aerotamprumo modelj ir nustatyti tiriamo sparno

aerotamprumo charakteristikas.

4. Atlitki sparno profilio ir profilio su skirtingom mini uzsparnio konfigiiracijom aerodinaminiy
savybiy tyrimg ir parinkti tinkamiausig konfigtiracijg tiriamam sparnui.

5. Pritaikyti aerotamprumo matematinj modelj slopinimui naudojant mini uzZsparnj.

6. Suprojektuoti ir pagaminti koncepcinj mini uzsparnio prototipa.

w N
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1. Literatiuiros analizé

Siame skyriuje bus apzvelgtas aerotamprumo problemos aktualumas, pagrindiniai su §iuo reiskiniu
susije aspektai bei jo slopinimo galimybés. Pirmiausia bus apzvelgti pagrindiniai aerotamprumo
reiSkiniai. Toliau bus nagrin¢jamos flaterio stabilumo charakteristikos, jo prognozavimo metodai bei
efektyviis Sio reiskinio slopinimo budai. Atskirai bus pristatyti aktyvios valdymo sistemos taikymo
sprendimai, skirti sparno apkrovoms mazinti. Galiausiai bus aptarti aktyviis aerotamprumo valdymo
metodai.

1.1. Problemos aktualumas

Siuolaikiniame orlaiviy konstrukcijy projektavime vis aktualesnis yra energijos ir sanaudy taupymo
faktorius, todé¢l didelis démesys skiriamas kompozitiniy medziagy panaudojimui lengvy konstrukcijy
konfigiiracijoms. Kompozitinés medziagos pasizymi geromis mechaninémis charakteristikomis, be
to, tokios medziagos suteikia gerg stiprumo ir masés santykj, kas orlaiviuose yra labai svarbu. Vis
delto lengvos konstrukcijos yra jautrios aerotamprumo nestabilumui.

Pagrindiniu tokiu nestabilumu laikomas flateris — jis sukelia nevaldomus tam tikry orlaivio
konstrukcijos elementy virpesius, kurie gali lemti konstrukcijos suirimg. Teoriskai, bet kuris orlaivio
pavir$ius, kurj veikia oro srautas, gali patirtj flaterio reiskinj, tac¢iau labiausiai paplitusios konstrukcijy
vietos, kur flateris pasireiskia yra eleronai, posiikio ir aukStumos vairai [1].

1.2. Aerotamprumo reiskiniai

Aerotamprumas — tai mokslo Saka tirianti tamprumo, incercijos ir aerodinaminiy jégy tarpusavio
sgveika konstrukcijose. Tai galima pavaizduoti schematiskai Collar’o trikampiu (1 pav.) [2].

statinis
aerotamprumas

dinaminis
aerotamprumas

A:  aerodinaminés jégos
E: tamprumo jégos
I: mercinés jégos

1 pav. Aerotamprumo jégy atvaizdavimas Collar’o trikampiu [2]

Skirtingai nuo klasikiniy virpesiy tyrimy, kuriuose nagrin¢jama tik tamprumo ir inerciniy jégy
sgveika, aerotamprumas apima ir aerodinamines jégas, atsirandancias dél statiniy ar dinaminiy
konstrukcijos deformacijy oro sraute. Sios jégos griztamuoju ry$iu veikia padia deformacija.
Dazniausiai aerotamprumo reiSkiniams didZiausig jtaka turi konstrukcijos standumas. Aerotamprumo
reiSkiniai skirstomi j dvi pagrindines kategorijas: statinius ir dinaminius.
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Statinis aerotamprumas apibuidina aerodinaminés sgveikos su lanks¢iomis konstrukcijomis elgsena,
kai néra svyravimy. Vienas svarbiausiy ir pavojingiausiy statiniy reiskiniy yra divergencija, kuomet
aerodinamineés jégos sukelia nuolatinj konstrukcijos deformacijos did¢jima. VirSijus tam tikrg ribinj
greit], Sios jégos gali virSyti konstrukcijos standuma, dél ko konstrukcija gali prarasti savo forma ir
funkcionalumg ar visai suirti. Divergencija dazniausiai kyla dél per mazo konstrukcijos standumo
arba netinkamos aerodinaminio centro padéties.

Dinaminis aerotamprumas apima konstrukcijos svyravimus, kuriuos sukelia aerodinaminiy jégy
sgveika su inercinémis ir tamprumo jégomis. Vienas pavojingiausiy reiskiniy Sioje kategorijoje yra
flateris — nekontroliuojami virpesiai, kurie, jei néra tinkamai slopinami, gali sukelti katastrofiska
orlaivio struktiiros suirimg. Jei orlaivio konstrukcija neturi pakankamo slopinimo arba aktyviy
valdymo sistemy, flaterio amplitudé nuolat did¢ja, o tai gali lemti rimtus konstrukcinius pazeidimus
ar net visiSkg orlaivio suirima.

Sparno konstrukcijoms budingi trys skirtingi greiciai, kurie apibiidina kritinius aerotamprumo
reiSkinius yra: flaterio greitis, elerony reverso greitis ir divergencijos greitis [3]. Iprasty sparny
konstrukcijoms pirmiausia pasireiskia flaterio greitis, po to — elerony reverso greitis, o didziausia
verté¢ buina pasiekta esant divergencijai.

Kadangi darbe kuriama mini uzsparniy sistema yra skirta valdyti aerotamprumo reiSkinius,
didziausias démesys skiriamas bitent dinaminio aerotamprumo problemoms, ypac¢ flaterio.
Divergencija ir vairy reversas yra svarbils reiskiniai, taciau jie dazniausiai gali buti kontroliuojami
tinkamu konstrukcijos standumo parinkimu ir aerodinaminio centro optimizavimu. Sio magistro
darbo tyrimo sprendimas orientuotas j aktyviy valdymo sistemy kiirima, kurios galés realiu laiku
reaguoti j aerodinamines apkrovas ir uzkirsti kelig flaterio atsiradimui.

1.3. Flaterio stabilumo charakteristikos

Flaterio dinaminio nestabilumo aerotamprumo sistemos yra tokios, kuriose atsiradusiy svyravimy
amplitude laikui bégant didéja. Atsirade svyravimai gali priklausyti nuo daugelio veiksniy. Vienas i$
ju yra orlaivio sudedamyjy daliy struktiirinés savybés, kadangi skirtingos medziagos pasizymi
skirtingomis stiprumo, standumo charakteristikos. Itakos gali turéti ir kiti veiksniai, tokie, kaip:
sparny ir valdymo plokStumy geometrija, jy forma; naudojama mechanizacija; aplinkos salygos ar
net skrydzio rézimai. Bendru atveju stabilumo charakteristikas biity galima aprasyti, kad jos priklauso
nuo modalinés slopinimo vertés /7 ir modalinio daznio €% [4]. Modaliné slopinimo verté I} parodo,
kaip greitai flaterio vibracijos dingsta laikui bégant veikiant slopinimo jégoms, o modulinis daznis
Qy nusako savaji konstrukcijos svyravimy daznj. Flateris linkes atsirasti, kai aerodinaminiy jégy
veikiama konstrukcijos svyravimai yra artimi savajam svyravimo dazniui. Tipiniy rezimy
amplitudziy pokyciai, esant skirtingoms /' vertéms, kai Q; = 0, pateikta 2 pav.
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2 pav. Tipiniy rezimy amplitudziy poky¢iai, kai Q; = 0 [4]

IS 2 pav. iliustracijos galima matyti, kai /x < 0 tokie svyravimai yra konverguojantys ir reiskia, kad
sistema yra dinamiskai stabili, o kai /x> 0, tokie svyravimai diverguoja iki begalybés, todél yra
dinamiskai nestabili. Atvejis, kai 7x= 0 reiSkia ribinj atvejj tarp Siy dviejy ir yra vadinama stabilumo
riba, kurios metu vyksta paprasti harmoniniai svyravimai, atitinkantys ribing flaterio riba.

1.4. Flaterio prognozavimas

Tam, kad efektyviai buty galima taikyti flaterio slopinimo metodus tam tikromis saglygomis, svarbu
suprasti flaterio prognozavimo principus. Pastarieji gali buti skirstomi j kelias pagrindines
kategorijas: analitinius, eksperimentinius ir skaitinius metodus. Siame poskyryje aprasomi jvairiis
metodai, kuriais tyrinéjami aerotamprumo reiskiniai.

1.4.1. Analitiniai K ir P-K metodai

Vienas i§ budy flateriui prognozuoti yra taikyti K arba P-K metodus. Nors egzistuoja ir kity Siy
metody patobulintos versijos, taciau jie laikomi pagrindiniais. P, K ir P-K metodai yra praktiskiausi
ir geriausiai zinomi i$ kity metody [5]. Bendra flaterio lygtis yra iSreiskiama (1.1) formule [6].

[M]{G}+[D]{a} +[K g} =5 [ 4(r) J{a) (1.1)

¢ia [M ] — masiy matrica; [D] — klampaus slopinimo matrica; [K ] — standumo matrica; [ A(t*)} _

nestabiliy aerodinaminiy operatoriy matrica; {q} — koordinaciy vektorius.

Taikant vieng ar kitag metodg, konkreCiu atveju nustatomos kompleksinés savosios vertés p, pagal
kurias galima nustatyti oro srauto greicio ir slopinimo bei oro srauto greicio ir daznio priklausomybes

[7].

K metodas paremtas tuo, kad j sistemg yra jterpiamas dirbtinis slopinimas, kuris pastumia sistema ]
taska, kur flateris prasideda. K metodo savoji verté p apskaiciuojama pagal (1.2) formule [7].

, V2
P =
1+ig

(1.2)

¢ia V' — oro srauto greitis; g — slopinimo koeficientas.
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P-K flaterio lygties sprendimo metodas buvo sukurtas siekiant geriau aproksimuoti pokritinj
slopinimg nei K metodu [6]. P-K metodas pasalina K metode kartais pasitaikancius nereikalingus
ciklus. Taip pat Sis metodas leidzia atlikti bendraja fluterio analizg, taikant ,,doublet lattice*
aerodinamika, darant prielaida, kad judéjimas yra harmoninis, o analizei atlikti naudojamas iteracinis
procesas. Be to P-K metode | struktiirinius slopinimus ir modalinj slopinimg neatsizvelgiama. P-K
metodo savoji verté p apskaiciuojama pagal (1.3) formulg [7].

p=o(y=xi) (1.3)
¢ia ¥ — pereinamojo skilimo grei¢io koeficientas; @ — kampinis daznis.

Viename 2020 m. straipsnyje Bharati’s ir kt. atliko sluoksniuoty kompozitiniy konstrukcijy flaterio
analize, naudodami CUF (angl. Carrera Unified Formulation) [8]. Siame tyrime flaterio analizéms
atlikti buvo taikomas P-K metodas pagal CUF. D¢l savo labai didelio tikslumo ir efektyvumo
parinktas CUF hierarchinis kinematinis baigtiniy elementy modelis, skirtas kompozitinés plokstés ir
dézutés tipo sijos konstrukcijy flaterio skai¢iavimams. Aerodinaminiy apkrovy salygoms apibrézti
taikyta Theodorseno teorija, kuri gali buti naudojama kvazi-statinés ir nestabilios aerodinamikos
flaterio skai¢iavimams atlikti.

Vienas 1§ tyrime analizuojamy bandymy buvo flaterio analizés tyrimas, naudojant paprastg izotroping
plokstele, kurios ilgis — 0,305 m, storis — 0,001 m ir styga — 0,076 m. Tyrimo metu buvo naudojami
skirtingi TE ir LE modeliai, o rezultaty validumui patikrinti buvo sukurtas panasus modelis ir atlikti
skaiciavimai MSC-Nastran programa. Toliau 1 lentel¢je pateikti plokstelés flaterio tyrimo rezultatai.

1 lentelé. Izotropinés plokstelés natiiraliyjy virpesiy dazniai ir flaterio parametrai

Modelis Tinklelis | DOF far ) /%3 ) /%3 ) ¥ s VFr (m/s) fr (Hz)
TE4 20B4 72,75 59,77
TE2 12B4 666 9,4 58,84 74,21 165,1 230,81 | 75,7 42,05
TE3 12B4 1110 9,14 57,19 73,71 160,6 227,94 | 71,6 39,63
TE4 12B4 1665 9,14 57,16 73,7 160,52 | 227,77 | 69,8 39,15
LE (1L9) 12B4 999 9,14 57,17 73,72 160,54 | 227,97 | 74,9 40,47
LE (2L9) 12B4 1665 9,14 57,17 73,7 160,53 | 227,74 | 70,7 39,41
MSC-Nastran | 8 x 20 945 9,09 56,74 72,12 158,95 | 222,07 | 66,51 39,52

Lentel¢je pateikti pirmieji penki CUF ir MSC-Nastran modelio natiiralaus daznio f,, flaterio greicio
Vr ir flaterio daznio fr rezimai. Rezultatai parod¢, kad CUF modaliniai dazniai turi gerg sutaptj su
MSC-Nastran, ypaC modeliy TE3, TE4 ir 219, kuriy flaterio charakteristikos buvo artimiausios
lyginant su MSC-Nastran. Sis tyrimas parodé, kad naudojant CUF modelius galima gauti tikslius
rezultatus, kurie reikalauja gerokai maziau skai¢iavimo resursy.

1.4.2. Eksperimentiniai metodai

Meng’as ir kt. 2020 m. straipsnyje atliko laiko srities netiesing aerotamprumo analiz¢ ir bandymus
aerodinaminiame vamzdyje su lanks¢iu sparnu, naudojant deformacijomis pagrjstg sijos formuluote
[9]. Siekiant sukurti iSsamesn¢ aerotamprumo analizés sistemg, deformacijomis pagrjstas sijos
modelis, kuris naudojamas struktiirinei analizei, derinamas su nestabiliu stikurinio tinklelio metodu
(UVLM). Siiiloma deformacijomis pagrista sijos modelio ir visg netiesinés aerotamprumo analizés
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skaic¢iavimams patikrinti buvo suprojektuotas ir pagamintas sparno modelis, skirtas bandymams
aerodinaminiame vamzdyje. Sparno modelis yra sagmoningai suprojektuotas taip, kad vamzdyje
darbiniame srauto grei¢io diapazonuose biity didelés deformacijos, tai daroma, siekiant pastebéti
geometrinio netiesiSkumo ypatybes. Suprojektuoto sparno mostas yra 1 m, o styga 0,1 m. Ant sparno
galo yra sumontuotas aliuminis strypas tam, kad biity galima reguliuoti konstrukcines dinamines
charakteristikas ir pasiekti norimg flaterio greitj. Sparno modelio eskizas pateiktas 3 pav.

|

Priekiné sparno briauna

es!
Itvirtinimas 1
1

Sparno sija Sparno segmentas  Aliuminio juosta

Galiné sparno briauna

3 pav. Lankstaus sparno modelio eskizas [9]

Atliekant tyrimus aerodinaminiame vamzdyje yra naudojami FGB jutikliai, kurie pritvirtinti prie
skirtingy viety, kad biity galima gauti deformacijy vertes Siose vietose. Vertikaliam ir iSilgai stygos
pagreiciui matuoti yra naudojamas skaitmeninis 3 asSiy akselerometras.

Deformacijomis pagristos formuluotés validumui uztikrinti yra panaudojama MSC-Nastran
programiné jranga. MSC-Nastran programos atlikta analize parodé, kad rezultatai gerai sutampa su
modaliniy bandymy rezultatais.

Siekiant istirti flaterio charakteristikas yra palyginami pateikti tiesiniai rezultatai, apskaiCiuoti
Nastran programa, netiesiniai rezultatai, gauti taikant kombinuota UVLM ir deformacijomis grjsta
formuluote, ir sparno galy poslinkiy bandymo rezultatai aerodinaminiame vamzdyje, kai srauto
greitis kinta nuo 10 m/s iki 18 m/s (Zr. 4 pav.).
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4 pav. Sparny galy poslinkiai, kai srauto greitis kinta nuo 10 m/s iki 18 m/s [9]

Deformacijomis pagristu metodu gauti poslinkiai gerai sutampa su gautais rezultatais
aerodinaminiame vamzdyje. Gauti tiesiniai rezultatai yra didesni nei kiti du, o skirtumai didéja,
didéjant greiCiui. Atlikus linijing flaterio analize, gauta, kad kritinis flaterio greitis yra 31 m/s, o
vibracijy daznis — 14,2 Hz. Tuo tarpu deformacijomis grjstu metodu, netiesiniu atveju, kritinis flaterio
greitis yra apie 17,6 m/s, o vibracijy daznis — 7,5 Hz, aecrodinaminiame vamzdyje — 18,5 m/s ir 7,6
Hz. Gauti kritiniai flaterio greiciai buvo beveik du kartus mazesni uz tiesinio flaterio kritinj greit;.

Kadangi eksperimentiSkai gautas kritinis flaterio greitis ir daznis gerai sutampa su teoriniais
rezultatais, o tai jrodo, kad pateiktas deformacijomis grjstas metodas yra vienas i§ biidy prognozuoti
netiesinio flaterio greit;.

1.4.3. Skaitiniai metodai

Vis labiau tobuléjant kompiuteriy mokslui skai¢iuojamojo fluidy dinamika CFD (angl. computational
fluid dynamics) tapo efektyviu metodu sprendZiant netiesines aeroservotamprumo problemas. Sis
galingas jrankis leidZia analizuoti jvairias inZinerines problemos, jskaitant ir aeroservotamprumo
reiSkinius. Toks metodas nereikalauja brangiy iSlaidy, o gauti rezultatai yra tiksliis ir detaliis. Daznai
CFD atliekami tyrimai lyginami su eksperimentiskai gautais. Kadangi Sie metodai reikalauja dideliy
skaiCiavimo iStekliy, jie dazniausiai taikomi jau zinant apytikslj flaterio greitj ir naudojami flaterio
prognozei patikslinti. Poskyryje 1.5. pateiktas tyrimas, kaip CFD buvo panaudotas
aeroservotamprumo reiskiniui nagrinéti.

1.5. Flaterio slopinimo metodai ir sistemos

Viename savo 2015 m. straipsnyje Chai ir kt. apzvelgé naujausias sparny aerotamprumo analizes
[10]. Taip pat pateikiamos jvairios valdymo strategijos, apimancios tiesinio ir netiesino valdumo
algoritmus, flateriui slopinti. Jis pabrézia, kad, flateriui valdyti, i§ esmés, yra du pagrindiniai metodai:
pasyvus valdymas ir aktyvus valdymas.
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Pasyvaus valdymo metodai buvo naudojami daugelyje pramoninése sistemose, nes lyginant su
aktyviais valdymo metodais, jie yra pigis, juos lengva prizitréti ir taikyti [11].

Pasyvus valdymas yra susijes su konstrukcijos standumo didinimu ir masés balansu [10]. Didinant
konstrukcijos standuma, paprastai padidéja ir bendra orlaivio masé, o tai orlaiviui néra naudinga. Tuo
tarpu masés balansas gali buti atliekamas, perkeliant kiekvieno sparng sudarancio konstrukcinio
elemento masés centrg arciau tamprumo asies, kuomet pridedamos balansinés masés prie§ tamprumo
asj arba pridedama viena koncentruota mas¢ tam tikroje sparno sekcijos vietoje [12]. Aviacijos ir
kosmoso srityse konfigiiracijos keitimas ne visada galimas, todél vis labiau tobuléjant aktyvaus
valdymo technologijoms pereinama nuo pasyvaus valdymo prie aktyvaus [10].

Yu Wang’as ir kt. pasiiilé pasyvy flaterio slopinimo metodg aerodinaminiam profiliui su valdymo
pavirSiumi, pagrista kintamo droselio hidrauline sistema, veikian¢ia ekstremaliomis gedimo
salygomis [13]. Rezultatai parodé, kad taikant §] metoda galima reikSmingai padidinti kritinj flaterio
greit] — nuo 11,88 iki 25,02 m/s. Tuo tarpu Reza Moosavi ir Faris Elasha atliko sparno flaterio
slopinimo tyrimus, tam panaudodami pjezoelektrines medziagas [14].

Aktyvaus flaterio valdymo metu yra naudojamos aktyvios valdymo sistemos, panaudojant
1Smanigsias medziagas, kurios gali biiti: pjezoelektrinés medziagos, formos atminties lydiniai ir pan.
Jas naudojant yra sugeneruojama papildoma jéga, kurios dydis valdomas keiciant iy medziagy
jtampos kritimg. Flateriui valdyti naudojami jvairtis algoritmai, kurie aktyviai reguliuoja
konstrukcijos aerotamprumo stabiluma. Taikant aktyvy slopinima, galima padidinti flaterio greitj ir
sumazinti orlaiviy konstrukcijos mase [10].

Zimmermann’as savo 1991 m. straipsnyje aktyvias valdymo sistemas iSskiria j du tipus [15]:

1. aktyvias skrydzio valdumo sistemas, kurios skirtos atlaisvinto stabilumo orlaiviui valdyti, siekiant
geresnio manevringumo;

2. aktyvias valdymo sistemas, skirtas flaterio charakteristikoms ir skrydzio komfortui pagerinti bei
sumazinti giisiy ir manevravimo apkrovas.

Flateriui slopinti gali biiti panaudojami sparno aerodinaminiai pavirSiai, tokie kaip: uzsparniai,
eleronai, spoileriai ir pan. Vindigni ir kt. 2024 m. straipsnyje pristaté paprasta adaptyvig sparno-
elerono flaterio slopinimo sistemg [16]. Autoriy suprojektuota sistema skirta padidinti sparno-elerono
aerotamprumo jrenginio darbinio greicio diapazona.

Siekiant placiau tyrinéti lankstaus sparno aktyvaus flaterio slopinimo metodus buvo sukurtas
FLEXOP bepilotis orlaivis, kurio kiekvienas sparnas turi keturis valdymo pavirSius, o iSorinis
(toliausiai nutoles nuo sparno Saknies) skirtas flateriui slopinti [17].

Dar vienas flaterio slopinimo metody yra sparno kei¢iamos geometrijos uzsparniy panaudojimas
(angl. morphing flap). Yan Ouyang’as ir kt. 2020 m. iSleido straipsnj, kuriame autoriai analizuoja
flaterio charakteristikas naudojant tokius uZsparnius [18]. Sio tyrimo tikslas — geriau suprasti sparno
su kei¢iamos geometrijos uzsparniais dinamines aeroservotamprumo charakteristikas. Straipsnyje
matematiSkai aprasomas kei¢iamos geometrijos uzsparnis ir sudaromas aerotamprus sparno ir
uzsparnio modelis. Bendru atveju ekvivalentinis kei¢iamos geometrijos uzsparnio atlenkimo kampas
yra apskaic¢iuojamas pagal (1.4) formule.
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S = arctan (&J (1.4)

Cf

¢ia yr — galinés sparno briaunos, su kei¢iamos geometrijos uZsparniu, vertikalus poslinkis, m; ¢y —
uzsparnio styga, m.

Dvimatis aerotamprus sparnas turi tris laisvés laipsnius ir yra paremtas slenkamosiomis ir sukimosi
spyruoklémis. Nepaisant struktiirinio slopinimo ir naudojant Lagranzo lygtis, gaunama, kad sparno ir
uzsparnio sistemos, su trims laisvés laipsniais, aerotamprumo judéjimas apraSomas lygCiy sistema

(1.5):

mh+S,G+S,B+K,h=-L
Saﬁ+]ad+[]ﬁ+b(a_f—a)Sﬁ],B+Kaa=Ma (1.5)

Sﬂﬁ+[1ﬂ+b(af—a)Sﬂ]d+1ﬂB+Kﬁﬂ=Mﬂ

Pateiktoje (1.5) lygciy sistemoje, deSinioji pus¢ yra aerodinaminés apkrovos, kurios apskai¢iuojamos
integruojant slégio pasiskirstyma aplink sparng su uzZsparniu.

Tyrimui atlikti yra panaudojami ROM modeliai, kur didelio tikslumo sudétingi modeliai yra
supaprastinami. Aerodinaminés sistemos reakcijai apraSyti panaudojamas ARMA modelis, kuris
apibudina aerodinamings sistemos atsakg kaip perskaiciuoty ankstesniy sistemos jéjimy ir i$¢jimy
sumg. Sparno ir uzsparnio jud¢jimas apraSomas naudojant Ansys/Fluent programinés jrangos funkcija
UDF, kuri para§yta C programavimo kalba. Cia naudojamos pirmos eilés aerotamprumo
diferencialinés lygtys (1.6).

'X':\' AS’ + qBvDa CS’ qBS Ca xY
=l ‘ ‘ ‘ ‘ (1.6)
X B,C, A X

a s a

Flaterio slopinimui renkantis valdiklj atsizvelgiama j tai, kad ne visas vertes galima iSmatuoti, todel
paprasto valdiklio su griztamuoju rySiu naudoti negalima. Todel biisenos vektoriui jvertinti
reikalingas stebétojas, kuris kas kart matuoja i§¢jimo verte. Tyrime naudojamas LQG (angl. linear-
quadratic-Gaussian) valdiklis, dar kitaip Zinomas, kaip tiesinis kvadratinis Gauso valdiklis.
Pastarasis sujungia optimaly reguliatoriy ir Kalmano filtra j optimaly kompensatoriy. Toks valdiklis
tinkamas atsiradusiam sparno flateriui slopinti. 5 pav. pateikta uzdaro ciklo aerotamprumo sistema su
LQG valdikliu [18].
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- w
LQG valdiklis

Aerotamprumo jvestis
X = Aoy + B S+ Fw
Y=C,x,+2

X, =(A,-BK-LC, +LD K)% +LY

av

Kalmano filtras

5 pav. Uzdaro ciklo aerotamprumo sistema su LQG valdikliu [18]

I§ 5 pav. galima matyti, kad pirmiausia turimos vertés X, Y ir z turi praeiti pro Kalman‘o filtra.

e o
Gavus apskaiciuotg biisenos vektoriy X, jvesties signalas /. apskai¢iuojamas tiesiskai. Tyrimo metu

padarytos iSvados, kad naudojant kei¢iamos geometrijos uzsparnj, Sis sukuria didesn¢ aerodinamine
jéga ir momentg nei lyginant su paprastu uzsparniu. Nestabili aerodinamika yra susijusi su uzsparnio
vidurio linija, todél riba, kuriai esant flateris atsiranda priklauso nuo jo atlenkimo kampo.

Be to tyrimas atskleidé¢, kad naudojant LQG valdiklj, kuriuo yra kontroliuojamas uzsparnis, galima
zenkliai padidinti flaterio greitj, taciau naudojant kei¢iamos geometrijos uzsparnj flateris atsiranda
esant didesniam greiciui nei lyginant su paprastu. Naudojant valdiklj, uzdaro ciklo momentinis
atsakas pateiktas 6 pav.

IS ¢ia matyti, kad aktyviai valdant uzsparnj (atlenkinéjant tam tikru kampu), atsiradusios vibracijos i$
karto maz¢ja ir per 0,1 s nusilpsta iki nulio. Nustatyta, kad per visg §j laika, didziausi paprasto
uzsparnio ir 2-osios konfigiiracijos keiCiamos geometrijos uzsparnio atlenkimo kampai yra
atitinkamai lygus 2,8° ir 1,7°. Tai parodo, kad tokiomis pat sglygomis kei¢iamos geometrijos
uzsparnis turi didesnj efektyvuma nei paprastas.

0.02 ) ' ' —+—  Pirmaeilé
_ —p— Antraeile
g.’ 0 F o Tty : = i B ——fs
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6 pav. Uzdaro ciklo momentinis atsakas, kai oro srauto greitis v = 0.6666 [18]

Toks tyrimas buvo vienas i§ pirmy bandymy panaudoti CFD (skai¢iuojamaja fluidy dinamikos)
metoda, siekiant iStirti sparno su kei¢iamos geometrijos uZsparniu aerotamprumo charakteristikas.
Bendru atveju rezultatai parod¢, kad tokiy sparny nauda yra didelé, ypa¢ aerotamprumo problemoms
spresti, kuomet siekiama padidinti flaterio greit;.

De Breuker’as ir kt. savo 2019 m. tyrime pristaté iSmaniojo sparno (SmartX Wing) technologijos
apzvalga [ 19]. Pagrindiniai Sios technologijos tikslai yra pasiprieSinimo mazinimas skriejant, apkrovy
valdymas, aerotamprumo stabilumo valdymas ir keliamosios jégos valdymas. Straipsnyje nurodo,
kad norint pasiekti iSvardintus tikslus, reikia sujungti keleta iSmaniyjy jutimo ir valdymo
technologijy. Visi apraSomi technologiniai sprendimai yra atliekami su staciakampio tipo sparnu,
kurio mostas yra 1800 mm, o styga — 500 mm. Taip pat straipsnyje nurodo, kad norinti pagerinti su
aerotamprumu susijusj stabilumg, reikia naudoti greitai judancius ,,morfuojancius® valdymo
pavirsius.

Greiti ,,morfuojantys* valdymo pavirsiai yra mazi, atskiri skirtukai, kurie yra sumontuoti ant galinés
sparno briaunos. Tokiy skirtuky veikimo daznis siekia iki 10 Hz. Paprastai §is dazniy diapazonas
priklauso nuo orlaivio specifikacijose nurodyty giisiy dazniy.

IS viso, ant galinés sparno briaunos buvo sumontuota 190 pjezoelektriniy ploksteliy. Pjezoelektriniy
ploksteliy sandara ir jy montavimas ant sparno pavaizduotas 7 pav. Kiekviena pjezoelektriné
plokstelé buvo pagaminta pramoniniu baidu, kuri turi tris sluoksnius. Si sudaryta i§ Pernifer 45
pagrindo sluoksnio, kurig 1§ abiejy pusiy dengia PZT-544 pjezoelektriné keramika. D¢l paprastumo
plokstelés yra sujungiamos lygiagreciai | grupes, sudarytas i§ 10 plokSteliy. Kiekvienas rinkinys }
sistema gali bati jjungiamas atskirai. Sie rinkiniai montuojami ant galinés sparno briaunos, jkisant
dalj elemento j sparng. Atsirades tarpas tarp plokstelés bei virSutinés ir apatinés sparno skardos yra
uzpildomas epoksidine derva. IS 7 pav. (c) galima matyti, kad plokstelés laisvas ilgis uz sparno riby
yra apie 35 mm. Tokiu biidu buvo sumontuota 19 pjezoelektriniy komplekty, kuriy iSdéstymas
pavaizduotas 7 pav. (d).

Laisvas elektrodas (a) (b) (c)

'
IVirsutinis elektrodas
|

"y PZT-5A4 | Vidurinis elektroda

e 3 4L s
Pemifer43 | A patinis elektrodas
PZT5A4

Epoksidiné derva

Galinés sparno

; o Pjezoelektriné
dalies apsitiva

plokstele

plotis = 5.9 mm

Sparno $aknies vieta

10 pjezoelektriniy
ploksteliy rinkinys
L
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0 300 600 500 1200 1500 1800
¥ [mm]

7 pav. (a) Viena pjezoelektriné plokstelé. (b) 10 sujungty pjezoelektriniy ploksteliy rinkinys. (¢) Galinés
sparno briaunos skerspjuvis. (d) Pjezoelektriniy rinkiniy iSdéstymas sparne. [19]
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1.6. Aktyvios valdymo sistemos panaudojimas sparno apkrovoms mazinti

Aktyvios valdymo sistemos gali padéti sumazinti apkrovas konstrukcijose, efektyviai valdant jégy
pasiskirstyma sparne ir valdymo pavirsiuose. Sios sistemos naudoja jutiklius ir valdiklius, kurie realiu
laiku analizuoja apkrovy poky¢ius ir atitinkamai keicia aerodinaminiy elementy padét] ar forma.
Paprastai apkrovy mazinimo sistemos skirstomos j dvi pagrindines kategorijas: apkrovy mazinimas
dél véjo giisiy ir apkrovy mazinimas manevravimo metu.

Giisiy apkrovy mazinimo sistema skirta sumazinti orlaivio sparny apkrovas, atsirandancias dél staigiy
véjo gusiy. Skrydzio metu dél véjo gusiy ir kity veiksniy gali atsirasti nepageidaujami sparny
virpesiai, kurie didina konstrukcinius jtempimus. Aktyvaus valdymo sistema leidZia Siuos virpesius
slopinti, uztikrinant tolygesnj jégy pasiskirstyma. Si technologija padeda sumazinti sparno lenkimo
momentus ir konstrukcijos nuovargj. Itraukus §ig sistemg j ankstyvuosius orlaivio projektavimo
etapus, galima sumazinti sparny mase, pagerinti ekonomiSkuma ir sumazinti jvairiy véjo salygy
poveikj keleiviy komfortui [20].

Kitas apkrovy mazinimo sistemos taikymo tikslas — sumazinti manevravimo metu atsirandancias
apkrovas, kurios gali atsirasti, pavyzdziui, dél staigiy posiikiy ar staigiy pakilimy. Valdant
aerodinaminius pavirSius, galima tolygiau paskirstyti apkrovas per visg sparno ilgj, taip sumazinant
vietinius jtempius ir pagerinant valdymo efektyvuma. Tai ypac¢ aktualu dideliems keleiviniams ir
kariniams orlaiviams, nes padeda iSvengti pernelyg dideliy jégy, galinciy sukelti struktiirinius
pazeidimus.

Be to, aktyvios valdymo sistemos gali prisidéti prie degaly sanaudy mazinimo. Optimizuojant
apkrovas, galima pasiekti geresn¢ orlaivio kokybe, sumazinant oro pasiprieSinima, taip leidziant
orlaiviui skristi efektyviau.

Siuo metu iskyla naujy aerotamprumo problemuy, susijusiy su aktyviomis valdymo sistemomis, kurios
naudojamos giisiy slopinimui ir konstrukciniy apkrovy mazinimui [21]. Problemoms spresti, tyréjai
iesko vis naujy budy, kaip pagerinti $iy sistemy efektyvuma.

2016 m. straipsnyje, Kinijoje, Bi Ying’as ir kt. iStyr¢, kaip pjezoelektriniai veikimo elementai gali
biiti pritaikyti, siekiant pagerinti lanks¢iy sparny stabilumg ir sumazinti gisiy sukeltas apkrovas,
taikant aktyvius valdymo metodus [22]. Skaitiniu metodu istirta valdymo sistema, kurioje
pjezoelektriniai veikimo elementai naudojami giisiy sukeltoms apkrovoms mazinti. Be to, atlikus
zemo grei¢io bandymus aerodinaminiame vamzdyje, buvo patikrintas Sios aktyvios valdymo
technologijos efektyvumas. Bandymy rezultatai sutapo su skaitiniais rezultatais. 8 pav. pateiktas
sparno bandomasis modelis, kuris naudotas tyrimams aerodinaminiame vamzdyje.

8 pav. Didelio proilgio lankstaus sparno bandomasis modelis naudotas aerodinaminiame vamzdyje [22]
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Rezultatai parodé, kad tokia aktyvi valdymo sistema efektyviai sumazina giisiy sukeltas apkrovas, jy
dydj sumazindama daugiau nei 20 %.

2016 m. moksliniame straipsnyje Kinijos mokslininkai Hongkun Li ir kt. bandé¢ sumazinti
manevravimo metu atsirandancias apkrovas, tam panaudojant pasikartojancius neuroninius tinklus
[23]. Siame tyrime buvo sukurtas adaptyvus valdiklis, pagristas pasikartojanéiais neuroniniais tinklais
(RNN), siekiant jgyvendinti manevro apkrovy mazinimo (MLA) sistemg. Pirmiausia buvo apraSytas
naikintuvo aerotamprumo modelis, o tuomet valdiklis iSbandytas skirtingomis skrydzio salygomis.
Atliktos skaitinés analizés parodé, kad, RNN pagrista manevravimo apkrovy mazinimo sistema yra
jmanoma. Atlenkiant dvi poras valdymo pavirsiy, valdiklis sugebéjo neprarandant manevringumo
sumazinti naikintuvo sparno Saknies lenkimo momentg. Be to, svorio matricos koeficiento A jvedimas
leido valdikliui prisitaikyti prie plataus Macho skai¢iy diapazono. Didziausias manevravimo apkrovy
sumazinimas sieké 49 % esant Macho skaiciui 0,69, nedarant jtakos manevravimo charakteristikoms.

1.7. Aerotamprumo reiskiniy slopinimo sistemy valdymo metodai

Egzistuoja jvairlis aerotamprumo valdymo metodai, kuriy kiekvienas pritaikytas specifiniams

VW —

aerotamprumo srityse.

Aktyvius valdymo metodus galima iSskirti j dvi pagrindines kategorijas: atvirojo ciklo ( angl. open-
loop) ir uzdarojo ciklo (angl. closed-loop) valdyma (9 ir 10 pav.). Atvirojo ciklo valdymo sistemos
veikia pagal 1§ anksto nustatytg strategija, taciau jos neatsizvelgia j iSorinius veiksnius. Tokie metodai
remiasi 1§ anksto suplanuotu algoritmu, nepriklausomai nuo realiy apkrovy ar deformacijy. D¢l to
gali kilti sunkumy kontroliuojant aerotamprumo reiSkinius, nes sistema neprisitaiko prie faktiniy
salygy, todél toks valdymo bitidas gali buti neefektyvus. Daug iSmanesnés sistemos yra uzdarojo ciklo,
kurios naudoja jvairius jutiklius deformacijoms, vibracijoms ar kitiems signalams fiksuoti ir realiu
laiku koreguoja skrydzio valdymo pavir§ius. Tokios technologijos leidzia efektyviau slopinti
nestabilumg ir prisitaikyti prie besikeicianciy skrydzio salygy.

[vestis —»{ Valdiklis Sistema —— I§vestis

A 4

9 pav. Atvirojo ciklo sistema su atvirojo ciklo valdikliu [24]

[vestis + o ] [Evestis
Valdiklis Sistema b

A 4

10 pav. Uzdarojo ciklo sistema valdikliu ir griztamuoju rysiu [24]

Per pastaruosius kelis deSimtmecius buvo iStirtos jvairios valdymo technikos aerotamprumo
reiSkiniams slopinti bei orlaivio sparno apkrovoms mazinti, pvz.: LQG teorija, Hoo valdymo teorija,
p sintezeés teorija ir pan. Be to, kiekvienas sistemos valdymo metodas turi tam tikrg valdymo
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uzdelsimo laika — nors jis ir labai trumpas, tadiau realiose sistemose vis tick egzistuoja. Sie uzdelsimai
tampa ypac reikSmingi, kai valdymui reikia didelés valdymo jégos arba didelio daznio [25].

Miguel “A Rosique ir kt. savo 2019 m. straipsnyje atliko flaterio slopinimo tyrima, panaudodami du
skirtingus LQG ir Hoo valdymo metodus [26]. Abu metodai padéjo padidinti flaterio greitj daugiau
nei 90 %. D¢l gero adaptyvumo, stabilumas ir geras sistemos veikimas buvo pasiektas visame
nagrin¢jamame greicio diapazone. Hoo valdiklis buvo efektyvesnis slopinant trikdzius, tuo tarpu LQG
valdiklis buvo veiksmingesnis, nes reikalavo mazesniy valdymo pastangy.

Kitame 2006 m. straipsnyje Ying Teng’as ir Hsin-Piao Chen’as atliko aerotamprumo tyrimg su
sparnu, turin¢iu priekinéje ir galinéje sparno dalyse valdymo pavirSius, naudojant p sintezés teorija
[27]. Tyrimo rezultatai parodé, kad naudojant uzsparnio valdiklj K1, galima pasiekti 27 % didesn;j
kritinj flaterio greit] nei jprastai, o naudojant prieSsparnio K2 ir uzsparnio K1 valdiklius, kritinis
flaterio greitis iSauga 35 %.

Vienas 1§ paprasc¢iausiy ir dazniausiai naudojamy valdymo biidy yra PID valdymas, kuris tinkamas
zemo daznio sistemoms, bet ribotas esant sudétingoms dinaminéms apkrovoms. PID grjztamojo rysio
valdymo algoritmas pateiktas 11 pav [28].

PID valdiklis

Nustatyta
reikimé +

I§EJ 1Mas | Gahutinis valdymo ’ ,
I —" : Procesas

elementas >

Proceso
kintamasis

Jutiklis |

f
|
|
|
|
|
|
|
I
|
| -
I
|
|
|
|
|
|
|
I
|
L

11 pav. PID grjztamojo rysio valdymo algoritmas [28]

Sistemos valdymo strategija paprastai nustato valdiklj kaip tiesinj paklaidos proporcinj (P) daugiklj,
kartu su jos integralu (I) ir iSvestine (D), padaugintus i§ tam tikry stiprinimo koeficienty. Taigi,
proporcinj-integralinj-iSvestinj (PID) valdiklj galima uzrasyti 1.7 formule [24].

hop () =K E+ K, [ Edt+ K, ‘i—f (1.7)

Dar vienas sékmingiausiy ir populiariausiy pazangiy valdymo metody yra modelio prognozuojamas
valdymas (MPC), dar vadinamas judancio horizonto valdymu arba tolstan¢io horizonto valdymu [29].
Pagrindinis Sio valdymo principas susideda 1§ keturiy daliy: prognozavimo, optimizacijos, valdymo
veiksmy parinkimo ir atnaujinimo. 2013 m. Vokietijoje buvo atliktas tyrimas, kuriame naudojant
MPC metoda buvo siekiama sumazinti orlaivio, véjo gusiy sukeliamas, apkrovas [30]. Rezultatai
parodé, kad MPC metodas leidzia gerokai sumazinti apkrovas atitinkamose vietose. Taip pat, zenkliai
sumazé&jo sparno lenkimo jéga.

Pastaraisiais metais vis daugiau démesio skiriama dirbtinio intelekto technologijy plétrai ir jy
pritaikymui jvairiose srityse. Aerotamprumo sritis neiSimtis, vis daugiau atlieckamy tyrimy, kuriuose
naudojamos jvairios dirbtiniu intelektu gristos flaterio slopinimo sistemos. Tang’as ir kt. 2020 m.
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iSleistame straipsnyje pademonstravo, kad taikant optimalaus valdymo metodus, pasitelkiant nauja
optimalaus neuroninio tinklo valdymo strategija, galima efektyviai pagerinti aktyvaus aerodinaminio
profilio flaterio slopinimg esant valdymo jéjimo apribojimams [31].

Mu, Huang’as ir kt. savo 2022 m. straipsnyje apraso masininiu mokymusi grista metoda aktyvaus
flaterio slopinimo problemai spresti [32]. Tyrimas atliekas su lanksCiu skraidanc¢io sparno tipo
orlaiviu. Tokio metodo pranaSumas yra tas, kad galima automatiSkai sureguliuoti valdiklio
parametrus, taikant maSininj mokymasi, taip iSvengiant ranka atliekamos derinimo procediiros. Tokiu
metodu optimizuojamas valdiklis, turintis geresnius parametrus. Atlikus uzdaro ciklo sistemos ir
valdymo metodo patikimumo analiz¢ buvo gauta, kad naudojant masinin; mokymasi, uzdaro ciklo
sistemos atveju, kritinis flaterio greitis padidéja iki 36,83 m/s, o tai yra 36,6% daugiau uz atviro ciklo
flaterio greitj. Tuo tarpu, naudojant paprastg jprastg valdiklj, uzdarosios sistemos atveju, kritinis
flaterio greitis yra apie 34,5 m/s (28,1% daugiau uz atviro ciklo flaterio greitj). 12 pav. pavaizduotas,
uzdaro ciklo sistemos, minimaliy singuliariniy ver¢iy palyginimas, kuriame pavaizduotas kaip srauto
greitis priklauso minimalios singuliarinés vertés, naudojant skirtingg valdiklj.

Sistemos stabilumas yra laikomas uZtektinai dideliu, kai griztamojo skirtumo matricos minimali
singuliariné verté yra didesné nei 0,3, kuri grafike, yra atvaizduota horizontalia linija. Stabilumo
kreiviy susikirtimo taskai su horizontalia linija parodo kritinius flaterio grei¢ius naudojant skirtingus
valdiklius.

0.8 T T T T T T T

0.7

0.6

0.5

0.4

0.3

0.2

Minimali singuliariné verté

g j L = Iprastas valdiklis
" | ™ Maininiu mokymusi gristas valdiklis
00 1 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30

Oro srauto greitis, m/s

12 pav. Uzdaros sistemos minimaliy singuliariniy ver¢iy palyginimas [32]

Be to i§ grafiko galima matyti, kad esant maziems grei¢iams naudojant masininiu mokymusi pagrista
valdiklj, minimali singuliariné¢ vert¢ yra maZesné nei jprasto, taciau 0,3 esancius reikalavimus
atitinka.

Straipsnyje nagrin¢jamas lankstaus skraidancio sparno orlaivio aktyvaus flaterio atvejis, parode, kad
masininiu mokymusi pagrjstos flaterio valdymo sistema gali biiti nasi ir efektyvi. Taip pat, toks
tyrimas parode¢, kad uzdarosios aeroservotamprumo sistemos stabilumas ir patikimumas yra didesnis
nei naudojant jprastg valdiklj.
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1.8. Apibendrinimas

Atlikta literatiiros analizé parode, kad vienas i§ pagrindiniy aerotamprumo reiskiniy yra dinaminis
flateris, kuris gali labai neigiamai paveikti orlaivio stabilumg ir valdymg. Norint efektyviai
prognozuoti flaterj, galima atlikti eksperimentinius tyrimus aerodinaminejame vamzdyje. Tai padeda
tiksliai jvertinti sparno reakcijg ivairiuose skrydzio rezimuose ir nustatyti kritines salygas, kuriomis
flateris gali atsirasti. Eksperimentinis metodas yra patikimas, nes leidZia tiesiogiai stebéti sparno
aerodinaming elgsena.

Aktyviai valdomi uZzsparniai gali pagerinti aerodinaminj efektyvumg ir padidinti komforta,
mazindamas vibracijas bei turbulencijos poveikij. Toks sprendimas yra ypa¢ naudingas didelio greicio
orlaiviuose, kur svarbu uztikrinti sklandy ir stabily skrydj.

Literaturos analizé¢ parodé, kad nors yra nagrinéjami jvairiis aerotamprumo reiskiniy slopinimo
metodai, elektromagnetais valdomo papildomo mini uZsparnio sistema nebuvo aptikta. Atsizvelgiant
1 tai, Siame darbe bus projektuojama nauja sistema, kurioje aerotamprumo reiskiniy slopinimui bus
naudojamas elektromagnetais valdoma mini uzsparnio technologija.

Siekiant efektyviai valdyti aerotamprumo reiSkinius, ypac flaterj, galima naudoti PID (proporcinj-
integracinj-diferencinj) valdiklj. PID valdiklis leidzia dinamiskai prisitaikyti prie skirtingy skrydzio
salygy ir uztikrina stabily orlaivio elgesj, reguliuojant sparno kampg ir kitus parametrus, siekiant
1Svengti pernelyg didelio aerotamprumo. PID valdiklio privalumas yra tas, kad jis yra pakankamai
paprastas ir tuo paciu efektyvus, kad galéty reaguoti j greitus oro srauto pokycius ir minimizuoti
flaterio atsiradima.
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2. Tiriamojo sparno mechaniniy ir aerotamprumo charakteristiky tyrimai

Siame skyriuje bus nustatomos tiriamojo sparno mechaninés ir aerotamprumo charakteristikos.
Pirmiausia aprasomi pagrindiniai sparno parametrai ir sudaromas tiriamojo sparno 3D modelis.
Toliau atlieckamos skaitinés analizes, skirtos sparno, stiprumui, standumui bei savyjy virpesiy
charakteristikoms nustatyti. Taip pat sudaromas sparno tipinés sekcijos matematinis modelis,
reikalingas aerotamprumo reiSkiniy analizei atlikti. Nustatomi pagrindiniai modelio parametrai,
atliekami skai¢iavimai ir pateikiami rezultatai. Skyrius uzbaigiamas apibendrinant gautus duomenis
bei pateikiant iSvadas apie sparno aerotamprumo savybes.

2.1. Sparno parametrai

Mini uzsparnio aerotamprumo reiskiniy slopinimo sistema bus kuriama hipotetiniam bepilociui
orlaiviui, kurio sparno mostas 6 m, o jo styga 0,22 m. D¢l tolimesniy skai¢iavimy supaprastinimo
priimama, kad sparnas yra stac¢iakampés formos. Pagal turimus sparno matmenis, gauta, kad tokio
sparno proilgis yra A=27,3. Sparno proilgis apskai¢iuojamas pagal (2.1) formulg [33].

A=— 2.1)

¢ia b — sparno mostas, m; ¢ P vidutiné sparno geometriné styga, m.

Toliau parenkamas daznai bepiloCiuose orlaiviuose naudojamas simetrinis profilis NACA 0012,
kurio santykinis storis yra 12 % [34]. Hipotetinio bepilocio orlaivio sparno pagrindiniai parametrai
pateikti 2 lentel¢je, o jo sparno eskizo vaizdas pateiktas 13 pav.

2 lentelé. Hipotetinio bepilocio orlaivio sparno pagrindiniai parametrai

Sparno profilis NACA 0012
Sparno mostas 6 m

Sparno styga 0,22 m
Sparno plotas 1,32 m?
Sparno proilgis 27,3

6000

—
—————

—~—

_
220

13 pav. Sparno eskizo vaizdas

IS anksto numatoma, kad sparnas turi H profilio tipo lonZzerong. LonZeronas yra storiausioje sparno
vietoje, t.y. 65 mm nuo priekinés sparno briaunos. Tiek sparno apsiuva, tiek pats lonzeronas yra
sudarytas 1§ vienakrypc€io stiklo pluosto. Kompozity sluoksniy sudétis ir jy storiai buvo nustatyti
iteraciniu budu taip, kad bendras sparno stipruminés analizés minimalus atsargos koeficientas biity
ne mazesnis nei 1,5. Sluoksniy klojimo kryptys buvo parinktos atsizvelgiant j apkrovy pobudj, kuris
tenka skirtingoms sparno konstrukcijos dalims. Sparno stipruminé analizé pateikta 2.2.1 skyrelyje.
Sparno apsiuvos ir lonzerono kompozity struktiira nurodyta 3 ir 4 lentelése.
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Sparno apsiuvai naudojami keturi +45° kampu kloti sluoksniai, kurie padeda padidinti atsparumag
kirpimo jégoms ir pagerinti tarpsluoksninj sukibimg, o tai svarbu siekiant iSvengti sluoksniy
atsiskyrimo. Taip pat naudojamas vienas vienakrypc€io stiklo pluosto sluoksnis, orientuotas 0°
kryptimi. Si kryptis nurodo, kad pluogto gijos yra orientuotos isilgai sparno, kad efektyviausiai biity
perduodamos pagrindinés iSilginés apkrovos, veikiancios per visg sparno ilgj.

Sparno lonZerono virSutinés ir apatinés lentynélés, sudarytos 1§ penkiy sluoksniy, klojimo kryptis yra
0°. Tokia kryptis parinkta siekiant maksimaliai iSnaudoti vienakrypcio stiklo pluosto savybes, nes
lentynélés priima lenkimo apkrovas. LonZerono standumo sienel¢ sudaryta 1§ keturiy sluoksniy, kuriy
klojimo kryptis yra £45°. Tokia kryptis parinkta siekiant uztikrinti atsparuma kirpimo apkrovoms ir
sparno sukimui.

3 lentelé. Sparno apsiuvos kompozito sandara

Numeracija nuo apacios | MedZiaga Sluoksnio storis Sluoksnio klojimo kryptis
1 Vienakryptis stiklo pluostas 0,1 mm -45°

2 Vienakryptis stiklo pluostas 0,1 mm +45°

3 Vienakryptis stiklo pluostas 0,1 mm 0°

4 Vienakryptis stiklo pluostas 0,1 mm +45°

5 Vienakryptis stiklo pluostas 0,1 mm -45°

4 lentelé. Sparno lonzerono kompozito sandara

Numeracija | MedZiaga Sluoksnio storis | Sluoksnio klojimo

nuo apacios kryptis

1 Vienakryptis stiklo pluostas 0,35 mm 0°
LonZerono 2 Vienakryptis stiklo pluostas 0,35 mm 0°
virSutiné/apatiné 3 Vienakryptis stiklo pluostas 0,35 mm 0°
lentynéle 4 Vienakryptis stiklo pluoitas 0,35 mm 0°

5 Vienakryptis stiklo pluostas 0,35 mm 0°

1 Vienakryptis stiklo pluostas 0,15 mm +45°
LonZerono 2 Vienakryptis stiklo pluostas 0,15 mm -45°
standumo sienelé 3 Vienakryptis stiklo pluostas 0,15 mm +45°

4 Vienakryptis stiklo pluostas 0,15 mm -45°

Zinant kompozity sluoksniy storius ir sluoksniy skai¢ius, apskai¢iuojami bendri skirtingy
konstrukciniy elementy kompozity storiai. Nustatyta, kad sparno apsiuvos kompozito storis yra 0,5
mm, lonZerono virSutinés ir apatinés lentynélés — po 1,75 mm, o lonZerono standumo sienelés — 0,6
mm.

2.2. Skaitinés analizés naudojant SolidWorks

Pries atliekant skaitines analizes, pirmiausia sudaromas 3D sparno modelis, tam panaudojant
programine jranga SolidWorks. Kadangi sparnas yra simetrinis, modeliuojama tik jo pusé.
Storiausioje sparno vietoje sumodeliuojamas H profilio tipo lonZeronas, kurio plotis 30 mm, o aukstis
26,4 mm. Zemiau, 14 pav. pateiktas 3D sparno modelio vaizdas.
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14 pav. 3D sparno modelio vaizdas

Tuomet, remiantis 3 ir 4 lentelése pateiktais duomenimis, | programg jvedamas sparno ir lonzerono
medziagos tipas, sluoksniy storiai ir jy klojimo tvarka. Vienakrypc€io stiklo pluoSto mechaninés
charakteristikos paimtos i$ internetinio Saltinio ir pateiktos 5 lentel¢je [35]. Kadangi stiklo pluosto
medZziaga yra vienakrypte, tai jy mechaninés charakteristikos X ir Y kryptimis yra skirtingos.

5 lentelé. Vienakrypcio stiklo pluosto mechaninés charakteristikos [35]

5 Vienakryptis stiklo

Zyméjimas | Vienetai | pluoStas
Jungo modulis 0° E; GPa 40
Jungo modulis 90° E; GPa 8
Slyties modulis G GPa 4
Puasono santykis Viz 0,25
Maksimaliis tempimo jtempiai 0° Xt MPa 1000
Maksimaliis gniuzdymo jtempiai 0° Xc MPa 600
Maksimaliis tempimo jtempiai 90° Ye MPa 30
Maksimaliis gniuzdymo jtempiai 90° Ye MPa 110
Maksimalis Slyties jtempiai S MPa 40
Tankis kg/m? 1900

2.2.1. Stipruminé sparno analizé

Sparno stipruminei analizei atlikti reikia zinoti maksimalig sparng veikiancig apkrova, kurig galima
apskaiCiuoti, zinant bepilocio orlaivio maksimalig mase ir didziausig galimg perkrova. Priimama, kad
maksimali bepilo¢io orlaivio masé¢ yra 12 kg, o didZiausia veikianti perkrova yra 4G. Taciau,
skai¢iuojant maksimalig sparng veikiancig apkrova, i ja nejtraukiama pacio sparno mas¢, kuri yra
4,44 kg, todél skai¢iavimuose imame Siy masiy skirtumg, kuris sudaro 7,56 kg. Tokia prielaida
daroma, laikant, kad sparnai saves neapkrauna. Maksimali sparng veikianti jéga apskaic¢iuojama pagal
(2.2) formulg, kur gauta, kad F=148,33 N.

Ptela,, e

&ia Mmar — maksimali masé, kg; g — laisvojo kritimo pagreitis, m/s?; Guax — maksimali perkrova.

Sparno stipruminé analizé pradedama nuo skaitinio modelio paruoSimo. Vienas sparno galas yra
visiSkai jtvirtinamas, suvarzant visus laisvés laipsnius, kad $is galas negaléty nei paslinkti, nei suktis.
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Ant sparno lonzerono uzdedama 148,33 N jéga, nukreipta aukStyn, kadangi pagrinding¢ apkrova

priima lonzeronas. Sparno stipruminés analizés jtvirtinimai ir jégos kryptis pavaizduoti 15 pav.

15 pav. Sparno stipruminés analizés jtvirtinimai ir jégos kryptis

Apibrézus krastines salygas, sugeneruojamas baigtiniy elementy tinklelis, naudojant misry kreivumo
pagrindu sudarytg tinklelj (angl. blended curvature-based mesh), kur didziausias baigtinio elemento
dydis yra 20 mm, o jo augimo santykis — 1,4. Sukurtas sparno baigtiniy elementy modelis
pavaizduotas 16 pav.

16 pav. Sparno baigtiniy elementy tinklelis, naudojant SolidWorks

FOS
1,000e +01
9,152e+00
Model name: puse_sparnas _ 8304e+00
Study name: Static 4(-Default-)
Plot type: Factor of Safety Factor of Safety1 _ 7,456e+00
Failure criteria for composites: Tsai-Wu Criterion
Worst-case across all plies, Min Compaosite FOS = 1.5206 _ 6,608e+00
5,760e +00
. 4912e+00
_ 4,064e +00
3,216e +00

I 2,369 +00
1,521e+00
17 pav. Sparno atsargos koeficientas pagal ,,Tsai-Wu* kriterijy

Atlikus sparno stiprumo analize, nustatyti atsargos koeficientai pagal tris skirtingus kriterijus: ,, Tsai-
Wu®, | Tsai-Hill“ ir ,,Max Stress*. Pagal ,,Tsai-Wu* kriterijy nustatyta, kad minimalus atsargos
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koeficientas FOS=1,52 (zr. 17 pav.). Pagal ,,Tsai-Hill* ir ,,Max Stress*, gauti atsargos koeficientai
yra FOS=1,51 ir FOS=1,65. Kadangi visais trimis atvejais gauti atsargos koeficientai yra didesni nei
1,5, tai parodo, kad konstrukcija yra pakankamai tvirta ir gali atlaikyti numatytas apkrovas.

2.2.2. Sparno savyjy daZniy analizé

Aerotamprumo tyrimams atlikti svarbu nustatyti sparno nattraliuosius svyravimo daznius, ties kuriais
Sis rezonuoja. Naturaliuosius daznius galima koreguoti, kei¢iant sparno standumg. SumaZzgéjes
standumas turi neigiama poveikj nattraliyjy svyravimy dazniy ir flaterio charakteristikoms [36].

Kaip ir stiprumo bei standumo analizése, vienas sparno galas laikomas standziai jtvirtintu. Kadangi
Sioje analiz€je nagrinéjami sparno savieji (natiiralieji) svyravimai, papildomos iSorinés jégos
netaikomos. Analizei atlikti naudojamas toks pat baigtiniy elementy tinklelis kaip ir 16 pav., kur
didziausias baigtinio elemento dydis yra 20 mm. Atlikus natiiraliyjy svyravimy dazniy analiz¢ buvo
gautos pirmy penkiy biiseny formos, jy dazniai bei santykinés virpesiy amplitudés. Pirmoji biisenos
forma parodo pagrindinj savyjy virpesiy daznj (Zemiausig). Visos biisenos i§skyrus penktaja turéjo
lenkimo tipo svyravimus. Pirmoji biisena turi lenkimo svyravimus Y kryptimi, jos biisenos formos
vaizdas pateiktas 18 pav., ¢ia gauta, kad natiiraliyjy virpesiy daznis yra lygus 2,44 Hz, o maksimali
santykiné amplitudé AMPRES=1,43.

AMPRES

1,431e+00
._ 1,288e+00

Model name: puse_sparnas _ 1,145e+00
Study name: Frequency 1(-Default-)

Plot type: Frequency Amplitudel - 1,002e+00

Mode Shape : 1 Value=  2,4398Hz o A

Deformation scale: 0,209668 T _ 8,585e-01
L 7,15de-01
. 5,723e-01
_ 4,293e-01

2,362¢-01

1,431e-01

0,000 +00
EXIMode shape: 153]

18 pav. Sparno virpesiy pirmosios blisenos formos vaizdas

Antroji biisenos forma gavosi, kitokia, $i turi taip pat lenkimo tipo svyravimus, tac¢iau X kryptimi (19
pav.). Svyravimy daznis lygus 11,11 Hz, kuris 4,55 karto didesnis lyginant su pirmuoju. Maksimali
santykiné amplitudé gauta panasi, kaip ir pirmosios formos atveju, jos reikSmé — 1,43.

32



AMPRES

1,426e +00

' 1,284e +00

Model name: puse_sparnas - 1,141e+00

Study name: Frequency 1(-Default-)

Plot type: Frequency Amplitudel _ 9,984e-01
Mode Shape: 2 Value= 11,108 Hz

Deformation scale: 0,210651 _ 8,558-01

7,131e-01

5,705e-01

. 4,27%-01

2,853e-01

1,426e-01

0,000e +00

EZMode shape: 2[53]

19 pav. Sparno virpesiy antrosios biisenos formos vaizdas

Trecioji ir ketvirtoji bliseny formos, kaip ir pirmoji, pasizymi lenkimo tipo svyravimais Y kryptimi.
Treciosios biisenos (20 pav.) apskai¢iuotas daznis yra 14,92 Hz, o santykiné amplitud¢ siekia 1,51.
Ketvirtoji biisena (21 pav.) pasizymi zymiai didesniu dazniu — 36,45 Hz, santykiné¢ amplitudé yra
2,48, svyravimai Siuo atveju labiau pasireiskia galingje sparno dalyje, uz lonzerono.

AMPRES
1,511e+00
l 1,360e +00
Model name: puse_sparnas - 1,209 +00
Study name: Frequency 1(-Default-)
Plot type: Frequency Amplitude1 1,058e+00

Mode Shape : 3 Value= 14915 Hz

Deformation scale: 0,198573 9,066e-01

7,555¢-01

6,044e-01

| 4,533¢-01
3,022e-01
1,511e-01

0,000 +00
EZMode shape: 3[53]

20 pav. Sparno virpesiy treciosios blisenos formos vaizdas
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AMPRES

2,481e+00
2,233e+00

Model name: puse_sparnas _ 1,985e+00

Study name: Frequency 1(-Default-)

Plot type: Frequency Amplitudel _ 1,737e+00

Mode Shape : 4 Value = 36446 Hz

Deformation scale: 0,121019 1,489 +00
1,241e+00
9,924e-01
7,443e-01
4,962e-01
2,481e-01
0,000e +00

EZIMode shape: 4[55]
21 pav. Sparno virpesiy ketvirtosios biisenos formos vaizdas

Penktoji biisenos forma (22 pav.) pasizymi sukimo tipo svyravimais apie Z a$j. Sioje bisenoje
dominuoja sukamieji svyravimai apie sparno tamprumo asj. Apskaiciuotas Sios biisenos daznis yra
38,02 Hz, o amplitudé (AMPRES) siekia 2,06.

AMPRES

2,059 +00

l 1,853e+00

Model name: puse_sparnas 1.647e+00
Study name: Frequency 1{-Default-) ’
Plot type: Frequency Amplitude

Mode Shape:5 Value = 38,024 Hz
Deformation scale: 0,145793

- 1,441e+00
_ 1,235e+00
1,029 +00
8,235e-01
_ 6,176e-01
4,118e-01
2,059e-01

0,000e +00
E=XMode shape: 5[55]

22 pav. Sparno virpesiy penktosios biisenos formos vaizdas

Norint jsitikinti ar baigtiniy elementy tinklelio dydis gal¢jo turéti jtakos rezultatams yra atlickama
pakartotiné analizé su smulkesniu baigtiniy elementy tinkleliu, kur didziausias baigtinio elemento
dydis yra 10 mm. Visi gauti rezultatai pateikti 6 lenteléje, 1S kurios galima matyti, kad rezultatai
gavosi labai panasiis arba identiski naudojant smulkesnj baigtiniy elementy dydzio tinklelj.
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6 lentelé. Atlikty analiziy rezultatai prie skirtingy baigtiniy elementy dydziy

Bisenos DidZiausias baigtiniy elementy | DidZiausias baigtiniy
formos nr. Parametrai dydis 20 mm elementy dydis 10 mm
Natiraliyjy svyravimy daznis, Hz | 2,44 2,44
1 Maks. AMPRES 1,43 1,43
Natiraliyjy svyravimy daznis, Hz | 11,11 11,10
2 Maks. AMPRES 1,43 1,43
Natiraliyjy svyravimy daznis, Hz | 14,92 14,9
3 Maks. AMPRES 1,51 1,53
svyravimy daznis, Hz 36,45 36,14
4 Maks. AMPRES 2,48 2,66
Natiraliyjy svyravimy daznis, Hz | 38,02 37,72
5 Maks. AMPRES 2,06 2,09

Atlikty tyrimy rezultatai rodo, kad siekiant uztikrinti efektyvy aerotamprumo reiSkiniy valdyma,
valdymo pavirSiy judéjimo daznis turi biiti ne mazesnis kaip 38,02 Hz. Tai reiSkia, kad prireikus,
sistema turi gebéti iSvystyti tokj daznj, kad biity uztikrintas pakankamas reakcijos greitis ir
veiksmingas aerotamprumo reiskiniy slopinimas.

2.3. Sparno tipinés sekcijos matematinio modelio sudarymas

Tipiné sekcija — supaprastintas modelis, leidziantis tirti pagrindinius aerotamprumo nestabilumy
tipus, tokius kaip divergencija ir flateris. Sis modelis supaprastina viso sparno aerotamprumo elgsena
1 dvimatj modelj. Norint imituoti sparno elgsena, galima sudaryti matematinj modelj, kuriame taikomi
du laisvés laipsniai. Sis modelis remiasi idéja, kad sparno profilis yra pakabintas ant dviejy
idealizuoty spyruokliy — viena jy apibiidina lenkimosi judesj (vertikaly poslinkj), o kita — sukimasi
apie tamprumo asj. Pasak B. Sanders ir kt. lanks¢iojo sparno tamprumo asis paprastai yra mazdaug
30-40 % uz priekinés briaunos [37]. Lenkimo spyruoklés jéga apibiidinama kaip vertikalus poslinkis
h ir yra teigiamas tuo atveju, kai lenkimas nukreiptas Zemyn. Kampinis poslinkis 6, apibuidinantis
sparno pasvirimg apie tamprumo asj, laikomas teigiamu, kai sparno priekis kyla j virSy.

Aerotamprumo struktiirinéms lygtims gauti modelis sudaromas taikant Lagrange metoda, o
aerodinaminés apkrovos jtraukiamos naudojant skirtingus metodus: kvazi-statinj ir nestabilos
aerodinamikos. Divergencijos analizé pateikiama kaip atskiras atvejis, nes tai yra statinio pobtidzio
nestabilumas, kuriam pakanka statinés aerodinamikos lyg¢iy. Visg aerotamprumo judéjima galima
apraSyti aerotamprumo lygtimi, kurig sudaro konstrukcijos masés, standumo ir aerodinaming
slopinimo matrica.

2.3.1. Struktiiriniy lygéiy sudarymas natiiraliyjy virpesiu skai¢iavimui

Nagrinéjamos tipinés sekcijos schema pavaizduota 23 pav., kurioje pazyméti svarbiausi taSkai:
tamprumo centras (TC), masés centras (MC) ir aerodinaminis centras (AC). Sistemos standuma
nusako lenkimo standumo koeficientas k; ir sukimo standumo koeficientas ky. Sie dydziai lemia
tipinés sekcijos atsaka j iSorines apkrovas ir padeda tiksliai modeliuoti jos dinaminj elges;.
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23 pav. Bepilocio orlaivio sparno tipinés sekcijos schema

Naturaliesiems virpesiams apskaiCiuoti buvo taikytas Lagrange metodas. Pagal 23 pav. pateikta
tipinés sekcijos sparno profilio schemg buvo sudarytos sistemos kinetinés 7 ir potencinés } energijos
1SraiSkos. SkaiCiuojant natiiraliuosius virpesius, iSorinés aerodinaminés jégos néra vertinamos.
Sistemos apibiidinimui daZniausiai naudojamos generalizuotos koordinatés ¢, =[#4, 6], kurios atitinka

linijinj ir kampinj poslinkius. Kartais aerotamprumo skaic¢iavimuose vietoj g; naudojama x, siekiant
iSvengti parametry Zyméjimy pasikartojimo.

Struktiirinis modelis grindziamas kinetinés ir potencialiosios energijos iSraiSkomis. Tipinés sekcijos
kinetiné energija (atsizvelgiant | masés ekscentring padéti nuo tamprumo asies) apskaiciuojama:

T- %mfzz —mzﬁé+%lgt92 2.3)

¢ia m — sparno tipinés sekcijos masé¢ vienam metrui, kg/m; z — atstumas nuo MC iki TC, m; Iy —
inercijos momentas apie sparno tamprumo centrg, kg-m.

Potenciné energija:

V :Ekhh +5k6,8 (24)
Lagrange diferiancialinés lygtys klasikinéje formoje:

Aoy _for ), [ar]_ (2.5)
dt\ 0q;,) \ ;) \0q

Atlikus i$vestiniy ir daliniy i§vestiniy kinetinés ir potencinés energijos skai¢iavimus, lygtys gali buti
perraSomos:

mh—S,0+k,h=0 (2.6)
~S,0+1,0+kh=0 2.7)

¢ia Sp — apie tamprumo asj esantis statinis momentas.
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Toliau gautos lygtys buvo transformuotos j matricing forma, i§skiriant masés matricag M, standumo
matricg K bei pagreicio ir poslinkiy vektorius:

e e el

Mj+Kqg=0 (2.9)
Lygybé gali biiti perraSyta taip:

[[kh 0 } 5 { m —sz
det -@ =0 (2.10)
0 k, -mz 1,

2

ISsprendus $ig (2.10) savyjy reikSmiy determinanto lygt], gausime reikSmes w?, i§ kuriy galima

nustatyti natiraliuosius daznius:

f, = 2.11)

2.3.2. Sparno divergencijos greicio nustatymo metodika

Divergencija — tai statinis nestabilumas, kai aerodinaminis momentas tampa didesnis uz tamprumo
jégas, tuomet sistema nebegrizta ] pusiausvyrg, o deformacijos didéja be ribos. Skai¢iuojant
divergencija i§ lygciy reikia pasalinti visus nuo laiko priklausancius narius, taip pat visas iSorines
jégas, i8skyrus aerodinamines. Tuomet lygti galima uZzraSyti taip:

[K—q4,][x]=0 (2.12)
¢ia ¢ — dinaminis slégis, Pa.

Sioje lygtyje K yra konstrukcijos standumo matrica, 49 — aerodinaminé standumo matrica, o

[x]=[h,6] — poslinkiy vektorius.

1= O] pag| )
10k, 10 ceC,.
¢ia ¢ — sparno styga, m; e — atstumas nuo AC iki TC, m; Cr, — keliamosios jégos charakteristika.

Norint rasti divergencijos greit], reikia iSspresti (2.12) lygtj. Netiesinis sprendinys randamas, kai Sios
lygties determinantas lygus nuliui. Gautosios savosios reikS§més Zymi dinaminio slégio reikSmes, prie
kuriy sistema pereina i$ stabilios biisenos ] nestabilig.

2.3.3. Aerotamprumo judéjimo lygciy sudarymas taikant kvazi-statinj metoda

Aerotamprumo kvazi-statinis metodas remiasi prielaida, kad aerodinaminés jégos keiciasi
pakankamai létai, tad jos tiesiogiai priklauso nuo kampo 6, vertikalaus greiio 4 ir jy jtakos
koeficienty.

Lagrange diferiancialinés lygtys, klasikinéje formoje:
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d|oT oT oV
e (G5 ) o

Itraukus aerodinamines apkrovas | struktiirines Lagrange lygtis, gaunama sistema:

mh—S8,6 +k,h=—qcC, (9+§] (2.14)

~S,0+1,0 + kyh = gceC, [9 +§} (2.15)

Sistema perraSoma matricine forma, kur [x]=[A, 9]T :

(][]~ A]0)+ (K] a[A D] =0 @10
[ m =S, [k, 0 ~ 0 —C, ~ -cC, 0

[M]{—S@ 19} [K]{o kj A=, ceC, L41= ceC, 0 @17

qcC, 0
T Ik T [k ;

{m m}v} 4 H{ geC, }mzo (2.18)

-mz 1, || 0 —qceC, 0 0 0 k,—gceC, |0
V

Linijinj ir kampin] poslinkius galima uZraSyti, kaip laiko funkcijas, kur p = (0'+ ia)) :

h=he”
0=0e"
qCCLa p 0
2 _ 2 7 pt - 5 7. pt k qCC 7, Dt
mpr o map | ket Y he™ || O | R I (2.19)
-mzp®  I,p* || Oe” —qceC, p 0 fe” 0 k,—qceC, | Oe”
V
cC
mp’ +k, + P qcC, — mzp® fro?!
CV {0_ pt} -0 (2.20)
ce
—mzp® 9 VL“p I,p° +k, —qceC, ¢
Toliau skai¢iuojamas lygties determinantas:
2 -1 2
mp-+k +V gcC, p qcC, —mzp
det S o =0 (221
—mzp~—V "qceC, p  I,p"+k,—qgceC,

Menamoji sprendinio dalis atitinka svyravimy daznj, o realioji — slopinimg. Braizant grafikus
atmetame p su neigiamais dazniais, nes tokie fiziSkai neegzistuoja.
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2.3.4. Kritinio flaterio grei¢io nustatymas naudojant K metoda

Norint tiksliau jvertinti aerodinaminiy jégy vélinimag ir jy fazés atsilikima, taikomas K metodas. Tai
dazniné analiz¢, paremta sprendiniu harmonine forma:

(KT’ ([M]+% pb? [A(k)/kzjj{c}} i) 2.22)

24 pav. Plokscios plokstelés matematinio modelio schema [38]

Teodorseno nestacionaraus plono aerodinaminio profilio teorija yra viena praktiskiausiy ir geriausiai
zinomy teorijy, skirty nestacionarioms problemoms spresti [5]. Remiantis $ia teorija, keliamoji jéga
ir sukamasis momentas, vertinamas ketvir¢io stygos taSke, yra apskaiciuojami pagal Teodorseno
(2.23 ir 2.24) formules:

L=mpb’ [h +Uw9—baé] + 27rpwUmbC(k){fz +th9+b(%—ajt9} (2.23)

M =rp b’ {ba}'i—wa(%—ajé—bz (%+a2jé}

(2.24)
+272p,U, b (a +%) C(k)[}i +Uw9+b(%—ajé}

kur C(k) yra kompleksin¢ redukuoto daznio funkcija, vadinama Teodorseno funkcija, kuri
apskaiciuojama pagal formule:

_ HP®)
HP (k) +iH (k)

C(k) (2.25)

&ia H'” (k) yra n-tosios eilés antros risies Hankelio funkcijos.

Teodorseno funkcija priklauso nuo redukuoto daznio parametro &, kuris apskaiCiuojamas pagal
formule:

=22 (2.26)
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Norint rasti kritinj flaterio greitj, reikia iteratyviai spresti kompleksing matricing lyg¢iy sistema
(2.26), keiciant greit] V, kol gaunama sistema tampa nepastovi (kai sprendinio reali dalis tampa
teigiama). Tai reisSkia, kad sistema pradeda virpéti savaime — tai yra flaterio riba.

2.4. Tipinei sekcijai reikalingy parametry nustatymas
2.4.1. Sparno standumo nustatymas

Norint efektyviai slopinti aerotamprumo reiskinius, reikia zinoti sparno standumo charakteristikas
tiek lenkiant, tiek sukant. Kartais, siekiant apytiksliai jvertinti viso sparno charakteristikas, gali buti
naudojamos jo ekvivalentinés aerodinaminés ir struktiirinés savybeés ties 75 % sparno mosto ilgio
vieta nuo Saknies [38].

Sparno standumas lenkiant parodo, kaip konstrukcija reaguoja j lenkimo apkrova ir kiek ji atspari
deformacijai. Jo standumo lenkimui nustatymas pradedamas nuo skaitinio modelio paruoS$imo.
Vienas sparno galas yra visiSkai jtvirtinamas — suvarzomi visi laisvés laipsniai. Ant prieSingo, laisvojo
sparno galo, ties lonZeronu, uzdedama vienetiné 1 N jéga, nukreipta Zemyn. Sparno lenkimo analizés
jtvirtinimai ir jégos kryptis pavaizduoti 25 pav.

|

bhhod o

25 pav. Sparno lenkimo analizés jtvirtinimai ir jégos kryptis

Atlikus skaiting analize, nustatomas laisvojo sparno, ties 75 % sparno mosto ilgiu, galo poslinkis
zemyn Y kryptimi — tai parodo, kiek sparnas nusilenkia nuo pradinés savo padéties. Sparno standumas
lenkimui apskai¢iuojamas pagal (2.27) formule. Kuo mazesnis poslinkis esant tai paciai jégai, tuo
didesnis sparno standumas. Sis metodas leidzia objektyviai jvertinti sparno atsparuma lenkimo
deformacijoms.

k, =— (2.27)

¢ia F —jéga, N; 0 — poslinkis, m.
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UY (m)
2,068¢-07

| -8,905¢-04

. -1,781e-03

. -2,672¢-03

. -3,563¢-03
L 445303
| -5,34e-03

. -6,235-03

-7,125e-03

-8,016e-03

-8,907e-03

26 pav. Sparno lenkimo analizés poslinkiy rezultaty vaizdas

IS 26 pav. gauty rezultaty galima matyti, kad apkrovus sparno galag 1 N jéga, gaunama, kad poslinkis
ties 75 % mosto vieta lygus 5,644x10 m, o apskai¢iavus gauta, kad sparno standumas lenkimui yra
177,18 N/m.

Nustatant sparno standuma sukimui, taikomas panaSus metodas kaip ir lenkimo atveju, tik §j karta
vertinamas ne linijinis, o kampinis poslinkis. Sparno standumas sukimui parodo, kaip konstrukcija
reaguoja i sukimo momentg ir kiek ji atspari kampinéms deformacijoms. Pirmiausia, kaip ir lenkimo
atveju, vienas sparno galas suvarzomas visais laisvés laipsniais. Tuo tarpu ant kito, laisvojo sparno
galo, 0,5 m atstumu ] prieSingas puses nuo stygos centro uzdedamos dvi vienetinés (1 N) jégos,
nukreiptos prieSingomis kryptimis. Taip sukuriamas vienetinis sukimo momentas, lygus 1 Nm.
Sparno sukimo analizés jtvirtinimai ir jégy veikimo kryptys pavaizduotos 27 pav.

27 pav. Sparno sukimo analizés jtvirtinimai ir jégy kryptys

Atlikus skaiting analizg, nustatomas laisvojo sparno galo, ties 75 % sparno mosto ilgiu, kampinis
poslinkis apie Z a§j (isilgai sparno mosto). Sis dydis parodo, per kiek sparnas pasisuka nuo savo
pradinés padéties. Sparno standumas sukimui apskaiciuojamas pagal (2.28) formule. Kuo mazesnis
kampinis poslinkis esant tam pa¢iam momentui, tuo didesnis sparno standumas sukimui. Sis metodas
leidzia objektyviai jvertinti sparno atsparumg sukimo deformacijoms.
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(2.28)

¢ia M — sukimo momentas, Nm; € — kampinis poslinkis, rad.

RZ (rad)
1,704e-05
-4,13%-04

. -8448e-04
_ -1,276e-03
_ -1,707e-03
[ -2,138e-03
_ -2,569e-03
_ -2,999e-03

-3,430e-03

-3,861e-03

-4,292e-03

28 pav. Sparno sukimo analizés poslinkiy rezultaty vaizdas

IS 28 pav. gauty rezultaty galima matyti, kad apkrovus sparno galg 1 Nm sukimo momentu, gaunama,
kad kampinis poslinkis ties 75 % sparno mosto vieta lygus 3,173x10 rad. Apskai¢iavus gauta, kad
sparno standumas sukimui yra 315,16 Nm/rad.

2.4.2. Sparno masés charakteristiky nustatymas

Sparno masés charakteristiky nustatymas buvo atliekamas naudojant SolidWorks programing jranga
ir jos ,,Features* komandas. Sparno su lonZeronu 3D modelis buvo sudarytas atsizvelgiant |
kompozity sluoksniy storius. Modeliuotas 1 metro ilgio sparno mosto segmentas, siekiant
apskaiciuoti visus reikiamus parametrus vienam metro ilgiui. Naudojant ,,Center of Mass* funkcija,
buvo nustatyta masés centro padétis. ISmatavus atstuma nuo priekinés sparno briaunos, nustatyta, kad
mases centras yra 95,3 mm atstumu (Zr. 29 pav.).

M.C.
B
953 )l

29 pav. Sparno masés centro padétis nuo jo priekinés briaunos

1 I

Toliau, naudojant ,,Mass Properties* funkcija, buvo nustatyta sparno masé bei jo inercijos momentas
apie mases centrg Z asies kryptimi.
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Mass = 0.74039 kilograms
Volume = 0.00039 cubic meters
Surface area = 0.95469 square meters
Center of mass: ( meters)

X = 0.09529

Y = 0.00000

Z = 0.49992

Principal axes of inertia and principal moments of inertia: ( kilograms * square meters )
Taken at the center of mass.

Ix = (0.00009, 0.00000, 1.00000) Px = 0.00256
ly = ( 1.00000, -0.00001, -0.00009) Py = 0.06178
Iz = (0.00001, 1.00000, 0.00000) Pz = 0.06418

Moments of inertia: ( kilograms * square meters )
Taken at the center of mass and aligned with the output coordinate system. (Using positive tensor notation.)

ba = 0.06178 Lxy = 0.00000 baz = 0.00001
Lyx = 0.00000 Lyy = 0.06418 Lyz = 0.00000
Lzx = 0.00001 Lzy = 0.00000 Lzz = 0.00256

30 pav. Sparno masés ir inercijos charakteristikos, naudojant ,,Mass Properties* funkcija

IS 30 pav. matyti, kad vieno metro ilgio sparno segmentas turi 0,74 kg mase, o jo inercijos momentas
apie masés centro Z a$j (L) yra 2,56 x 107 kg'm?. Sie duomenys yra reikalingi sparno tipinés
sekcijos aerotamprumo skai¢iavimames.

2.5. Tiriamojo sparno aerotamprumo skaiciavimy rezultatai

Siame poskyryje visi rezultatai buvo apskaidiuoti ir grafikai nubraizyti naudojant MATLAB
programing jrangg, o skai¢iavimams visi reikalingi parametrai pateikti 7 lenteléje.

7 lentelé. Eksperimentinés vertés, naudotos aerotamprumo skai¢iavimams

Parametrai | ApraSymas Vertés
c Sparno stygos ilgis, m 0,22

b Pusés sparno stygos ilgis, m 0,11

a Atstumas nuo pusés stygos iki tamprumo | 0

asies (bedimensis dydis)

e Atstumas nuo aerodinaminio centro iki 0,055
tamprumo asies, m

z Atstumas nuo masés centro iki tamprumo | 0,0147
aSies, m

p Oro tankis, kg/m3 1,225

m Sparno masé, kg/m 0,74

Iuc Incercijos momentas apie sparno masés 2,56 x 1073
centrg, kg-m

ko Sparno standumas lenkimui N/m? 59,06

ke Sparno standumas sukimui Nm/(rad-m) 105,05
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Naudojant 2.3.1 skyrelyje apraSyta metodika buvo sudarytas programinis kodas MATLAB aplinkoje
ir apskaiciuoti sparno tipinés sekcijos natiiralieji virpesiai. Nustatyta, kad pirmosios biisenos, lenkimo
tipo, svyravimy daznis yra 1,42 Hz, o pirmosios buisenos sukimo — 32,24 Hz.

Toliau i$ statinés aerotamprumo lygties (zr. 2.3.2 skyrelj) buvo apskaiciuotas dinaminis slégis, prie
kurio jvyksta divergencija. Nustatyta, kad divergencija jvyksta esant 1381,8 Pa dinaminiam slégiui,
kas atitinka apie 47,5 m/s.

Pagal 2.3.3 skyrelyje aprasyta matematinj modelj, naudojant kvazi-statines lygtis, buvo nubraizyti
savyjy svyravimy kampiniy dazniy o ir slopinimo o priklausomybés nuo greicio V' grafikai grei€io
diapazone nuo 0 m/s iki 70 m/s. Pateiktame 31 pav. grafike virSutin¢ kreivé atvaizduoja sukimosi
svyravimy kampinius daznius, o apatin¢ — lenkimo svyravimy kampinius daznius. I§ grafiko matyti,
kad tiek sukimosi, tiek lenkimo svyravimy dazniai maz¢ja didéjant greiciui. Taciau apatiné kreive
pasiekia nulj ties mazdaug 15 m/s grei¢iu — tai parodo, jog tokiame greityje jvyksta sparno
divergencija. Tai nesutampa su anksciau apskaiciuota divergencijos verte, kuri sieké 47 m/s. Be to,
taikant kvazi-statinj modelj, 32 pav. pateiktame slopinimo priklausomybés grafike viena i§ kreiviy
rodo teigiama slopinimo reikSme jau nuo pat 0 m/s greicio, o tai reiSkia, kad sistema yra nestabili
visame tiriamame greicio intervale. Toks rezultatas parodo, kad flaterio reiskinys pasireiskia jau nuo
labai mazy greiciy.

250 T T T T

2001

150

100

Kampinis daZnis w (1/s)

50 -

0 10 20 30 40 50 60 70
Greitis (m/s)

31 pav. Kampiniy dazniy (@) priklausomybé nuo greicio (V) taikant kvazi-statinj modelj
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100 T T T T

50

-100 - 1

Slopinimas & (1/s)

-150 - 1

-200 - 1

_250 1 1 1 1 | 1
0 10 20 30 40 50 60 70

Greitis (m/s)
32 pav. Slopinimo () priklausomybé nuo greicio (V) taikant kvazi-statinj modelj

Toliau pateikiami aerotamprumo rezultatai, gauti taikant nestabilig aerodinamika, pagrista K metodu
(zr. 2.3.4 skyrelj). IS kampiniy dazniy o priklausomybés nuo grei¢io V grafiko (33 pav.) matyti, kad
virSutinés kreivés dazniai mazéja did¢jant greiciui, o apatinés kreivés dazniai i$ pradziy nezymiai
didéja, veliau mazeja ir galiausiai pasiekia nulj. Tai reiskia, kad divergencija jvyksta esant 47,5 m/s
grei¢iui. Divergencijos greitis identiSkai sutapo su apskaiiuotu jo greiciu i§ statinés lygties. IS
slopinimo priklausomybés nuo greicio grafiko (34 pav.) galima matyti, kad pradzioje oranzin¢ kreive
(atitinkanti aukstesnio daznio rezimg) turi neigiamg slopinimg g. Did¢jant greiciui, ties 54,5 m/s §i
kreive kerta abscisiy asj, o tai Zymi flaterio reiSkinio pradzig.

200

180

160 -

140

120

100 |-

80 -

Kampinis daznis w (rad/s)

40 i

20 - .

0 I 1 1 ‘—\-—-.\ I I
0 10 20 30 40 50 60 70
Greitis (m/s)

33 pav. Kampiniy dazniy (w) priklausomybé nuo greicio (V) taikant K metodo modelj
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0.5 T T T T

0.5 -

Slopinimas g (1/s)

=25

-4 1 1 | 1 1

0 10 20 30 40 50
Greitis (m/s)

60

70

34 pav. Slopinimo (g) priklausomybé nuo greicio (V) taikant K metodo modelj

2.6. Apibendrinimas

Sudaryti tipinés sekcijos matematiniai modeliai leidzia jvertinti tiek statinius (divergencijos), tiek
dinaminius (flaterio) aerotamprumo reiskinius. Struktiirinis modelis sudarytas taikant Lagrange
metoda. Naudojant pazangesnj K metoda, nustatyta, kad divergencija jvyksta ties 47,5 m/s, o flaterio
reiSkinys — ties 54,5 m/s grei¢iu. K metodu sudarytas modelis, paremtas nestabilia aerodinamika,

patikimai atspindi sparno aerotamprumo charakteristikas
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3. Aerotamprumo reiSkiniy slopinimas naudojant mini uZsparnij

Siame skyriuje bus atlickamas sparno tipinés sekcijos aerotamprumo reiskiniy slopinimas tam
naudojant mini uzsparnj. Pirmiausia atlickamas sparno profilio ir profilio su skirtingom mini
uzsparnio konfigiiracijom aerodinaminiy savybiy tyrimas ir parenkama tinkamiausia konfigiiracija
tirlamam sparnui. Toliau pritaikomas aerotamprumo matematinis modelis slopinimui, atlieckami
skaiCiavimai ir pateikiami rezultatai. Galiausiai suprojektuojamas ir pagaminamas koncepcinis mini
uzsparnio prototipas.

3.1. Sparno profiliy aerodinaminiy savybiy tyrimas

Sparno 2D profiliy analize¢ leidZia detaliai jvertinti aerodinamikos koeficientus — keliamosios jégos
(C)), pasipriesinimo jégos (Cq) ir polinkio momenta (Cy). Sie dydZiai yra pagrindiniai vertinant
profilio aerodinamines savybes. Keliamosios jégos koeficientas (C;) parodo, kiek efektyviai profilis
generuoja keliamaja jéga. PasiprieSinimo jégos koeficientas (Cy) leidzia jvertinti oro pasiprieSinima,
kuris turi tiesioging jtaka orlaivio kokybei. Tuo tarpu polinkio momento koeficientas (Cy) suteikia
informacijg apie profilio stabiluma bei polinkj suktis aplink savo aerodinaminj centrg — tai ypac
svarbu projektuojant stabilumo ir valdymo sistemas.

Sparno aerotamprumo slopinimo sistemos kiirimui butina i§nagrinéti sparno profilio bei profiliy su
mini uzsparniy modifikacijomis aerodinamines savybes, nes kiekviena skirtinga modifikacija keicia
oro srauta aplink profilj ir kei¢ia sparno profilio aerodinamines savybes. Siam tikslui pasiekti
naudojama programiné jranga XFLR5 [39]. Tiriamo NACA 0012 profilio vaizdas XFLR5 programoje
pateiktas 35 pav.

—
—

Tyrimams atlikti buitina nustatyti Reinoldso skaiciy (Re), taciau tam pirmiausia reikia Zinoti oro srauto

35 pav. XFLR5 NACA 0012 proflio vaizdas

greit], kuriam esant prasideda aerotamprumo nestabilumas. IS 34 pav. matyti, kad pirmasis
nestabilumo reiSkinys — statin¢ divergencija, kuri pasireiskia esant 47,5 m/s oro srauto greiiui.
Reinoldso skaiCius apskaiciuojamas pagal formule (3.1). Atlikus skai¢iavimus, gauta, kad Re =
715154. Kadangi §is skaiCius gali kisti priklausomai nuo aplinkos salygy (temperatiiros), apskaiciuota
reikSmé yra suapvalinama iki 715000, kad biity patogiau taikyti tolimesniuose skaiciavimuose ir
analizése.

Re:ﬂ
U

(3.1)
Cia V — srauto greitis, m/s; u — dinaminés klampos koeficientas, Paxs (skai¢iavimuose naudotas
1,79x10-5 Paxs jiiros lygyje); [ — sparno profilio stygos ilgis, m.

NACA 0012 profilio analiz¢ atlieckama esant Re = 715000, atakos kampui kintant nuo -20° iki +20°,
kas 0,5° zingsniu. I$ 36 pav. a) nubrézto keliamosios jégos koeficiento C; priklausomybés nuo atakos
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kampo a grafiko galima matyti, kad didziausia keliamoji jéga yra 1,3, kai kritinis atakos kampas lygus
+15°. Ties 0°, keliamosios jégos koeficientas yra lygus 0, taip yra todel, nes profilis yra simetrinis ir
neturi iSgaubtumo. Taip pat, pagrindiném profilio charakteristikom nustatyti yra nubréziamas NACA
0012 poliarés grafikas (36 pav. b)), i§ kurio nustatyta, kad minimalus profilio pasiprieSinimo
koeficientas yra apie 0,006.

Norint slopinti aerotamprumo sukeliamus reiskinius, svarbu iSanalizuoti profilio momento
koeficiento (Cn) pokycius, nes jis tiesiogiai susij¢s su sukimosi stabilumu. IS polinkio momento Cy,
priklausomybés nuo atakos kampo a grafiko (37 pav.) nustatyta, kad didziausia neigiama momento
verté yra -0,033, kai atakos kampas yra -14,5°, o didziausia teigiama — 0,033, esant atakos kampui
+14,5°. Kadangi mini uzZsparnis galés atsilenkti j abi puses, o gautos vertés yra vienodos tik, prieSingy
krypciy, tai priimama C,, verté, kaip absoliuting, ir laikoma, kad norint grazinti tokj sparng j neutralig
padétj, reikia apie 0,033 polinkio momento koeficiento vertés. Svarbu paminéti, kad §i sglyga galioja
tik tada, kai mini uzsparnis eina per visg sparno mosto ilgi.

205 0.5

0.5 0.5

Keliamaosios jégos koeficientas Cl
(=}

Keliamosios jégos koeficientas Cl
(=)

. . . i . . \ | . | I
-20 -18 -10 -5 0 5 10 15 20 o 0.02 0.04 0.08 0.08 0.1 0.12 0.14 0.16
Atakos kampas a, (°) Pasipriesinimo jégos koeficientas Cd

a) b)

36 pav. NACA 0012 keliamosios jégos koeficiento C; priklausomybés grafikai: a) nuo atakos kampo a; b)
nuo pasipriesinimo jégos koeficiento Cy

0.04

0.03 g

0.02 :

0.01 b

-0.01 7
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Polinkio momento koeficientas Cm
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-0.03 4

-0.04 . | . ‘ L . s
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Atakos kampas a, (°)

37 pav. NACA 0012 C,, priklausomybés nuo o grafikas
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Standartiniai uzsparniai gali biiti projektuojami per visg sparno mostg arba tik jo dalj. Analogiskai,
mini uZsparniai taip pat gali biiti i§déstomi visame moste arba ribotame jo ruoze. Zemiau, 38 pav.
nubréziamas grafikas, kuris parodo, reikalingg mini uzsparniy generuojama C, priklausomybé nuo
mini uzsparniy uzimamo sparno mosto ilgio procentinés dalies. IS grafiko galima matyti, kad
maz¢jant mini uzsparnio uzimamai mosto daliai, reikalinga Cy, reikSmé auga eksponentiskai.

0.7 T

e bt o e o
[N} w ~ o o
T

Reikalingas mini uZsparniy Cm

o
b

o] 20 40 60 80 100
Mini uZsparniy uzimama sparno mosto ilgio dalis (%)

38 pav. Mini uzsparniy C,, priklausomybé nuo uzimamo sparno mosto ilgio dalies

Toliau yra sudaromos jvairios mini uzsparniy konfigiiracijos. Siekiant istirti kuo didesnj spektra
varianty yra sudaromi jvairlis mini uzsparniy ilgiai pradedant 10 % stygos ilgio ir didinant kas 2 %
iki 30 %, tokiu biidy gaunami 11 skirtingi ilgiy uZsparniy konfigiiracijy variantai. Mini uZsparnio
konfigiiracija sudaroma, kaip papasta plokstele, kuri yra galinéje sparno briaunoje. XFLRS programos
sparno profilio vaizdas su mini uzsparniu pavyzdys pateiktas 39 pav.

Mini uzsparnis

39 pav. XFLR5 NACA 0012 profilio su mini uzsparniu pavyzdys

Su kiekviena uzsparniy konfigtiracija sudaromi dar po 5 profilius su atlenkimo kampais: 1°, 2°, 3°,
4° ir 5°. Kiekvienos mini uzsparnio konfigtiracijos sukimosi padétis yra ties galine sparno briauna.
Skirtingy ilgiy mini uzsparnio konfigtracijos ir jy pagrindiniai parametrai pateikti 8 lentel¢je.
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8 lentelé. Mini uzsparnio konfigiiracijos

Mini uZsparnio | Mini uZsparnio ilgis, | Bendras sparno
ilgis, % mm stygos ilgis, mm
10 20 220
12 24 224
14 28 228
16 32 232
18 36 236
20 40 240
22 44 244
24 48 248
26 52 252
28 56 256
30 60 260

Norint rezultatus lyginti tarpusavyje su ne modifikuotu profiliu, analizé atlickama prie to paties Re
skaiCiaus ir kintant atakos kampui nuo -5° iki +5°, kas 0,5° zingsniu.

Atlikus visy konfigiiracijy profiliy analiz¢ yra nubréziamas vyrio momento H pryklausomybés nuo
polinkio momento C,, grafikas (40 pav.). Jame pateiktos H ir C,, reikSmés skirtingiems mini uzsparnio
atlenkimo kampams bei jy ilgiams, esant atakos kampui 0°. IS Sio grafiko galima nustatyti, kuri
konfigtiracija duoda didziausig polinkio momento C,, verte, esant maziausiui vyrio momentui .
Pastebéta, tokia tendencija, kad iSlaikant vienodg mini uZsparnio ilgj ir didinat jo atlenkimo kampa,
tiek C, tiek H vertés auga mazdaug proporcingai. Didziausia C,, reikSmé buvo pasiekta naudojant
30 % mini uzsparnj su 5° atlenkimo kampu — ji sieké -0,12, kai H verté buvo 7,2x107. Maziausig C

generavo 10 % mini uZzsparnis su 1° atlenkimo kampu, Cy, ir H vertés atitinkamai buvo -0,012 ir 1x10°
4
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= = = 1° atlenkimo kampas
- — = 2° atlenkimo kampas
= = = 3° atlenkimo kampas

4° atlenkimo kampas
= = = 5° atlenkimo kampas
10 % mini uzsparnis
12 % mini uzsparnis
14 % mini uzsparnis
16 % mini uzsparnis
18 % mini uzsparnis
20 % mini uZsparnis
22 % mini uzsparnis
24 % mini uZsparnis
26 % mini uZsparnis
28 % mini uZsparnis
30 % mini uZsparnis

Vyrio momentas H
n
T

0 I I I
-0.14 -0.12 -0.1 -0.08 -0.06 -0.04 -0.02 0

Polinkic momentas Cm

40 pav. Vyrio momento H priklausomybés nuo polinkio momento C,, grafikas

Taip pat nubréziamas vyrio momento H pryklausomybés nuo keliamosios jégos C; grafikas (41 pav.).
Jame pateiktos H ir C; reikSmeés skirtingiems mini uzsparnio atlenkimo kampams bei jy ilgiams, esant
atakos kampui 0°. IS Sio grafiko galima nustatyti, kuri konfigtracija duoda didziausig didziausig
keliamosios jégos verte, esant maziausiui vyrio momentui H. Pastebéta, panasi tendencija, kad
iSlaikant vienoda mini uZsparnio ilgj ir didinat jo atlenkimo kampa, tiek Cj, tiek H vertés auga
mazdaug proporcingai. DidZiausia C; reikSmé buvo pasiekta naudojant 30 % mini uzsparnj su 5°
atlenkimo kampu — ji sieké 0,43, kai H verté buvo 7,2x10. MaZiausig C» generavo 10 % mini
uzsparnis su 1° atlenkimo kampu, C; ir H vertés atitinkamai buvo 0,05 ir 1x10™.
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== = 1° atlenkimo kampas
== = :2° atlenkimo kampas
7 - +3° atlenkimo kampas

4° atlenkimo kampas
== = 5° atlenkimo kampas
10 % mini uzsparnis
6 12 % mini uZsparnis
14 % mini uZsparnis
16 % mini uZsparnis
18 % mini uZsparnis
20 % mini uzsparnis
22 % mini uZsparnis
24 % mini uzsparnis
26 % mini uzsparnis
28 % mini uZsparnis
30 % mini uzsparnis

Vyrio momentas H
n
T

| |
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4 0.45
Keliamosios jégos koeficientas Cl

41 pav. Vyrio momento H priklausomybés nuo keliamosios jégos koeficiento C; grafikas

Renkantis konfigiiracija, buvo atsizvelgta j tai, kad mini uZsparniai dengty 50 % sparno mosto ilgio.
Tokiu atveju reikalingas polinkio momento koeficientas (C,) yra 0,066. Tai patvirtina ir grafikas (zr.
38 pav.), kuriame matyti, jog, naudojant 50 % sparno mosto, Cy, verté padid¢ja dvigubai.

Siekiant pasiekti kuo didesnes polinkio momento ir keliamosios jégos reikSmes, kartu sumazinant
vyrio momento poreikj, buvo pasirinkta tokia konstrukcija, kuri uztikrina efektyvy veikimg esant
minimaliam vyrio momentui. Tai svarbu todél, kad uzsparniai bus valdomi elektromagnetais — kuo
mazesnis vyrio momentas, tuo mazesnes galios elektromagnetai bus reikalingi.

Remiantis Siais kriterijais, tinkamiausia konfigiiracija yra naudoti 14 % dydzio mini uZsparnj, kuris
gali atsilenkti 5° kampu. Toks uzsparnis sukuria C, reikSme¢ 0,071, atitinkancig 0,28 keliamosios
jégos koeficienta, o vyrio momento koeficientas siekia 1,5x1073.

3.2. Matematinio modelio sudarymas aerotamprumo slopinimui

Pirmiausia sudaromas modifikuotas aerotamprumo modelis, naudojant mini uzsparnj divergencijos
reiSkiniui slopinti. | (2.12) lygt] papildomai jtraukiamos uZsparnio generuojamos aerodinaminés
jégos. Tai dar viena aerodinaminio standumo matrica, kurig galima pazyméti 4¢>. Tada lygtis gali
biti perraSoma taip:

[K—q(4,+4,)][x]=0 (3.2)
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Sioje lygtyje K yra konstrukcijos standumo matrica, 49 — aerodinaminé standumo matrica, o

[x]=[h, H]T — poslinkiy vektorius.

PO L 0 —C, o —cAC,
K=l k, [41=, ceC, L4e1=1 c(AC,, +eAC,)

Norint rasti divergencijos greit], reikia iSspresti (3.2) lygtis. Netiesinis sprendinys randamas, kai Sios
lygties determinantas lygus nuliui. Gautosios savosios reik§més zZymi dinaminio slégio reikSmes, prie
kuriy sistema pereina i$ stabilios biisenos ] nestabilig.

Toliau, panaudojant kvazi-stating acrodinamikg sudaromas matematiniy lygciy sistema dinaminiams
virpesiams slopinti. Modifikavus lygti (2.16) ir j ja jtraukus nuo laiko priklausant] mini uzsparnio
valdymo jégy vektoriy F(z), gaunama iSplésta sistemos dinamika, kuri apima ne tik konstrukcines bei
aerodinamines savybes, bet ir aktyvy valdymo poveikj:

(M1 =40+ (K- a4 D) ] = F O (3.3)

Valdymas realizuojamas, jtraukiant papildomas jégas, kurios atsiranda dé¢l aerodinaminiy koeficienty
poky¢iy, susijusiy su valdymo pavirsiy — §iuo atveju mini uzsparniy — veikimu. Papildoma keliamoji
jéga modeliuojama per koeficiento 4Cy, pokytj, o papildomas momentas — per ACy. ir ACy. Sios jégos
suformuojamos kaip valdymo jégy vektorius F, kuris jtraukiamas j sistema kaip priverstinis poveikis:

—q-c-AC,
[F]= (3.4)
q-c-e-AC, —q-c-c-AC,,

Sudaryta pirmos eilés forma:

X =Ax+ Bu(t) (3.5)
Kur:
0
B= 0
M F

¢ia A — sistemos matrica, kuri nusako, kaip pati sistema vystosi be iSoriniy jégy; B — valdymo jtakos
vektorius.

Valdymo jéga j sistemg jvedama per vektoriy B, kuris yra pridedamas arba atimamas nuo pagrindinés
sistemos priklausomai, nuo kampinio grei¢io krypties:

jei O(t)>0: x=Ax+B
jei O(t)<0: x=Ax—B

Tokiu biidu imituojamas realus stabilizavimo procesas, kai sistema reaguoja j dabarting judéjimo
biisena.
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Lygc¢iy sprendimas atlickamas, naudojant MATLAB ODE (ordinariy diferencialiniy lygciy)
integravimo jrankius. Sistemos diferencialinés lygtys integruojamos laiko atZzvilgiu, naudojant
funkcijg ode45, kuri taiko Runge-Kutta metoda su kintamu zingsniu. Kadangi sistema yra laipsniskai
kintanti (pvz., uzsparnis suveikia tik vélesniu metu), laikas skaidomas mazais zingsniais (1 ms), o
kiekvieno zingsnio pabaigoje rezultatai kaupiami ir naudojami sekancio etapo pradinéms salygoms.
Gautas sprendinys pateikiamas kaip funkcijy A(2) ir 6(2) laiko eigos grafikai.

3.3. Sparno aerotamprumo slopinimo skai¢iavimuy rezultatai

Remiantis 3.2 poskyryje apraSytu matematiniu modeliu divergencijai slopinti, apskai¢iuota, kad,
naudojant mini uzsparnj kaip pasyvy slopinimo elementa, divergencijos greitis padidéja nuo 47,5 m/s
iki 51,85 m/s. Tai atitinka 9,16 % padidéjima.
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42 pav. Dinaminiy virpesiy slopinimo kreivés, naudojant mini uzsparnj

Pagal dinaminiams virpesiams slopinti sudaryta mini uzsparnio kvazi-statinj matematinj modelj,
atlieckama slopinimo simuliacija, iSvedus sistemg i§ pusiausvyros padéties (42 pav.). Valdymo jégy
jjungimas simuliacijoje vyksta tik nuo tam tikro laiko momento. Jjungus mini uZsparnio slopinima
po 0,5 s, reikSmingas jy sumazéjimas jau buvo matomas po 0,2 s nuo slopinimo pradzios. Sukamieji
svyravimai buvo pilnai nuslopinti po mazdaug 0,4 s, o vertikalus sparny judéjimas stabilizavosi taip
pat po 0,4 s.

3.4. Mini uzsparnio koncepcijos prototipas

Atsizvelgus ] numatytg mini uzsparnio specifikacijg, Siame poskyryje yra projektuojamas
mechanizmo koncepcijos prototipas, naudojant SolidWorks programing jranga. Mini uZsparnio
valdymo sistema veiks, kaip valdymo pavirSius (vairas), kuris bus kontroliuojamas mikrovaldiklio.
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3.4.1. Projektavimas

Pirmasis Zingsnis — i$nagrinéti tokios koncepcijos kinematika, kuri leisty nustatyti pagrindinius
mechanizmo komponentus. Analizuojant nustatyta, kad reikalingi mazy gabarity elektromagnetai.
Rinkoje galima rasti elektromagnetus, kuriy skersmuo yra 15 mm, o auks$tis — 5 mm. Pagal
elektromagnety matmenis galima spresti, kad jie yra tinkami integruoti j sparna.

Be to, pagal kinematikg nustatyta, kad mini uzsparnio sukimosi asis yra 20 mm atstumu nuo sparno
galinés briaunos, o plokstelé gali pasisukti 5 laipsniais 1 abi puses — aukStyn ir Zemyn.

Prototipui reikalingas rémas, kuriame bus tvirtinami elektromagnetai. Elektromagnetai iSdéstomi
vienas priesais kitg — vienas virSuje, kitas apacioje, taip, kad traukiancioji dalis biity vidin¢je rémo
dalyje. Elektromagnetai tvirtinami M3 varztais, kurie per rémg stabiliai jtvirtina komponentus. Be to,
rémo Sonuose numatytos dvi 3 mm skersmens skylés, kurios nutolusios 5 mm viena nuo kitos.

Mini uzsparnio plokstel¢ yra sujungta su dviem papildomomis plokstelémis, kurios numatytos
pasvirti 3 laipsniais Zemyn ir auk3tyn nuo horizontaliosios adies. Sios plokstelés sujungtos per
centring sujungimo dalj, kuri uZztikrina jy reikiama padétj. Centrin¢je dalyje numatomos 2,5 mm
skersmens skylés abiejuose galuose, pro kurias eina sukimosi asis.

Centriné dalis sujungiama su rému, naudojant 2,5 mm kaisc¢ius, kurie tampriai jstatomi j centring dalj
ir kiaurai per réma. 43 pav. pavaizduotas suprojektuotas 3D modelis ir nurodytos jo dalys.

Elektromagnetas 2 Plokstelé 2
Centriné
sujungimo dalis

Plokstele 1

Elektromagnetas 1 Rémas

Plokstele 3

43 pav. Suprojektuotas 3D mini uzsparnio mechanizmo modelis
3.4.2. Prototipo gamyba ir testavimas

Prototipo rémas ir centriné dalis gaminami i§ PLA medZziagos naudojant 3D spausdintuvg. Toliau i§
0,75 mm storio lygaus plieno laksto iSpjaunamos reikiamo dydzio plokstelés. Turint visas reikiamas
dalis, mechanizmas yra surenkamas (44 pav.).
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44 pav. Surinktas mini uzsparnio mechanizmo prototipas

Mini uzsparnio prototipo veikimas realizuotas, naudojant Arduino Mega R3 mikrovaldiklj,
suprogramuotg valdyti du prieSingai sumontuotus 12 V elektromagnetus, taip sukuriant plokstelés
svyravimg apie sukimosi a$j. Elektromagnetus perjungiant tam tikru dazniu, sukuriamas mechaninis
judesys, imituojantis mini uzsparnio veikimg. Arduino programinis kodas pateiktas 1 priede.

Sistema maitinama 12 V, 3 A maitinimo Saltiniu, kuris uZtikrina pakankamg galig tiek
elektromagnetams, tiek valdymo grandinéms. Elektromagnetai jjungiami ir i§jungiami pagal valdymo
signalus, siun¢iamus i§ Arduino Mega R3 skaitmeniniy i§¢jimy. MOSFET tranzistoriai IRLZ44N
naudojami kaip jungikliai, leidziantys valdyti elektromagnety jtampa, naudojant Arduino i$¢jimo
signalus. Perjungimo daznis gali biiti reguliuojamas pagal sistemos poreikius, siekiant optimalaus
svyravimo.

9 lentelé. Protipo testavimui naudojami elektriniai komponentai

Komponentas Kiekis | Paskirtis

Mikrovaldiklis 1 Valdo elektromagnety perjungimg ir generuoja signalus

Arduino Mega R3 MOSFET'ams

(procesoriaus taktinis

daznis — 16 MHz)

[40]

12V elektromagnetas | 2 Sukuria magnetinj lauka, kuris traukia plokstele

(2.3W)

12V 3 A maitinimo 1 Maitina elektromagnetus ir kitus sistemos komponentus

Saltinis

IRLZ44N N-kanalo 2 Veikia kaip jungiklis — leidzia 12V srovei tekéti | elektromagnetus,

MOSFET kai gauna signalg i§ Arduino

10 kQ pull-down 2 Uztikrina, kad MOSFET!ai likty i§jungti, kai Arduino jy nevaldo

rezistorius

220 Q rezistorius 2 Apriboja srove | MOSFET"y uztiira, apsaugodamas Arduino
i$¢jimus

IN5819 diodas 2 Apsaugo MOSFET'us nuo jtampos Suoliy, atsirandanciy dél

(flyback diodas) elektromagnety indukcinés savybés

Kadangi sistema naudoja didelés galios indukcinius komponentus, prie kiekvieno elektromagneto
prijungiami flyback diodai (1N5819), kurie apsaugo tranzistorius nuo aukstos jtampos Suoliy. Taip
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pat naudojami 10 kQ pull-down rezistoriai, uztikrinantys, kad MOSFET tranzistoriai i§likty i§jungti,
kai valdymo signalas yra nulinis. Be to, prie MOSFET tranzistoriy uzttiros prijungti 220 Q rezistoriai,
kurie riboja uzttros srov¢ ir uztikrina stabily tranzistoriaus jjungima bei i§jungima, apsaugodami jj
nuo galimos per didelés srovés, galinCios sukelti pazeidimus. Visi elektriniai komponentai, jy kiekis
ir paskirtis pateikti 9 lenteléje.
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ISvados

Atlikus esamy aerotamprumo reiSkiniy slopinimo sistemy analize, galima teigti, kad
efektyviausios yra aktyviosios slopinimo sistemos, kurios leidzia dinamiskai prisitaikyti prie
kintan¢iy apkrovy ir aplinkos salygy. Tradicinés pasyviosios sistemos, nors ir paprastesnés bei
patikimos, turi ribotg veikimo efektyvuma, esant plataus spektro aerodinaminiams poveikiams.
Aktyviam aerotamprumo reiskiniy slopinimui naudojami jvairiis valdymo algoritmai, tokie kaip
PID, LQR ir kt. Aktyvus slopinimas paprastai vykdomas aktyviai valdant orlaivio pavirSius ar
kitus valdymo elementus.

Pagal apibréztag hipotetinj bepilotj orlaivj sudarytas sparno 3D modelis ir atliktos jo stiprumo,
standumo bei natiiraliyjy virpesiy analizés. Apkrovus sparng 148,33 N jéga, nustatyta, kad
minimalus atsargos koeficientas pagal ,,Tsai-Wu* kriterijy 1,52. Ties 75 % sparno mosto vieta
nustatytas sparno standumas — lenkimui jis siek¢ 177,18 N/m, o sukimui — 315,16 Nm/rad.
Naturaliyjy virpesiy analizés rezultatai parodé, kad pirmosios lenkimo biisenos svyravimy daznis
yra 2,44 Hz, o pirmosios sukimo — 38,02 Hz.

Sudarius tipinés sekcijos matematinj sparno aerotamprumo modelj ir taikius du skirtingus
skai¢iavimo metodus — kvazi-statinj bei K metodg — nustatytos svarbiausios sparno aerotamprumo
charakteristikos. Kvazi-statiniu metodu gauti rezultatai parodé¢ sistemos nestabilig elgseng esant
maziems grei¢iams, taciau Sis metodas nejtraukia aerodinaminiy jégy vélinimo, todél gali duoti
klaidingus rezultatus. Naudojant pazangesnj K metoda, nustatyta, kad divergencija jvyksta ties
47,5 m/s, o flaterio reisSkinys — ties 54,5 m/s grei¢iu. K metodu sudarytas modelis, paremtas
nestabilia aerodinamika, patikimai atspindi sparno aerotamprumo charakteristikas.

Atlikus sparno profilio aerodinaminiy savybiy tyrima, esant Re=715 000, nustatyta, kad
maksimalus keliamosios jégos koeficientas yra Ci=1,3, esant atakos kampui 15°, o minimalus
pasipriesinimo jégos koeficientas yra C, = 0,006. IS polinkio momento priklausomybés nuo atakos
kampo nustatyta, kad atakos kampy intervale nuo —20° iki +20° didziausia polinkio momento
koeficiento absoliutine verté¢ yra C,=0,033. Atsizvelgiant ] tai, parinktas 14 % dydZio mini
uzsparnis, galintis atsilenkti 5° kampu, kuris sudaro 50 % sparno mosto ilgio. Tokio uZsparnio
generuojamos Cj, ir C; koeficienty vertés yra atitinkamai lygios 0,071 ir 0,28.

Pritaikius aerotamprumo matematinj modelj, ivertintas mini uzsparnio poveikis divergencijos
reiSkiniui. Skai¢iavimy rezultatai parodé, kad naudojant mini uzsparnj kaip pasyvy slopinimo
elementa, divergencijos greitis padidéja nuo 47,5 m/s iki 51,85 m/s, tai yra 9,16 % padidé¢jimas.
Dinaminiy virpesiy slopinimas atliktas prie 47,5 m/s, esant nestabiliai sistemai. J[jungus mini
uzsparnio slopinimg po 0,5 s, sukamieji svyravimai buvo pilnai nuslopinti po mazdaug 0,4 s, o
vertikalus sparny judéjimas stabilizavosi taip pat po 0,4 s.

Sukurtas koncepcinis mini uzsparnio prototipas, valdomas dviem elektromagnetais. Prototipo
rémas ir centriné sujungimo dalys atspausdintos 3D spausdintuvu naudojant PLA medZziaga, o
perjungimo svirties elementai bei pats uzsparnis pagaminti i§ plieninés skardos. Prototipo
veikimas realizuotas naudojant Arduino Mega R3 mikrovaldiklj.
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Priedai

1 priedas. Arduino programinis kodas
#define MAGNET1 9 // Pin for first electromagnet
#define MAGNET?2 10 // Pin for second electromagnet
void setup() {

pinMode(MAGNET1, OUTPUT);

pinMode(MAGNET2, OUTPUT);
b
void loop() {

digitalWrite(MAGNET1, HIGH);

digital Write(MAGNET2, LOW);

delay(25);

digital Write(MAGNET1, LOW);

digital Write(MAGNET2, HIGH);

delay(25);
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