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ДИНАМИЧЕСКАЯ УСТОЙЧИВОСТЬ АДАПТИВНОЙ ПАНЕЛИ
КРЫЛА ЭКРАНОПЛАНА

Выполнено исследование движения крыла экраноплана с адаптивной оболочкой над взволнованной поверхно-
стью, определены собственные частоты, резонанс гибкой панели крыла, коэффициенты демпфирования.
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При разработке систем низковысотных ЛА возникает
ряд задач по исследованию характеристик морского вол-
нения, для решения которых требуются специальные ме-
тоды. Это объясняется преимущественно следующими
обстоятельствами. Возможные авиационные скорости
движения ЛА на порядок превышают скорости водоиз-
мещающих морских объектов, приводят к существенным
особенностям формирования спектра морского волне-
ния в движущейся, связанной с объектом системе коор-
динат [1].

Установлено [2], что при движении над синусоидаль-
ным волновым экраном кривые зависимостей гидроди-
намических характеристик крыла от времени изменяют-
ся не по синусоидальному закону, а по закону, близкому
к трохоидальному (рис. 1, 2), а также несимметричность
этих кривых относительно вертикалей, проходящих через
их максимумы, и их сдвиг по фазе относительно волн
экрана [3]. Определено, что средние за период волны зна-
чения подъемной силы крыла над волновым экраном
превышают по величине значения подъемной силы кры-
ла при его движении над плоским экраном, расположен-
ным на уровне средней линии волны экрана (рис. 3).

Рис. 1. Профиль волны, исследованный в скоростном
гидродинамическом канале лаборатории гидромеханики

НАН Украины [4]

В работе выполнено исследование крыла экранопла-
на с адаптивной оболочкой движущегося над взволно-
ванной опорной поверхностью. Изменение геометрии
профиля крыла приводит к изменению подъемной силы
и предотвращает уход ЛА от заданного режима полета.
Изменение геометрии профиля происходит из-за разно-
сти давлений внF P Р∞= − : во внутренней полости, обра-
зующийся действием разности набегающего потока и
скоростью истечения через дренажные клапаны и стати-

ческого давления –
2

дренаж
вн

(  )
2

V V
Р gh∞= ρ + ρ ; давлени-

ем потока под крылом
2

2
VР ∞

∞ = ρ (1 + ΔСр) и упругости

панели нижней, гибкой оболочки СEJ (рис. 4).

Рис. 2. Изменение подъемной силы крыла конечного размаха
при движении над взволнованной поверхностью или вблизи
волнистой твердой стенки при различных числах Струхаля

по частоте встречи с волной
(λ = 1; h = 0,2; ‘hв = 0,1; α = 5о) [5]

В работе [7] представлены экспериментальные, в ра-
боте [8] – расчетные значения распределения давления в
среднем сечении прямоугольных крыльев удлинением
λ = 5 при различных расстояниях от экрана (рис. 5), а в



117

Вестник Сибирского государственного аэрокосмического университета имени академика М. Ф. Решетнева

работе [9] приведена аппроксимация экспериментальных
зависимостей изменения давления ΔСр серии профилей
(CLARK-YH, CLARK-Y, NACA, ЦАГИ серии В) в диапа-
зоне относительной высоты h = 0,1–1 и угла атаки
α = 4–14o:

ΔСр = 0,32634 + 0,00961 α –
–0,55582 h 0,02225 α h – 0,001 α2 + 0,33539 h2.

Сведения из [7–9] использованы в работе для опреде-
ления величин и зон приложения нагрузок и сил на па-
нель адаптивного крыла экраноплана [10].

Рис. 3. Результаты расчетов подъемной силы (1) и положения
центра давления (2) крыла с удлинением λ = 2 при Sh = 0,314

и движении вблизи волнистой твердой стенки. Кривые –
расчетные данные, точки – экспериментальные [6]

Рис. 4. Схема крыла экраноплана [6]

В настоящей работе предлагается метод оценки дина-
мической устойчивости конструкции адаптивного крыла
[10], движущегося над взволнованной поверхностью по
критериям собственных частот конструкции и определе-
ния зон резонансных частот.

Расчетную схему крыла определяем как двухопорную
балку с шарнирной и скользящей опорами, находящую-
ся под действием распределенного статического давле-
ния внутри крыла и вибрационной нагрузки, изменяю-
щейся по трохоидальному закону, со стороны опорной
поверхности (рис. 6).

Динамический расчет панели крыла на действие воз-
мущающей силы и колебания выполняется для балки на
двух опорах массой m0. Определим максимальные дина-
мические напряжения при действии на балку равнодей-
ствующей распределенной воздушной нагрузки qв в точ-
ке с координатой хm; собственную частоту колебаний с

учетом массы балки и сосредаточенной силы в точке;
перемещение точки хm балки под действием возмущаю-
щей силы F(t), приложенной в этой точке.

а

б
Рис. 5. Распределение давления в среднем сечении

прямоугольных крыльев удлинением λ = 5 при различных
расстояниях от экрана: a – по данным [7]; б – по данным [8]

Рис. 6. Схемы балки: а – схема нагружения;
б – расчетная схема [11]

В расчетной схеме можно менять положение опор на
балке (LRA и LRB) и координату точки приложения распре-
деленной воздушной нагрузки хm. Для панели задаются
модуль Юнга Е и плотность ρ материала панели. Опреде-
ляем площади поперечных сечений А(х), момент инер-
ции J(х) и массу панели (балки) m0.
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Для динамического расчета балки как системы с од-
ной степенью свободы определяется коэффициент при-
ведения массы в точку действия сосредоточенной силы
хm. Так как масса панели крыла распределена по длине,
система имеет бесконечное число степеней свободы.
Чтобы рассмотреть ее как систему с одной степенью сво-
боды [8], распределенную массу заменяем массой, со-
средоточенной в точке, и равной по величине равнодей-
ствующей воздушной нагрузки

ВqР , а собственную час-
тоту панели определим как для системы с сосредоточен-
ной массой m + kпр m0.

При определении собственной частоты системы с
учетом ее массы условием приведения массы является
равенство кинетических энергий систем с распределен-
ной Ерасп и сосредоточенной приведенной Есоср массой:

22
0

расп ,
2 2m L

m dx Vdm VE
l
⋅⋅

= =∫ ∫
2

соср пр 0 0 .E k m V=
Приравнивая кинетические энергии Ерасп = Есоср, нахо-

дим коэффициент приведения массы

0

2

пр
0 0

1 .
m

Vk dm
m V

⎛ ⎞
= ⎜ ⎟

⎝ ⎠
∫

Распределение скоростей по длине балки (V / V0) неиз-
вестно, поэтому примем гипотезу, что распределение
скоростей пропорционально распределению перемеще-
ний по длине балки (гипотеза справедлива для достаточ-
но жестких тел при сравнительно малых собственных ча-
стотах – до первой собственной частоты), тогда

0 0

V
V

Δ
≈

Δ .

Коэффициент приведения массы примет вид

0

2

пр
0 0

1 ,
m

k dm
m

⎛ ⎞Δ
= ⎜ ⎟Δ⎝ ⎠

∫ (1)

где Δ и V – перемещение и скорость произвольной точки
балки; Δ0 и V0 – перемещение и скорость приведения
массы балки; dm = ρ A(x) dx .

Перемещения в этой формуле определяются с помо-
щью интеграла Мора.

Изгибающие моменты для грузового М и единичного
М1 состояния балки, записанные с использованием бу-
левых операторов условия пакета MathCad, выглядят сле-
дующим образом:

( ), , , ( )( )

( )( ) ( )( ),

1( , , , ) ( )( )

( )( ) 1( )( ).

A A

B B

A A

B B

A B A R R

B R R F F

A B A R R

B R R

М F R R x R x L x L

R x L x L F x x x x

M R R xx x R x L x L

R x L x L x xx x xx

= − ≥ +

+ − ≥ − − >

= − ≥ +

+ − ≥ − − > (2)

Так как реакции опор на момент записи изгибающих
моментов неизвестны, они внесены в список парамет-
ров функции. Для М1 в списке параметров включена ко-
ордината точки приложения единичной силы хх, а для
М – сила F, так как по ходу расчета необходимо опреде-
лить М от действия различных сил, поэтому и опорные
реакции определяются как функции от силы F. Из усло-
вия равновесия определяются опорные реакции панели
в грузовом и единичном состоянии (рис. 7).

Коэффициент приведения массы kпр определяется
перемещением в точке действия равнодействующей воз-
душной нагрузки (записан с использованием булевых
операторов условия пакета MathCad)

( , ( ), ( ), ) 1( 1 ( ), 1 ( ), , )
( )

0

( ) A B A m B m m

L
M F R F R F x M R x R x x x

E J xF dx⋅
⋅Δ = ∫ , (3)

и перемещениями в произвольной точке
( , ( ), ( ), ) 1( 1 ( ), 1 ( ), , )

( )
0

( ) A B A B

L
M F R F R F x M R xx R xx xx x

x E J xxx dx⋅
⋅Δ = ∫ , (4)

С учетом выражений (3) и (4) уравнение (1) примет
вид

2
пр 2

0 0

( ) ( )
( )

L

xk A x x dx
m F

ρ
= ⋅ Δ

⋅ Δ ∫ . (5)

Учет внезапного приложения силы на панель крыла
оценивается через максимальные динамические напря-
жения как и при ударе σmax.д = σmax. стат kд:

( )
в

Д
0

пр

2 11 1
1

q

hk mF k
P

= + +
Δ +

, (6)

где за h принимается расстояние от задней кромке крыла
до опорной поверхности (см. рис. 2).

Рис. 7. Грузовое и единичное состояние балки при
определении ее перемещений [10]

Максимальные динамические напряжения в панели
могут быть определены следующим образом:

2

6
W b δ

= ;
max.стат

max M
W

σ = ;

max.Д Д max.статkσ = ⋅σ , (7)
где b и δ – ширина и толщина рассчитываемой панели
крыла.

Собственную частоту колебаний панели с распреде-
ленной массой m0 и сосредоточенной силой

ВqР , прило-
женной в сечении xm, найдем как

в пр 0q

k
P k m

ω =
+ ⋅

,

где
11

1k =
δ

жесткость панели – величина, обратная пере-

мещению точки приложения сосредоточенной силы от

единичной силы
2

11
1

L

M dS
E J

δ =
⋅∑∫  .
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По значению собственной (круговой) частоты ω оп-
ределяем:

– частоту колебаний панели
2

f ω
=

π
;

– период колебаний 2T π
=

ω
.

Вынужденные колебания панели под действием воз-
мущающей силы можно определить через опытное зна-
чение коэффициента затухания h, значения относитель-
ного коэффициента затухания h/ω (по эксперименталь-
ным данным: для стальных конструкций h/ω ~ 0,02; для
автомобильного амортизатора – 0,2; гидробуфера – > 1.
В большинстве случаев – 0,01 < h/ω < 0,3).

Уравнение колебательного движения системы (см.
рис. 6) имеет вид

( ) sin( )htu t A e t−= ⋅ ω + ε ,

где
2

2 0 0
0 2

( )V h uA u + ⋅
= +

ω
, 0

0 0

arctg u
V h u

⎛ ⎞λ
ε = ⎜ ⎟+ ⋅⎝ ⎠

,

2

1 h⎛ ⎞λ = ω⋅ − ⎜ ⎟ω⎝ ⎠
,

где u0, V0 – начальные условия свободных колебаний (пе-
ремещение и скорость в момент действия импульса
силы); ω – резонанс; λ – частота гармонических затухаю-
щих колебаний.

Свободные колебания панели крыла представлены на
рис. 8.

а

б
Рис. 8. Свободные колебания панели крыла:
а – без амортизатора; б – с амортизатором

Например, (рис. 8, а, б), для уменьшения времени за-
тухания колебаний в конструкцию крыла в середине про-
лета введен амортизатор панели с h/ω = 0,2.

Для определения отклика панели на возмущающее
действие силы использован интеграл Дюмеля для вынуж-
денных затухающих колебаний:

( )( )

в пр 0 0

1( , ) ( ) sin
( )

t
h t

q

u F t F e t d
P k m

− −τ= τ ω − τ τ⎡ ⎤⎣ ⎦+ ω ∫ .

Это перемещение точки приведения масс в вертикаль-
ном направлении от действия возмущающей силы F(t) (в
работе принят трохоидальный закон изменения возму-

щающей силы [1]: F(t) = F0 (r – h cos(vt)),
в0

0

y
q

y

C
F P

C
=

(см. рис. 3) [6], где v – частота действия возмущающей
силы) (рис. 9).

а

б
Рис. 9. Вынужденные колебания панели крыла с

амортизатором: а – резонанс λ = ω;
б – выход из резонанса λ = 0,8 ω

Меняя выражения для возмущающей силы, можно
получить графики перемещений для различных видов
возмущающей силы (например, синусоидальный закон
F(t) = F0 sin(vt)) (рис. 10).

а

б
Рис. 10. Вынужденные колебания панели крыла с

амортизатором: а – резонанс λ = ω;
б – выход из резонанса λ = 0,8 ω
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Коэффициент динамичности определяется как отно-
шение максимальной амплитуды колебаний при резонан-
се к статическому перемещению от амплитуды вынуж-
денной силы F0:

max
Д

0

( , )
( )

u F tk
F

=
Δ

.

Максимальныединамическиенапряжениянаходятся по
формулам (7), что и при внезапно приложенной нагрузке.

В результате выполненого исследования установлено:
для компенсации вынужденных колебаний гибкой панели
крыла необходимо введение в конструкцию демпфира
(амортизатора) с относительным коэффициентом затуха-
ния h/ω ≥ 0,2 (λ = 0,98 ω), в месте наибольших прогибов
панели; подбор жесткости колеблющейся системы необхо-
димо осуществить так, чтобы частотысобственных колеба-
ний панелибыли выше опасных вынужденных частот; уве-
личениекоэффициентаkжесткостипанелидостигаетсяпод-
крепляющим действием продольного набора стрингеров,
увеличивающего E⋅ J изгибную жесткость панели (хотя и в
меньшей степени, чем поперечныйнабор, но дающийболь-
шуючувствительность (гибкость)панеливреакциинавнеш-
нее возмущающее действие давления потока под крылом
Р∞, изменяющимся по трохоидальному закону) для выпол-
нения условия непопадания в резонанс λ = 0,8ω, значение
коэффициентазатухания должносоответствовать величине
h ≥ 0,6ω собственной частоты системы, что требует нали-
чия нескольких демпфирующих устройств.
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N. V. Nikushkin, P. R. Chirkov,A. V. Katsura, L.A.Aeshina

DYNAMIC STABILITY OFAN ADAPTIVE WING PANEL OFA WIG-BOAT

In this work we investigated the movement of an adaptive wing panel of a WIG-boat above rough surfaces and
determined natural frequencies, resonance of flexible wing panels and damping factors.

Кeywords: wing-in-ground effect ship, wing-in-ground effect, adaptive wing panel.
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