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Metody numeryczne - zastosowania

* projekt koncepcyjny
— analiza trendow (aproksymacja, interpolacja,
ekstrapolacja)

— wstepne wymiarowanie masy — metody
iteracyjne, metoda Newtona-Raphsona

— obliczenia aerodynamiczne — interpolacja,
rOwnania liniowe



Metody numeryczne - zastosowania

* projekt wstepny
— opis geometru (pakiety typu CAD)
— analiza aerodynamiki (metody panelowe)
— analiza masowa 1 obciazen

— obliczenia wytrzymatosciowe



Metody numeryczne - zastosowania

* projekt finalny

— obliczenia aerodynamiki (kod Eulera, NS),
optymalizacja ksztattu

— analiza obcigzen 1 wytrzymatosci (ANSYS)
— analiza aeroelastyczna (NASTRAN)



Metoda panelowa

Rozw0) metod numerycznych oraz duze zwigkszenie mocy obliczeniowe]
komputerow spowodowaty, ze w obliczeniach oplywu ciat coraz czesciej
si¢ga si¢ po modele Eulera (nielepki) a nawet Naviera-Stokesa (lepki).
Mogloby si¢ wydawac, ze modele potencjalne przezyty si¢. Jednak,
pomimo wielu uproszczen w pordwnaniu z modelem plynu lepkiego sa
nadal bardzo atrakcyjnym narzedziem. W wielu zagadnieniach bowiem,
niskie koszty obliczen przy uzyciu metod bazujacych na modelach
potencjalnych rekompensuja ich mniejsza doktadnos¢. Bywa rowniez tak,
ze rezultaty obliczen metodami potencjalnymi bywaja lepsze niz przy
uzyciu modeli ,,pelniejszych” - "metoda VLM jest bardzo dobrze zgodna
z danymi doswiadczalnymi z powodu faktu, Ze pomija jednoczesnie
efekty grubosci ptata 1 lepkosci przeptywu. W wigkszosci przypadkow
efekt lepkosci wyrdwnuje straty spowodowane gruboscia, dos¢
przypadkowo dajac dobra zgodnos¢ z wynikami eksperymentu." (cit.
Margason)



Model fizyczny

* Najistotniejszymi zalozeniami poczynionymi przy
budowie modelu fizycznego optywu sa: nielepkosc
ptynu oraz bezwirowos¢ (za wyjatkiem sladu
wirowego) optywu.

* Wptyw lepkosci jest symulowany przez warunek
Kutty-Zukowskiego, ktory mozna interpretowaé jako
zerowanie cyrkulacji na krawedzi sptywu branej na
jednostke diugosci.



Model matematyczny

Model matematyczny stanowig nastepujace rownania :
- rOwnanie cigglosci

gft) + div(pV) = 0 0
- rownanie Eulera
%\tf + (Vgrad) V = é grad p 2)

- rOwnanie stanu

P = po(PHK 3)
Poo



Model matematyczny

Z faktu bezwirowosci ( rot V = 0 ) wynika, Ze istnieje funkcja skalarna, zwana potencjatem
predkosci taka, ze :

grad ®(x,y,z,t)=V (4)

Jezeli przyjmiemy dodatkowo, ze ® = @4+ @ oraz, ze:
mod Vep<<U, , mod Vp<<a, oraz mod V@<<(Ux-a)
to otrzymamy:

0 0
+ .
Voo OX

] )
" ( o )¢ = Vo ()
o0

przyjmujac dodatkowo, ze przeptyw jest ustalony oraz niescisliwy otrzymujemy:

Vo =0 (6)
9



Metody obliczeniowe

Metoda obliczeniowa silnie zalezy od sposobu modelowania bryty
samolotu. Model fizyczny zdefiniowany wczesniej dotyczyt jedynie
oplywu 1 pomijat optywany obiekt. Zasadniczo stosuje si¢ dwa
podejscia. Obiekt modeluje si¢ przy pomocy cienkich powierzchni lub
traktuje si¢ samolot jako bryl¢ troyjwymiarowa. W obu przypadkach
powierzchnia jest dzielona na czworokatne (lub trojkatne) plaskie
panele. Przyymuje si¢, ze slad wirowy jest plaski 1 ciagnie si¢
rownolegle do predkosci niezaburzonej lub cigciwy (ostrza). Dalej
przedstawiona dwie metody:

— metody siatki wirowej (VLM - Vortex Lattice Method) - cienkie
powierzchnie;

— metody panelowej niskiego rzedu Dbazujacej na rozwiazaniu
wewnetrznego zagadnienia Dirichleta - obiekty trojwymiarowe (metoda
Hessa);

— nalezy dodac¢, ze istnieja tez metody mieszane - powierzchnie nosne
cienkie; kadtub, gondole trojwymiarowe.
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Metoda VLM

Réwnanie Laplace’a w postaci (6) jest spelnione przez kilka réznych rozwiazan
podstawowych. Jednym z rozwiazan podstawowych jest wir, o potencjale predkosci:

D = —rtan‘l G (7)
27 X —X

0

umieszczony w punkcie Xg,yo 0 cyrkulacji I'. Rozmieszczenie odpowiednio dobranych wirow
dyskretnych na powierzchni nosnej 1 na §ladzie umozliwia symulacje¢ pola predkosci przeptywu,
odpowiadajacego przeplywowi rzeczywistemu. W celu obliczenia predkosci indukowanych
przez wiry dyskretne zastosowano prawo Biota-Savarta w postaci:

['(d1 x 1)
3 (8)

dV =
4mr

gdzie wtokno wirowe o dtugosci dl ma cyrkulacje I', na razie nieznana.
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Metoda VLM

W metodzie VLM wykorzystano wiry podkowiaste sktadajace si¢ z wiru zwiazanego, o
skonczonej dlugosci 1 dwoch wirdw swobodnych, pomieskonczonych. Na rys.1 wir zwigzany

oznaczono symbolem AB =T,, wiry swobodne oznaczono symbolami AN; oraz BN,

12



Metoda VLM

Predko$é indukowana przez widkno wirowe AB w punkcie P moze by¢ obliczona nastepujaco:

r
Vi = J- sin ©dO

47c1rp o

©)

gdzie ® oznaczono kat pomiedzy wektorem AB1i punkt P, natomiast 1, jest odlegloscia punktu P
od odcinka AB. Predko$¢ Vg przedstawiona wzorem (9) moze by¢ doprowadzona do postaci

~ I' txr, | T r
AB:4TC ﬁlejz 0 ri 1‘2 :%{FaCIAB}{FaCQ’AB} (10)

gdzie {Faclag} jest wektorem zaleznym od wspoétrzednych punktow A,B,P za$ {Fac2sg}jest
skalarem rowniez zaleznym od wspotrzednych punktow A,B,P. Predkos¢ indukowana w
punkcie P przez wir podkowiasty N;ABN, jest rowna sumie:

—_ .

V=V, + VAN1 + VBN2 (11)

gdzie predkosci V AN{ > \Y% BN, Otrzymano ze wzorow analogicznych do (10).
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Metoda VLM

Catkowita predkos¢ indukowana przez n-ty wir podkowiasty obliczona w m-tym punkcie
kontrolnym na ptacie nosnym wynosi:

Vm,n — Cm,n 1_‘m (13)

gdzie:
ém’n = I—n [{Facl AB }{FacZ AB }+ {Facl AN, }{FacZ AN, }+ .
+ {FaclBN2 }’{F&(QBN2 }]m,n 9
Predkos¢ indukowana przez wiry podkowiaste, w m-tym punkcie kontrolnym jest rowna:
v, = %:ém,nrn (15)
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Metoda VLM

Réwnanie (15) moze by¢ rozwigzane wzgledem zbioru I, dla zadanych predkosci
indukowanych V.. Dla platdow nieskreconych o niezbyt duzej krzywiznie szkieletowe;
wspotrzedne predkosci V ,, moga by¢ obliczone nastepujaco:

| |

V= —Uoo(oc—d) tgd (16)

gdzie a jest katem natarcia, za$ z(x) przedstawia rOwnanie szkieletowej. Kat ¢y, jest lokalnym
katem wzniosu. Po wyznaczeniu zbioru cyrkulacji {I',} sita nosna na jednostk¢ rozpigtosci
panelu moze by¢ obliczona ze wzoru Zukowskiego w postaci:

Al =p U (17)
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Metoda VLM

Calkowita sita nosna ptata moze by¢ obliczona nastepujaco:

L=>p,U,Ay, T,
n

Wspotczynnik sity nosnej wynosi odpowiednio:

22 Ay, T,
C,= = =
L= —
1
1 us U, > Ax_ Ay,
) n
Podobnie mozemy obliczy¢ wspotczynnik momentu pochylajacego:
22 Ay,x, T,
C — MA — n
|
2POOUOOS C. C, UOO%AXnAyn

gdzie C, jest §rednia cieciwa aerodynamiczng plata.

(18)

(19)

(20)
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Metoda VLM

* Istniejace pakiety:
— Tornado — KTH (Szwecja)
— VLAERO — AMI (USA)
— VORTR — PW (Polska)
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Metoda Hessa

Podstawa metody jest rozwiazanie rownania Laplace'a dla pelnego potencjatu predkosci:

VO = 0 21)
ktore moze przyjac postac:
1 8 (lj 1 1
Dd(x,y,z) = — dS—— c—-dS+d (22)
( ’ ) 4T Samolo‘t[ + slad ('3n AT San;[olol r >

Przyjmujemy nastgpujace warunki brzegowe:
- wewngtrzny Dirichleta na powierzchni optywanej bryty:

1 1 1
N g OdS—— [ 6-dS=0 @3)
41 ’ an 41 r
samolot + Slad samolot
gdzie:
natezenie dipola: u=-(o-o0;); (24)

natgzenie zrodta c = O0Won : (25)



Metoda Hessa

-Kutty-Zukowskiego na krawedzi sptywu (ostrze):

Ap(X,¥)rg =0 (26)
-na $ladzie wirowym:
0P(%,y) _ o)
Ox

Zaktadamy, ze potencjat predkosci wewnatrz optywanej bryty ®; jest rowny potencjatowi w
nieskonczonosci @,
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Metoda Hessa

Otrzymujemy réwnanie catkowe w postaci (23), ktére mozemy aproksymowac uktadem rownan
liniowych, w ktorych niewiadomymi sa natgzenia dipoli p (state na panelu):

N Nw N
Y Ckpy + DGy, + D Brox =0 (28)
k=1 1=1 k=1
gdzie Cy , C; 1 By to aerodynamiczne wspotczynniki wptywu :

C,=— | (:jdsk; jBk::——l— | JédSk; (29)

I
" S1234 Tk
N - liczba paneli na bryle samolotu;

Ny - liczba paneli na sladzie;
87234 - powierzchnia k-tego panelu.
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Metoda Hessa

Aproksymacja powierzchni bryty samolotu uktadem paneli

21



Metoda Hessa

»N
<

punkt kolokacji
pod panelem

Wplyw panelu K w punkcie P
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Metoda Hessa

Uktad rownan (28) wymaga jeszcze wyznaczenia nat¢zenia zrodtowosci ¢ (statego na panelu),
ktora (wykorzystujac zwiazki (24) 1 (25) oraz warunek, ze na brzegu obszaru zamknigtego mamy
0®di/0n=0) mozemy zdefiniowac nastepujaco:

c=—-n-V (30)
o0
Aby zamkna¢ uktad rownan nalezy powigza¢ niewiadome natg¢zenia dipoli na sladzie wirowym
z nat¢zeniami dipoli na panelach bryly samolotu. W tym celu wykorzystano warunek Kutty-
Zukowskiego mowiacy, ze cyrkulacja na jednostke dlugosci (wzdtuz y) na krawedzi sptywu jest
roOwna zeru, oraz fakt, ze nat¢zenie dipola na jednostke dtugosci (wzdtuz y) jest rowne cyrkulacji
ze znakiem ujemnym. W wyniku otrzymamy:

UTE = Bw = const (31)
Natezenie dipoli na krawedzi sptywu jest rowne roznicy pomiedzy natezeniami dipoli na gornej 1
dolnej powierzchni, w poblizu krawedzi sptywu. Wykorzystujac zwiazek (31), natezenie dipoli
na sladzie mozna wyznaczy¢ z zaleznosci:

Kw = Ju - PL (32)
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Metoda Hessa

krawedz

Splywu $lad

Hw | wirowy

Zwiazek miedzy natgzeniami dipoli na krawedzi sptywu 1 sladzie wirowym
24



Metoda Hessa

Rozwigzanie uktadu (28) daje rozktad potencjatu na powierzchni optywanej bryly. Aby
otrzymac¢ rozktad cisnienia, potrzebny do wyznaczenia globalnych charakterystyk, nalezy
wyznaczy¢ rozktad predkosci optywu rézniczkujac potencjat predkosci wzgledem przyjetych
wspotrzednych. Nastepnie korzystajac z twierdzenia Bernouli'ego mozna obliczy¢ ci$nienie.
Rozniczkowanie numeryczne potencjatu jest jednak w ogdlnym przypadku dosy¢ ktopotliwe 1
moze by¢ zrédtem wielu bltedow, zwlaszcza w miejscach duzej nieregularnosci siatki, np. na
zalamaniach krawedzi natarcia.

Obcigzenia aerodynamiczne wyznaczamy zgodnie z nast¢pujacymi zaleznoSciami:
- sit¢ nosna

N
P = > pSin; -2 (33)
i=1
- moment pochylajacy
N N
My = Elpisixi"i -z +i§1pisizini - X (34)
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Stability derivatives of MiG-21, angle of attack Alfa=10°
derivative DATA PRESENT | FLIGHT
SHEETS | METHOD TEST
CZW -2.36 -2.7 -2.58
cmq -1.34 -1.14 -1.68
cyv 20.795 20.617 20.67
clv -0.219 -0.103 -0.0973
clp -0.122 -0.0988 -0.225
cnv 0.371 0.168 0.19
cnp -0.0123 -0.0215 0.0194
cnr -0.293 -0.278 -0.366
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Metoda panelowa

* Istniejace pakiety:
— PANUKL - ©
~ VSAERO — AMI (USA)
— SUMO — (KTH) Szwecja
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Metody naddzwickowe

* Metody ,,cienkie”:
— Mach Box
— Characteristic Box

* Trzy obszary
catkowania:

— Diafragma

H

— Samolot

— Slad wirowy

N
"
X, £
.



Pudetka Macha

Rownanie Prandtla-Glauerta (1) stanowi model matematyczny optywu:
0’p 0°¢p 0°¢
(Ma’-1)_ ", - - ,=0
a x2 a y2 a Z2 (1)

Po zdefiniowaniu odpowiednich warunkéw brzegowych [3], otrzymamy rozwiazanie
roOwnania (1) w postaci [4]:

_ 1 ¢ w(Sn)dgdn
PRy =- [ R 2

S(x.y.2)
gdzie:

w=";fz0,R=J(x-§f-ﬂ[(y-nf+/] @)

Metoda obliczeniowa sprowadza si¢ do numerycznego wyznaczenia rozktadu potencjatu z
roOwnania (2), a nastgpnie rozktadu cisnien dla réznych warunkéw lotu (lot ustalony, lot ze
stalg predkoscia katowa pochylania itp.). Z tak wyznaczonego rozktadu w wyniku catkowania
po powierzchni otrzymujemy globalne charakterystyki aerodynamiczne.
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