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1. Wstep

Niniejszy tutorial zawiera szczegdtowy opis trzech pakietéw obliczeniowych wspomagajgcych
projektowanie samolotéw. Wybdr pakietéw jest podyktowany faktem, ze sg one dostepne bezptatnie
na zasadach ,freeware” lub ,open source” oraz tym, ze zostaly stworzone narzedzia pozwalajace
zapewni¢ kompatybilnos¢ zbioréw wejsciowych i wyjsciowych. Tym samym mozliwe jest
przygotowanie plikdw wejsciowych do czesci programéw niejako automatycznie. Gtdwne programy
omowione w tutorialu to:

e PANUKL — pakiet do analizy aerodynamicznej metodg panelows,
e SDSA — pakiet do analizy dynamicznej (statecznos$é statyczna, dynamiczna, osiagi),
e (Calculix — pakiet do analizy wytrzymatosci metodg MES.

Ponizej zostanie przedstawiony opis kazdego pakietu ze szczegélnym podkresleniem generowania
danych do kolejnych etapdow obliczenl. Opis zostanie uzupetniony przyktadami dostepnymi w postaci
plikdw, w tym caty cigg obliczen zostanie zaprezentowany na jednym przyktadzie (ptyta CD).

1.1. PANUKL

PANUKL 2012 jest kolejng wersjg pakietu (po 2002) i stuzy do obliczern aerodynamicznych
samolotu, metodg panelowg niskiego rzedu. Jest on kontynuacjg pakietu programéw, powstatych w
potowie lat dziewiecdziesigtych ubiegtego wieku (PANeli UKLad 96). Zasadnicze zmiany, w tym
stworzenie srodowiska okienkowego, zostaty dokonane w latach 2001-2002, a obecna wersja zostata
mocno przebudowana w 2012 roku, stad drugi czton nazwy pakietu. Pakiet jest caty czas rozwijany i
jego najnowszg wersje (najnowsza udostepniona wersja jest datowana na 15.06.2015) mozna pobraé
ze strony: http://meil.pw.edu.pl/zsis/ZSiS/Dydaktyka/Oprogramowanie/PANUKL. Date aktualnej
wersji mozna znalezé w okienku ,, About” (Rys. 1.1)

i

Panukl Package
Copyright by TGG 1996,2002,2012

Acknowledgments:

Pawel Blaszczyk for idea of Mesh program
Franciszek Dul for vector class library

Dawid Mieszalski (DM) for Connect program
Lukasz Stefanek (LS) for manual

Jacek Mieloszyk (JM) for new ideas in geometry
DM & LS for Fuselage program

DM for MS2Editor, JM for FEM export module

Compilation:
Jun 152015 10:29:09

Rys. 1.1 — Okienko ,,About ...” pakietu PANUKL z datg wersji

Ponizej przedstawione zostang podstawy teoretyczne oraz opis podstawowych
funkcjonalnosci i sposobu uzycia. Szczegdtowy przewodnik i instrukcja obstugi znajduje sie
w rozdziatach nastepnych.


http://meil.pw.edu.pl/zsis/ZSiS/Dydaktyka/Oprogramowanie/PANUKL

1.1.1. Podstawy teoretyczne metody panelowej

1.1.1.1.  Spis wazniejszych oznaczen:
a,, - predkos¢ dzwieku przyptywu niezaburzonego

b - rozpietosc¢ ptata

Cm - wspodtczynnik momentu pochylajgcego wzgledem 1/4 SCA
Cx - wspofczynnik sity oporu

Cz - wspdtczynnik sity nosnej

p - cisnienie catkowite

Q - predkos¢ katowa pochylania

S - powierzchnia odniesienia

V,, - predkosé przeptywu niezaburzonego

X, Y, Z - wspotrzedne kartezjanskie w uktadzie zaczepionym w nosku kadtuba lub ptata
(o$ x wzdtuz cieciwy cg, 0$ z prostopadle do cieciwy c na grzbiet ptata
0$ y prostopadle i wzdtuz rozpietosci)

o - kat natarcia
@ - petny potencjat predkosci
@, - potencjat predkosci w nieskonczonosci
@, - potencjat predkosci wewnatrz optywanej bryty
¢ - potencjat predkosci zaburzen
K - wyktadnik izentropy
A - wydtuzenia geometryczne ptata (b?/S)
L - natezenie dipola
p - gestos$¢ powietrza
o - natezenie zZrédta
1.1.1.2. Wprowadzenie
Rozwdj metod numerycznych oraz duze zwiekszenie mocy obliczeniowej komputeréw
spowodowaly, ze w obliczeniach optywu ciat coraz czesciej siega sie po modele Eulera (nielepki)
a nawet Naviera-Stokesa (lepki). Mogtoby sie wydawaé, ze modele potencjalne przezyty sie.
Jednak pomimo wielu uproszczen w porédwnaniu z modelem ptynu lepkiego sa nadal bardzo

atrakcyjnym narzedziem [1,2,3]. W wielu zagadnieniach bowiem, niskie koszty obliczen przy uzyciu
metod bazujgcych na modelach potencjalnych rekompensujg ich mniejszg doktadnosé.

1.1.1.3. Model fizyczny i matematyczny optywu

Najistotniejszymi zatozeniami poczynionymi przy budowie modelu fizycznego optywu sa:
nielepkos¢ ptynu oraz bezwirowos¢ (za wyjatkiem sladu wirowego) optywu. Wptyw lepkosci jest
symulowany przez warunek Kutty-Zukowskiego, ktéry mozna interpretowac jako zerowanie cyrkulacji
na krawedzi sptywu branej na jednostke dtugosci.

Model matematyczny stanowig nastepujgce rownania:



- rownanie ciggtosci:

% + div(pV) = 0 "
- réwnanie Eulera:
oV 1
“* + (V V = =
5 * (Vgrad) 5 grad p 2)
- rownanie stanu:
p= poo(%)]( G)

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

grad O(x,y,z,t)=V (4)

Jezeli przyjmiemy dodatkowo, ze ® = ®, + @ oraz, ze: modVe << U, modVe << a,
oraz modVe << (Uy-a) to otrzymamy:

a

2 =
a T Vel 0T Ve )
o0

przyjmujgc dodatkowo, ze przeptyw jest ustalony oraz niescisliwy otrzymujemy:
Vo =0 (6)

1.1.1.4. Metody obliczeniowa

Metoda obliczeniowa silnie zalezy od sposobu modelowania bryty samolotu. Model fizyczny
zdefiniowany w rozdziale 1.1.1.3 dotyczyt jedynie optywu i pomijat optywany obiekt. Zasadniczo stosuje
sie dwa podejscia. Obiekt modeluje sie przy pomocy cienkich powierzchni lub traktuje sie samolot jako
bryte tréjwymiarowa. Pakiet PANUKL 2002 bazuje na metodzie panelowej niskiego rzedu polegajgcej na
rozwigzaniu wewnetrznego zagadnienia Dirichleta (metoda Hessa [5,6]). Powierzchnia tréjwymiarowe;j
bryty samolotu jest dzielona na czworokatne ptaskie panele. Przyjmuje sie, ze Slad wirowy jest ptaski
i ciggnie sie rownolegle do predkosci niezaburzonej lub cieciwy (ostrza).

Podstawa metody jest rozwigzanie réwnania Laplace’a dla petnego potencjatu predkosci:

VO =0 (7)

ktére moze przyjaé postac [4]:



1 0 (1 1 1
Dd(X,y,2)=— —| = |dS-—— ~dS+d
(x.y,2) 4 I Han(r) 41t I cyr "

samolot + slad samolot
Przyjmujac nastepujace warunki brzegowe:
- wewnetrzny Dirichleta na powierzchni optywanej bryty:
1 o (1 1 1
= [ p—=|=lds-—= | c=dS=0
An on \r 4n r

samolot + S$lad samolot

gdzie:
natezenie dipola: p=-(® - ®;),

natezenie zrodta: 6 = ou/on.

- Kutty-Zukowskiego na krawedzi sptywu (ostrze):

Ap(X, y)TE - O

-na $ladzie wirowym:

punkty
kolokoacji

panel
sladu
wirowego

Rys. 1.2 — Aproksymacja powierzchni bryty samolotu uktadem paneli

oraz zakfadajac, ze potencjat predkosci wewnatrz optywanej bryty ®; jest réowny

o ®

(9)

(10)
(11)

(12)

(13)

potencjatowi

w nieskonczonosci @,, otrzymujemy réwnanie catkowe w postaci (9), ktére po aproksymacji bryty

samolotu uktadem ptaskich paneli (Rys. 1.2) mozemy przyblizy¢ uktadem réwnan liniowych, w ktérych

niewiadomymi sg natezenia dipoli u (state na panelu):



N Nw N
2.Ciy + D Ciy + Y Brok = 0
k=1 1=1 k=1

gdzie C, G i B, to aerodynamiczne wspdtczynniki wptywu (Rys. 1.3) :

C 1 o1 1
“ on \rI,

T An r
s, K

7T
234 S1234

N - liczba paneli na bryle samolotu,
Ny - liczba paneli na $ladzie,

S1234 - powierzchnia k-tego panelu.

Srodek
panelu

punkt kolokacji
pod panelem

Rys. 1.3 — Wptyw panelu K w punkcie P

;9 Yes, B =—L | Llas,

(14)

(15)

Ukfad réwnan (14) wymaga jeszcze wyznaczenia natezenia zrodtowosci o (statego na panelu), ktéra

(wykorzystujac zwigzki (10) i (11) oraz warunek, ze na brzegu obszaru zamknietego mamy o®;/on=0)

mozemy zdefiniowac nastepujaco:

c=—n-V
o0

(16)

Aby zamknag¢ uktad réwnan nalezy powigzaé niewiadome natezenia dipoli na $ladzie wirowym

z natezeniami dipoli na panelach bryty samolotu. W tym celu wykorzystano warunek Kutty-Zukowskiego

modwiacy, ze cyrkulacja na jednostke dtugosci (wzdtuz y) na krawedzi sptywu jest rowna zeru, oraz fakt,

Ze natezenie dipola na jednostke dtugosci (wzdtuz y) jest réwne cyrkulacji ze znakiem ujemnym [4].

W wyniku otrzymamy:

He = My = cCOnst

(17)



Natezenie dipoli na krawedzi sptywu jest réwne rdznicy pomiedzy natezeniami dipoli na gérnej i dolnej
powierzchni, w poblizu krawedzi sptywu. Wykorzystujgc zwigzek (17), natezenie dipoli na sladzie mozna
wyznaczyc z zaleznosci Rys. 1.4:

Hw = Ry - B (18)

krawedz
sptywu

slad
wirowy

Rys. 1.4 — Zwigzek miedzy natezeniami dipoli na krawedzi sptywu i $ladzie wirowym

Zwigzek (18) pozwala na zamkniecie uktadu réwnan (14). Pozostaje wyznaczenie catek ze wzoréw
(15) definiujgcych wspdtczynniki wptywu. Sposdb efektywnego wyznaczenia tych catek pokazujg
prace [4,5,6].

Rozwigzanie uktadu (14) daje rozktad potencjatu na powierzchni optywane] bryty. Aby otrzymac
rozktad cisnienia, potrzebny do wyznaczenia globalnych charakterystyk, nalezy wyznaczyé rozktad
predkosci optywu rézniczkujac potencjat predkosci wzgledem przyjetych wspotrzednych. Nastepnie
korzystajac z twierdzenia Bernoullego mozna obliczy¢ cisnienie. Rézniczkowanie numeryczne potencjatu
jest jednak w ogdlnym przypadku dosy¢ ktopotliwe i moze by¢ Zrédtem wielu bteddw, zwitaszcza
w miejscach duzej nieregularnosci siatki, np. na zatamaniach krawedzi natarcia.

Obcigzenia aerodynamiczne wyznaczamy zgodnie z nastepujgcymi zaleznosciami:

- site nosna

N

- site oporu

N
PX = —E p:Sin, - x (20)

- moment pochylajacy

10



N N
My :_leisixini 'z +_leisizini ‘X (21)
1=

Podobnie mozna wyznaczy¢ sktadowe boczne obcigzenia (P,, M,, M,) definiujac odpowiednio
boczne sktadowe optywu. Nalezy przy tym zaznaczy¢, ze sita oporu otrzymana ze wzoru (20) moze
mie¢ znaczenie tylko porzadkujgce obliczenia. Metody potencjalne nie dajg wprost wiarygodnych
wartosci oporu aerodynamicznego. Pakiet PANUKL 2012 wyznacza wiec wspotczynnik oporu
indukowanego metoda Trefza.

1.1.2. Skrdcony opis pakietu PANUKL — gtowne podprogramy i ich
funkcjonalnosci

Pakiet PANUKL 2012, stuzacy do obliczern aerodynamicznych samolotu metodg panelowa
niskiego rzedu, sktada sie zasadniczo z trzech grup programdw. Pierwsza to programy do
przygotowania danych, druga to programy przetwarzajace dane i wykonujgce obliczenia, natomiast
trzecig grupe stanowi program zarzadzajacy, bedacy jednoczesnie interfejsem graficznym
pozwalajgcym na ogladanie generowanej siatki, sprawdzanie poprawnosci wyznaczenia sgsiadow
prezentacje rozktadu cisnien itp. Program ma tez dodatkowe funkcjonalnosci, po pierwsze mozliwosé
przygotowania zestawu plikdw z charakterystykami i pochodnymi aerodynamicznymi do analizy
statecznosci kompatybilnych z programem SDSA. Po drugie mozliwo$¢ przygotowania danych do
analizy wytrzymatosciowej (FEM) skrzydta z wykorzystaniem programu Calculix

Pakiet zostat przygotowany do pracy pod nadzorem dwdch systemow operacyjnych:

o MS Windows (XP/Vista/7/8 - na innych wersjach MS Windows nie byt testowany),
pakiet jest przygotowany jako aplikacja 32-bitowa ale byt testowany na wersjach 64-
bitowych systemu operacyjnego.

o Linux 32/64 (dodatkowe informacje dotyczace wymagan sg dostepne z wersjg
instalacyjna).

W obydwu przypadkach wymagane s3 biblioteki OpenGL.

1.1.2.1. Program zarzqdzajqgcy — GRIDVIEW

Wszystkie programy pakietu PANUKL 2012 mozna uruchamiaé z programu zarzgdzajgcego
GRIDVIEW, bedacego zarazem przegladarkg generowanych siatek i wynikdéw obliczen (opis
w rozdziale Btad! Nie mozna odnalei¢ zrodta odwotania.). Kolejne etapy obliczern sg dostepne z
menu gtdéwnego programu, w opcji CREATE. Pozycje tej opcji pozwalajg na wywotanie pozostatych
programow pakietu, z wykorzystaniem okienek dialogowych. Programy te jednak moga by¢
wywotywane oddzielnie z wiersza polecen. Ich parametrami sg pliki konfiguracyjne omdwione
ponizej. Typowa kolejnos¢ wywotania poszczegdlnych programow jest nastepujaca:

MESH3 — generator siatki (wywotanie: Mesh3.exe nazwa.ms2),
NEIGH — program wyznaczajacy $lad wirowy i sgsiadow paneli (Neigh.exe nazwa.ngh),
PANUKL — program wyznaczajgcy rozktad potencjatu predkosci (Panukl.exe nazwa.par),

S

PRESS — program obliczajgcy rozktad cisnienia i inne wyniki (Press.exe nazwa.prs).

11



1.1.2.2. Programy przygotowania danych
Do programow przygotowania danych naleza:
e MS2edit — edytor skryptow MS2
e Xfoil — program do analizy i projektowania profili lotniczych
e Fuselage — program przygotowujacy plik z geometrig kadtuba

Dane geometryczne samolotu sg zdefiniowane w pliku-skrypcie MS2. Plik ten mozna edytowad
przy pomocy dowolnego edytora tekstowego (np. Notepad) lub uzywajac specjalnego edytora plikow
MS2 MS2edit. Opis edytora MS2edit oraz sktadnia plikéw MS2 bedzie przedstawiona szczegétowo w
dalszej czesci opracowania (Rozdz. 3.6). Pliki MS2 zawierajg informacje na temat sposobu generacji
geometrii (siatki) samolotu. Moze wymaga¢ jednak dodatkowych plikdw definiujgcych geometrie
profili oraz kadtuba. Pakiet PANUKL zawiera biblioteke profili oraz wbudowany program Xfoil,
(http://web.mit.edu/drela/Public/web/xfoil/) stuzgcy do analizy i projektowania profili lotniczych.
Geometrie kadtuba mozna edytowad przy pomocy dowolnego edytora tekstowego lub przygotowaé
ja w programie NX a nastepnie przetworzy¢ specjalnie przygotowanym programem Fuselage (Rozdz.
3.2.3).

1.1.2.3.  Programy generadji siatki i sladu
Przygotowanie geometrii do obliczen wtasciwych obejmuje dwa etapy i stuzg do tego
odpowiednio programy:
e Mesh3 - utworzenie geometrii (siatki),
e Neigh - generacja $ladu wirowego oraz wyznaczenie sgsiadéw.

Siatki proste wymagajg jedynie dwdch programow podanych powyzej. W przypadku geometrii
ztozonych, siatki mogg by¢ faczone. Do taczenia siatek i obrdébki finalnej geometrii stuzg programy:
e Connect —taczy dwie siatki i tworzy nowy plik z geometrig gotowy do obliczen
wiasciwych
e Geom_cor — program korygujgce geometrie paneli w ptaszczyznie taczenia
e Neigh_con— program korygujacy informacje o sgsiadujgcych panelach

1.1.2.4. Programy obliczen wtasciwych
Do tej grupy programdw nalezg dwa programy:

e Panukl — obliczajgcy rozktad potencjatu — wyznacza wspotczynniki wptywu (15) i
rozwigzuje réwnanie (14)

e Press —wyznacza rozktad cisnienia oraz globalne wspoétczynniki oddziatywan
aerodynamicznych.

1.1.2.5. Programy automatyzujgce obliczenia

Typowy przebieg obliczen, jak przedstawiono powyzej, obejmuje cztery etapy. W celu
uproszczenia typowego przebiegu obliczen mozna wykorzystaé nastepujgce programy realizujgce
typowa sekwencje wywotan programow:

e PanuAuto — prosta sekwencja czterech podstawowych programéw
e PanProject — j/w oraz uruchomienie zestawu obliczen przygotowujacych dane do
programu SDSA
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1.2. SDSA

Oprogramowanie SDSA jest pakietem stuzgcym do obliczen charakterystyk dynamicznych
samolotu oraz wybranych osiggéw. Zaprojektowany i wykonany interfejs graficzny programu SDSA
pozwala na szybki i wygodny wybdr opcji pakietu i sterowanie obliczeniami. Oprogramowanie
zawiera miedzy innymi funkcje:

e analiza statecznosci dynamicznej:
o analiza wartosci wtasnych modelu zlinearyzowanego z automatyczng identyfikacjg
klasycznych postaci ruchu,
identyfikacja postaci ruchu z przebiegéw czasowych modelu nieliniowego,
analiza stateczno$ci uktadu sterowanego (closed loop, pilot in the loop) z
automatyczng selekcjg wartosci wtasnych odpowiadajgcych podstawowemu
wektorowi stanu, oraz identyfikacjg klasycznych postaci ruchu,
e symulacja o szesciu stopniach swobody, w tym miedzy innymi:
o testy podstawowych postaci ruchu,
o modele turbulencji,
e modelowanie uktadu sterowania, w tym:
o uktady poprawy statecznosci,
o uktad stabilizacji bazujgcy na uktadzie LQR,
o model pilota,
e analiza osiggdw samolotu.

1ol
SDSA package
Warsaw 2008

T ——

SimSAC

v—'

WUT team:
Tomasz Grabowski
Franciszek A. Dul
Dawid Mieszalski
Lukasz Stefanek

Compilation:
Jun 152015 10:31:55

OK 71

Rys. 1.5 — Okienko ,,About ...” pakietu SDSA z datg wersji

Oprogramowanie pozwala na automatyczng ocene wiasnosci lotnych bazujgc na szeregu
kryteriach zdefiniowanych w miedzynarodowych przepisach i regulacjach (wbudowane kryteria CS23,
ICAO, MIL, itp.). SDSA moze pracowac w trybie automatycznym w ramach systemu CEASIOM, jak
rowniez jako samodzielna aplikacja dziatajgca w systemach MS Windows lub Linux. Pakiet powstat w
ramach programu badawczego SimSAC (6. PR UE). Podobnie jak pakiet PANUKL, SDSA jest caty czas

13



rozwijane i jego najnowszg wersje (najnowsza udostepniona wersja jest datowana na 15.06.2015)

mozna pobraé ze strony: http://meil.pw.edu.pl/zsis/ZSiS/Dydaktyka/Oprogramowanie/SDSA. Date

aktualnej wersji mozna znalez¢ w okienku ,,About” (Rys. 1.5).

Ponizej przedstawione zostang podstawy teoretyczne oraz opis podstawowych funkcjonalnosci

i sposobu uzycia. Szczegdtowy przewodnik i instrukcja obstugi znajduje sie w rozdziatach nastepnych.

1.2.1.

Podstawy teoretyczne

1.2.1.1. Réwnania ruchu

W celu wyprowadzenia rdwnan ruchu samolotu przyjeto nastepujacy model fizyczny:

samolot jest brytg sztywna o szesciu stopniach swobody,

powierzchnie sterowe sg ruchome (pozwalajg na wyznaczenie warunkéw réwnowagi) ale nie
wykonujg drgan wiasnych (nie zwiekszajg liczby stopni swobody),

aerodynamika jest quasi stacjonarna,

atmosfera jest bezwietrzna (bazuje na modelu atmosfery standardowej).

Rys. 1.6 - Uktady wspodtrzednych stosowane do opisu potozenia i orientacji przestrzennej samolotu

Opis potozenia i orientacji przestrzennej samolotu wymaga zdefiniowania nastepujacych uktadéw

wspotrzednych (Rys. 1.6):

nieruchomy uktad wspotrzednych (grawitacyjny) zwigzany z Ziemig (O1X1y121), w ktérym os ,,z”
ma kierunek réwnolegty do wektora przyspieszenia ziemskiego i jest zwrdcona ku dotowi,
ruchomy ukfad (OgXgyez;) réwnoleglty do ukfadu grawitacyjnego, poczatek uktadu
wspotrzednych jest zwigzany z brytg samolotu i lokowany zwykle w punkcie % Sredniej cieciwy
aerodynamicznej,

uktad samolotowy; poczatek uktadu pokrywa sie z uktadem zdefiniowanym uprzednio, 0$ OX
jest réwnolegta do sredniej cieciwy aerodynamicznej (SCA) i zwrdcona do przodu, o$ OZ jest
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zwrécona ku dofowi a 0 OY zwrécona na prawe skrzydfo. Transformacja z uktadu O,Xgy,z; do
uktadu samolotowego jest zdefiniowana przez trzy obroty zgodnie z nastepujaca kolejnoscia:

e obrot wokét osi Oz, — kat odchylenia v,

o obrét wokdt nowej osi Oy (powstatej po obrocie o kat ) — kat pochylenia 6,
e obrét wokdt nowej osi Ox (powstatej po obrocie o kat 0) — kat przechylenia ¢.
Sktadowe wektora predkosci liniowej Vo (U,V,W) oraz wektora predkosci katowej Q (P,Q,R) sa

definiowane w uktadzie samolotowym (Rys. 1.6).

Tak zdefiniowane uktady pozwalajg na sformutowanie niezbednych zwigzkéw kinematycznych

(22) wigzacych sktadowe predkosci w uktadzie grawitacyjnym oraz w uktadzie samolotowym:

%, u
Vi [=AV |,
2 W

gdzie macierz transformacji A ma nastepujgca postac:

cosysin dsing +
cosécos i i
—cos¢gsiny
. sinysingsing +
A, =| cosfsiny i ¢
+ COS@COSy
—siné@ sing cosd

Zwiazki kinematyczne miedzy katami potozenia a
réwnanie (24):

(22)
singsiny +
+sin @cosgcosy
sin dcos gsiny +
goiny+ ) (23)
—Ccosysing
COS ¢cos &

sktadowymi predkosci katowej przedstawia

é P
0|=A, Q1 (24)
74 R
gdzie:
1 singtan@ cosgtané
A,=|0 Cos ¢ —sing (25)
sing Cos ¢
cosé cosé
1.2.1.2. Model matematyczny ruchu samolotu

Dynamiczne réwnania ruchu samolotu, przy zatozeniach poczynionych powyzej, mozna

wyprowadzi¢ bezposrednio z twierdzenia o zmianie pedu (26) oraz twierdzenia o zmianie kretu (27).

_F

(26)

(27)
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Prawe strony ukfadu réwnan (26)-(27) stanowig sity uogélnione dziatajgce na samolot. Obejmujg one
wszystkie sity zewnetrzne, w tym sity aerodynamiczne, grawitacyjne, pochodzgce od zespotu
napedowego, podwozia, itp.

Na potrzeby analizy statecznosci uwzgledniono cztery grupy sit uogdlnionych dziatajgcych na samolot.
Sity moga by¢ wiec zapisane w postaci:

F=Fg+Fa+F+Fs=col[X, Y, Z], (28)

a momenty sit w formie:

M=Mg+Ma+Mi+Ms=collL, M, NJ], (29)
gdzie
FZ, Wg - sity i momenty grawitacyjne,
Ft, Wa - sity i momenty aerodynamiczne,
Et, M, - sity i momenty od zespotu napedowego,
Fj, Mg - sity i momenty od sterowania.

1.2.1.3. Model matematyczny sit aerodynamicznych

Do analizy statecznosci przyjmuje sie zwykle quasi-stacjonarny model oddziatywan
aerodynamicznych. Sity aerodynamiczne mogg by¢ wiec zapisane w postaci szeregu Taylora, ktéry dla
sktadowej sity dziatajacej wzdtuz osi Ox przyjmie postac:

X, o°Xu® oxu® ofXut o
ou ou> 20 oau® 3 aut 4 T

X, = Xa+(u+

OX 22X VvE X VP ootX vt
+| v+ —+ —+ — 4|+
ov ov: 2l v 3 ovt 4l
oX X W X w atxX w
+ w4+ -+ —+ ...
oW owr 21 ow® 3 owt 4
. %Nazx ﬁ+asx ﬁ+a4x E+
op op> 20 op® 3 op* 4 30)
+% +82X$+63X$+64X£+ N
q 2 3 4
aq g 20 oq° 3 oq° 4
oX X r? Xr* o'Xrt
o |+
or or- 2 or’ 3 or" 4
oX . X u* o*xu® otxut
Ut +
ou ou- 20 ou® 3 ou” 4
oX . O*X W2 X WP otX W
=Wt ——+— —+ ——— ... |+
oW ow? 2l aw® 3 oWt 4l
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Zwykle przyjmuje sie, ze jedynie pochodne pierwszego rzedu sg istotne z wyjatkiem pochodnych sit
podtuznych wzgledem pionowej sktadowej przyspieszenia (W) i pochodnych bocznych wzgledem
bocznej sktadowej przyspieszenia (V). W przypadku konfiguracji niekonwencjonalnych, w tym w
szczegdlnosci uktadéw niesymetrycznych, takie zatozenie moze by¢ zbyt duzym uproszczeniem.
Dlatego przyjeto, ze wszystkie sktadowe sit moga zaleze¢ od przyspieszen liniowych. Stad sity
uogodlnione mozna zapisaé¢ w formie:

oX oX oX GX oX 6X 8X 6X oX .
X, =X, +—U+—V+—W p+—q+ —Uu+ +—W
ou ov ow 8p aq 8r au 8v oW

oy oY oY oY oy oY oY . oY. oY .
Y, =Y +—u+—v+—w+—p+—q+—r+—.u+5v+—,w ,

% ou ov ow op oq  or au
(31)
oM oM oM oM oM 6M oM . oM oM
M,=M_+—U+—V+—W+—p+—Q+ + U+ —V+—W,
ou ov ow op aq 6r ou oV oW
ON oN oN oN oN ON ON . ON. ON .
N,=N_+ U+ _——V+ —W+—p+—Qq+_—r+—_-U —
au N ow op aq or ou
lub uzywajac symboli pochodnych aerodynamicznych (statecznosci):
Xa =Xt XU+ XV+X W+ X p+ X g+ X r+Xu+XV+X W,
Yo =Y tYU+Y VY, WY p+Y q+Y, r+Y,u+YV+Y,W
(32)

M,=M_ ,+Mu+Myv+M w+M p+M g+Mr+M,u+My+MWw ,
N, =N, +Nu+NVv+Nw+N p+N,g+Nr+N;u+NVv+N,w

Przedstawiony powyzej model sit aerodynamicznych jest dos¢ powszechnie stosowany w analizie
dynamiki samolotu [7-12]. Wymaga jednak wyznaczenia wielu pochodnych aerodynamicznych, ktére
zwykle wyznacza sie korzystajac z réznych raportéow, np. ESDU czy DATCOM. Metody numeryczne
aerodynamiki stuzg przewaznie do wyznaczenia optywu wokét bryty samolotu dla zdefiniowanych
parametréw lotu (optywu) i pozwalajg na wyznaczenie sktadowych sit aerodynamicznych, w tym ich
bezwymiarowych wspétczynnikow dla konkretnych wartosci zmiennych stanu. Obliczenie
wymienionych wczeséniej pochodnych aerodynamicznych wymaga wiec wykonania obliczerd dla
szeregu przypadkdw (wartosci zmiennych stanu), a nastepnie wyznaczenia pochodnych
wspotczynnikéw aerodynamicznych. Taka procedura wymaga explicite zadeklarowania jakie
zaleznosci beda brane pod uwage, a jakie mozna zaniedbaé. O ile w przypadku samolotéw o
konfiguracjach klasycznych, wieloletnie doswiadczenie pozwala na eliminacje mniej znaczacych
pochodnych oraz uzalezniania ich jedynie od niektérych parametréw stanu, to w dla konfiguracji
niekonwencjonalnych takie podejscie niesie ryzyko zgubienia istotnych efektdw. Program SDSA
umozliwia wykorzystanie danych zaréwno w postaci klasycznych pochodnych aerodynamicznych jak i
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w postaci wielowymiarowej tablicy wspodfczynnikdow, ktére mogg daé petniejszy obraz sit
aerodynamicznych. Wymaga to jednak zastosowania wielowymiarowe] interpolacji z zastosowaniem
specjalnych procedur. W obydwu przypadkach SDSA oblicza sity aerodynamiczne z ogélnej zaleznosci:

F, =0.5pSV? C,(a,p, p.q,r,Ma)
F,=0.5p8V? C (a,5,p,q,r,Ma)

F, =0.505V? C,(a, 5, p,q, 1, Ma)

M, =0.505V’bC_(a,p, p,q,r,Ma)
M, =0.5p5V?c, C, (a,5,p.q,r,Ma)
M, =0.505V?b C_ (a,p, p,q,r,Ma)

(33)

gdzie:
p— gestosc powietrza,
S — powierzchnia odniesienia,
b — rozpietosé skrzydet,
¢, — $rednia cieciwa aerodynamiczna,
V — predkosé lotu.

1.2.1.4. Model matematyczny do analiz numerycznych

Uktad rownan (26))-(27)) nie jest wygodng postacig do dalszych analiz. Do praktycznych obliczen
wskazane jest przeksztatci¢ go do prostej w zapisie postaci. Przyjmujgc oznaczenia pokazane na Rys.
1.6, ped i kret samolotu mozna zapisa¢ w nastepujgcy sposob:

+Qxr,) (34)
><\70 (35)

o les|
IR

+m

ol

gdzie:
m — masa samolotu,

I, - wektor okreslajacy potozenie srodka ciezkosci w uktadzie samolotowym,

l, — tensor bezwtadnosci bryty samolotu zdefiniowany w uktadzie samolotowym.

Wykorzystujac definicje (34)-(35)) réwnania ruchu (26))-(27)) otrzymajg postac:

S MY, + Qxr) =F (36)

d;"+Q><(IOQ+er><VO)+VO><m(\/O+erC)=M0 (37)

Réwnanie (37)) mozna rozpisac:

0’};0 +§X(|0§)+mﬁx(rcx\70)+m\70x\70+m\70x(§xi70)=Z\70 (38)

wykorzystujgc tozsamos¢ Jacobiego, mozemy zapisac:

Qx (1, x Vo) + 1, x (Vg x Q) + Vo x (Qx ) =0 (39)

co prowadzi do redukcji wyrazéw réwnania (38), ktore przybierze postac:
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”";o +Qx(1,0)+ F xm(QxV,) = M, (40)

Pierwsze wyrazy lewej strony réwnan (36)) i (40) stanowig pochodne czgstkowe wzgledem czasu,
pozostate wyrazy to tzw. sity masowe, ktére moga by¢ zapisane w postaci:

Qxm(V, + Qxr,
Foo|  SpxmVor@xr) (1)
Qx (IOQ)+ r.xm(QxV,)
Réwnania ruchu mogg byc teraz zapisane w postaci:
(;iIA_lF'FA_lFm =A*(Fy +Fa+Fi+Fs+Fn) (42)
gdzie:
wektor stanu: s=col (u, v, w, p, g, 1),
A —macierz bezwtadnosci o postaci:
[ m 0 0 0 S, - Sy ]
0 m 0 -, 0 S,
0 0 m S =S 0
A= v x 4
0 -s, s, J, -J, -3, (43)
S, 0 -S, —ny Jy —JyZ
_—Sy S, o -J, —JyZ J, |

Przyjmujgc model aerodynamiki zaprezentowany wczesniej, sity aerodynamiczne mozna zapisa¢ w
ogolnej formie jako:

Fa(s,5,t) = Fa(s,t) +Fa(5,t) . (44)
gdzie sktadniki zalezne od pochodnej wektora stanu stajg sie tzw. masami dotagczonymi i modyfikujg
macierz bezwtadnosci do postaci:

m— Xu - Xv — XW 0 S, -S|
-Yu m—Yv -Yw  -S, 0 S

Al —H A m-2w S, -S, 0 (45)
1 - -S,-Lv S, -Lw J, -J, -],
S,-Mu  -Mv -S -Mw -J 2 J, -J,
-S,-Nu S,-Nv  -Nw -J, -J, J,

Po dokonaniu takich przeksztatcen, w tym niezbednych modyfikacjach macierzy A, réwnania ruchu
otrzymujg postaé wygodng do analiz numerycznych:

& _ A (s t) (46)
dt

Na potrzeby symulacji lotu uktad rownan (46) jest uzupetniany przez zwigzki kinematyczne (22),
(24). Do analizy statecznosci wektor stanu jest rozszerzony o dwa katy — przechylenia i pochylenia.
Rownania (46) mogg zostac zlinearyzowane do postaci:
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ds = ds
dTS = A;'Fs(s,t) = dTB = J;S, , (47)
gdzie:
ss ={u,v,w, p,q,r, 3,6} , (48)
O(AF). .
J8 :{ ( 8 )I,] (49)
0s;

Macierz Jg bedaca jakobianem prawej strony réwnania (46) moze by¢ obliczona numerycznie.
Zagadnienie na wartosci wiasne przybierze wtedy postac:

[Jg—11]s; =0 , (50)
Rozwigzanie tego zagadnienia ma nastepujgca postac ogdlna:
A=E+in . (51)

gdzie:
& - wspétczynnik ttumienia [1/s],
717 - wspotczynnik czestosci [1/s].

Bezwymiarowy wspétczynnik ttumienia (damping ratio) oraz czestos¢ drgan niettumionych moze by¢
otrzymane z zaleznosci:

¢y = 7/768
\ §2+772
g =1[&2 17 : (53)

Okres oscylacji oraz czas ttumienia do potowy (lub czas podwojenia) moze by¢ obliczony z zaleznosci:

(52)

T="- , (54)
n

T, :—In; (dla £ <0) , T, = In; (dla & >0) . (55)

Wielkosci zdefiniowane powyzej sg podstawowymi kryteriami oceny wtasnosci lotnych samolotu
ale nie jedynymi. Jednym z czesciej stosowanych wskaznikdw do oceny drgan krétkookresowych jest
parametr oczekiwanej sterownosci [14] - CAP — Control Anticipation Parameter, ktéry mozna
zdefiniowac nastepujaco:

t=0"
cap— =00 , (56)
An, (t —> o)
ktory dla ruchéw krétkookresowych moze aproksymowany zaleznoscia:
wZ
CAP = =* , (57)
nZa
gdzie:
on
n, =—=* . (58)
“ o oa

Linearyzacja numeryczna (numeryczne obliczenie Jakobianu pochodnych wektora stanu)
umozliwia nie tylko dokfadniejsze obliczenie macierzy stanu ale rowniez wyznaczenie w trakcie tej
samej operacji innych wskaznikéw wtasciwosci lotnych (np. parametru oczekiwanej sterownosci).
Takie podejscie pozwala takze na zachowanie petnej zgodnosci modelu petnego i zlinearyzowanego
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na poziomie implementacyjnym. Schemat analizy nieliniowej (symulacja) oraz zlinearyzowanej
(wartosci wiasne) jest przedstawiony na Rys. 1.7.

Analiza przebiegéw czasowych
Symulacja lotu Identyfikacja postaci ruchu

| —

Model nieliniowy

- ' | T -

P lNumeryczna linearyzacja IPon’)wnanie wynikéw

Model liniowy

— e T e

Analiza modelu zlinearyzowanego Wartosci wiasne
Identyfikacja postaci ruchu

Rys. 1.7 — Schemat realizacji obliczen statecznosci w SDSA
1.2.2. Identyfikacja postaci drgan

Rozwigzanie zagadnienia na wartosci wiasne nie pozwala wprost na identyfikacje postaci ruchu.
Unormowanie wektoréw wtasnych tzw. norma fizyczng pozwala na selekcje wspotrzednych wektora
stanu, ktére sg dominujace dla danej postaci ruchu. W przypadku klasycznym mamy do czynienia z
nastepujacymi postaciami ruchu:

e oscylacje szybkie — dominujgce wspdtrzedne wektora stanu to kat natarcia (sktadowa
predkosci liniowej w) oraz predkos¢ katowa pochylania g,

e oscylacje fugoidalne — dominujgce wspoétrzedne wektora stanu to predkosc¢ lotu (sktadowa
predkosci liniowej u) oraz kat pochylenia,

e holendrowanie — ruch periodyczny, w ktérym dominujgcymi sktadowymi sa: kat bocznego
$lizgu (sktadowa predkosci liniowe] v) oraz predkosé katowa odchylania,

e przechylanie — ruch aperiodyczny, gdzie dominujaca jest predkosc katowa przechylania,

e spirala—ruch aperiodyczny, w ktédrym dominujgcy jest kat przechylenia lub kat bocznego
slizgu,

e roll-spiral” — sprzezone ruchy przechylania i spirali — druga boczna postac periodyczna
bedaca alternatywa bocznych postaci aperiodycznych.

Znajomos$¢ charakterystyk typowych postaci i ich dominujacych sktadowych pozwolita na

opracowanie algorytmu ich automatycznej identyfikacji. Jest to tym wazniejsze, ze badanie
statecznosci wykonuje sie zgodnie z wyktadnig przepisdw budowy samolotéw dla petnego zakresu
uzytkowego, a wiec dla szeregu predkosci i wysokosci lotu. Nalezy tu podkresli¢, ze metody
numeryczne rozwigzujgce zagadnienia na wartosci wtasne zwracajg wyniki w dowolnej kolejnosci, a
zatem identyfikacja musi byé przeprowadzona dla kazdego przypadku obliczeniowego. W
szczegdlnych przypadkach postacie mogg by¢ btednie zidentyfikowane (np. w przypadku
rozprzegania wartosci wtasnych zespolonych). Uzytkownik musi wéwczas sprawdzi¢ szczegétowe
wydruki numeryczne.
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Rys. 1.8 — Uktad sterowania przyjety w oprogramowaniu SDSA

Klasyczna analiza statecznos$ci dynamicznej samolotu dokonywana jest zwykle dla samolotu
niesterowanego, tzn. stery sg zablokowane w pozycji odpowiadajgcej warunkom rownowagi. Metody
opracowane i zastosowane w SDSA pozwalajg na dotgczenie uktadu sterowania (Rys. 1.8) i analize
statecznosci uktadu sterowanego. Zaimplementowany ukfad zawiera nastepujgce moduty, ktore
moga by¢ opcjonalnie wtgczane:

e uktady poprawy statecznosci w kazdym z trzech podstawowych kanatéw sterowania,
e uktad stabilizacji bazujacy na uktadzie LQR [13],
e model pilota uwzgledniajgcy wtasciwosci cztowieka w uktadzie sterowania [10].

Rozszerzenie modelu matematycznego o réwnania uktadu sterowania pozwala na analize
statecznosci samolotu sterowanego i tym samym ocenic¢ na ile sg spetnione kryteria statecznosci w
obecnosci uktadéw poprawy statecznosci. Identyfikacja postaci ruchu uktadu sterowanego
wykonywana jest z zastosowaniem specjalnego algorytmu pozwalajgcego zatem na redukcje
problemu do wymiaru typowego dla uktadu niesterowalnego. Po takiej redukcji moze by¢ wiec
zastosowana ta sama procedura identyfikacji postaci ruchu, jaka byta uzyta do analizy statecznosci
samolotu niesterowanego.

1.2.3. Wybrane osiagi

Idea zastosowania jednego modelu (nieliniowego) znalazta miejsce nie tylko przy analizie
statecznosci i symulacji lotu. Ten sam model zostat uzyty do rozwigzania zagadnienia rownowagi
samolotu. Nieliniowy uktad réwnan algebraicznych zostat wyprowadzony z réwnan ruchu (46) przez
przyréwnanie jego lewej strony do zera:

F(s,t)=0 . (59)
Zagadnienie rdownowagi jest wstepem do analiz statecznosci zaréwno przy obliczaniu wartosci
wtasnych jak i w symulacji lotu. Stan rdwnowagi to warunki poczatkowe symulacji jak i stan dla
ktorego jest wyznaczana macierz stanu (49).

Rozwigzanie rownania (59) przy postawionych dodatkowych zatozeniach pozwala na obliczenie
wybranych osiggéw samolotu [15,16]. Obwiednie czyli predkos¢ minimalng oraz maksymalng lotu
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poziomego w funkcji wysokosci lotu mozna obliczy¢ rozwigzujac réwnanie (59) stawiajgc nastepujace
warunki:

a=0 Ty =Tg (60)
gdzie:
o - kat natarcia,
0 - kat pochylenia,
Ty — ciagg niezbedny,
Tg — cigg rozporzadzalny.

Dla predkosci minimalnej nalezy dodatkowo postawié warunek o = « Przyktadowe wyniki

crit *
obliczen obwiedni lotu przedstawione sg na Rys. 1.9 Podobnie mozna rozwigza¢ problem
wyznaczenia parametréw zakretu prawidtowego o ustalonym kacie przechylenia lub minimalny
promien zakretu prawidtowego. Rdwnanie rownowagi (59) uzupetnic¢ trzeba zwigzkami podanymi
ponizej a obliczenia iteracyjne wzgledem promienia zakretu majg przebieg podobny jak na
poprzednim schemacie. Przyktadowe wyniki obliczerh minimalnego promienia zakretu przedstawione

sg ha Rys. 1.10
2
Q= \g\ @ = arctan ;/E T, =T (61)

Petny model wykorzystany réwniez zostat do obliczen zasiegu i dtugotrwatosci lotu, jednak nie w tak
bezposredni sposéb. Rownanie réwnowagi jest tu wykorzystane do wyznaczenia parametrow lotu
przy zmieniajgcej sie masie.

Wykorzystanie petnego modelu do obliczenn osiggdw samolotu pozwala na unikniecie zatozen
upraszczajgcych stosowanych w klasycznych metodach obliczen osiggdw (np. metoda mocy, metoda
ciggdéw). Spetnienie tych zatozen dla wspdtczesnych samolotéw (duzy nadmiar ciggu) bywa ktopotliwe
i moze prowadzi¢ do duzych btedow.

= SimSAC: SDSA - Simulation and Dynamic Stability Analysis

Aircraft  Simulation  Stability FCS Performance Options Output Help

Minimum and maximum airspeed
Altitude ASL [m]; Winimum _ Maxmum nimum_ Maximum_ Mach (max.) "

i
[10000 [[Compue | maspmni: 3320 9143 wspmn:[1944  [5646  [0.85 Active Aero Gata: o=

Flight envelope

Compute envelope Altitude step [m]: [1200  Refining ceiling Theoretical ceiling (m]: [12616.7 Selectvariable to show | Mach number  w ‘

Altitude [m] Envelope: H(Ma) ﬂ
0000 == mmmmm g e e T e e e N
¥ | | S
5000 / P
/ : : / —
|/ 3 L/ -
0
02 03 04 05 06 07 08
Mach ﬂ
:I X axis grid ﬂ ;l ¥ ais grid ﬂ Default

[Data from: CADocuments and SefiingstgrablSDSAdataRanger!

Rys. 1.9 — Przyktad osiggéw obliczanych w SDSA — obwiednia lotu (Vmin(H), Vimax(H))
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£ SimSAC: SDSA - Simulation and Dynamic Stability Analysis

Aircraft Simulation  Stability FCS Perormance Options  Output  Help
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R224.4 [1.15 62.4 < Both
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Roll angle [deq] )
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H min [m]: |0
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1000 H= 3000 H step [m]: (1000
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800 V step [mis]: [10
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600 =
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Altitude [m]: |[1000
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0l:|30
S O Ut VPSPPIV VPP RRPOL IOP S
Mach | 03:|60
K avis grid + — | ¥ axis grid . ‘ Legend Default SO | eSS ‘

‘ Data from: C:/cygwin/homeftgrab/SimSAC/sdsa_app/data/Ranger/

Rys. 1.10 — Przyktad osiggéw obliczanych w SDSA —minimalny promien zakretu (prawy)

~ SimSAC: SDSA - Simulation and Dynamic Stability Analysis

Aircraft  Simulation  Stability FCS  Performance  Options

Cutput  Help
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2500+

2000

15004

1000+

o w4 o
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@ 1st
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Y variable: ’Fﬂgm

Method: [v = const hd
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H min [m]: [0
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H step [m]: 1000
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min [mis] (100.0
max [mis] (200.0

step [mis] |10

¥ airspeed range from envelope

Compute
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Engine type | TURBOJET ¥
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‘ Data from: C:\WUsers\tgrap\SDSAprojects\data\Predatort

Rys. 1.11 — Przyktad osiggdw obliczanych w SDSA —zasieg i dtugotrwatosé
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1.3. Calculix

Program Calculix stuzy do przeprowadzania réznorodnych obliczern wytrzymatosciowych, nie
ustepujagc mozliwosciami pakietom komercyjnym. Dostepne sg darmowe wersje programu na
stronie: http://www.calculix.de/ mogace pracowac w $rodowisku Unix i Windows. Pakiet umozliwia

przygotowanie plikdow wsadowych zawierajgcych definicje geometrii, obcigzenia, definicje
materiatdw, oraz inne wtasciwosci, ktére standardowo zawierajg programy do obliczen MES.
Umozliwia rdwniez podstawowy postprocessing po wykonaniu obliczen.

1.3.1. Podstawy teoretyczne metody elementdéw skonczonych

Metoda elementdw skonczonych przedstawiana jest jako metoda przyblizona poszukiwania
minimum catkowitej energii potencjalnej struktury. Catkowita energia potencjalna V jest réznica
energii potencjalnej odksztatcenia sprezystego U i pracy obcigzen zewnetrznych W (62).

V =U -W =min (62)

Wykonujgc dyskretyzacje struktury poprzez podziat na skonczong liczbe elementéw catkowitg
energie potencjalng mozna réwniez wyrazi¢ wzorem (63), gdzie K jest macierzg sztywnosci struktury,
F wektorem obcigzen zewnetrznych, a g poszukiwanym wektorem stopni swobody.

V=l [<Ja)- o [F) )

Warunkiem koniecznym uzyskania minimum energii potencjalnej struktury jest zerowanie sie
pochodnych dla wszystkich stopni swobody (64)

N

—— =0 64
e (64)

Otrzymamy stad ukfadu réwnan w postaci:

[KKaj=[F] (65)

Obliczenie uktadu réwnan (65) jest rozwigzaniem dla statycznych obliczen wytrzymatosciowych.
Stanowi réwniez podstawe do definicji wszelkich zagadnien wytrzymatosciowych rozwigzywanych
metoda MES.

1.3.2. Zakres mozliwych analiz wytrzymatosciowych

Program Calculix posiada szeroki wachlarz mozliwosci obliczeniowych z zakresu analiz
wytrzymatosciowych. Najbardziej istotne z punktu widzenia struktur lotniczych zostaty podane w
punktach ponizej:
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http://www.calculix.de/

e Analizy statyczne
o Liniowe
o Nieliniowe
=  Geometryczne
=  Materiatowe
e  Analizy czestotliwosciowe (liniowe)
e Analizy dynamiczne
o Liniowe
= Niestacjonarne
= Stacjonarne
e Harmoniczne obcigzenia periodyczne
e Nieharmoniczne obcigzenia periodyczne
o Nieliniowe
=  Jawne
= Niejawne
e Analizy wyboczenia
e  Analizy przeptywu ciepta
o Stacjonarne
o Niestacjonarne

Ponad to program Calculix oferuje bogate mozliwosci definicji:

e Materiatéw
e Typy elementow
e Typy obcigzen

e  Typy warunkdéw brzegowych

Petng, znacznie obszerniejszg liste mozna znalez¢ na oficjalnej stronie programu Calculix.
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2. Zatozenia projektu

Projektem wiodgcym niniejszego tutoriala jest samolot przypominajacy uktadem UAV Predator
(Rys. 2.1). Zostanie przedstawiony caty cigg obliczen od utworzenia geometrii, poprzez analize
statecznosci i osiggdw, do obliczedn wytrzymatosci struktury. Cigg obliczen mozna odtworzy¢
korzystajac z plikdw znajdujacych sie na dotgczonym CD.

8.76

14.70 >

Rys. 2.1 — Przyktadowy projekt — Predator

Kazdy z trzech omawianych pakietéw obliczeniowych wymaga zdefiniowania katalogéw, w
ktorych majg znajdowad sie pliki danych oraz wyniki oblicze. Ponizej zostanie przedstawiony uktad
plikéw dla kazdego z pakietow.

2.1. PANUKL

Pakiet PANUKL przygotowany jest do pracy w ukfadzie katalogdéw zorientowanych na projekt,
typy plikéw lub uktad mieszany. Standardowo w trakcie pierwszego uruchomienia Program GrdiView
pyta uzytkownika o zgode na utworzenie katalogu projektdw oraz przekopiowanie plikéw
przyktadowych (Sample). Domysinie jest to katalog PanukIProjects tworzony na katalogu domowym
uzytkownika (np. C:\Users\tgrab\PanuklIProjects w systemach Windows lub
/home/tgrab/PanukiProjects w systemach Linux). Uzytkownik moze nastepnie zdefiniowa¢ katalogi
wg swojego uznania uzywajac opcji Tools>Files Location (Rys. 2.2). W celu ustawienia aktywnych
katalogdw na wybrany przyktad (predator) mozna uzy¢ przycisku ,Set directories” przy wybranym
przyktadzie (Wings, Predator, Turboprop). Wybdr nalezy zatwierdzi¢ przyciskiem Save oraz OK. Pliki
danych moga by¢ ponadto podzielone na typy i zapisywane na kolejnych etapach obliczen w
podkatalogach projektu. W tym celu nalezy zaznaczyé opcje ,Data files subdirectories” i nacisngé
przycisk ,,Create subdirs”.

Oddzielng grupe stanowig katalogi z plikami zawierajgcymi dane geometryczne profili.
Kolejnosé przeszukiwania katalogéw jest nastepujgca:

1. katalog danych projektu (Project data files directory)
2. biblioteka profili uzytkownika (User profiles library)
3. biblioteka profili wbudowana w pakiet (Panukl profiles library)
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Uzytkownik moze rowniez zdefiniowac¢ oddzielny katalog dla plikdw eksportowanych do pakietu

Calculix.

Flles location i ] 4]
Executable files directory: |C:1Fr0gram Files (x86)\Panukl\ Browse ..
Project data files directory: |C:\Users\tgrab\F‘anukIF‘rojeds\sample\predator\ Browse ..

[T Data files subdirectories Create subdirs
Output files directory: |C:\Users\tgrab\F'anukIF'rojel:ts\sample\predator\ouf\ Browse ...

IF Define Calculix directory

Calculix working directory: |C:\Users\.tgrab\F'anukIF'rojeds\sample\predator\ Browse ...
Sample data files directory: |C:\Users\.tgrabJ'F‘anukIF‘rojeds:’samples’ Browse ..

Select sample: |Wings ﬂ Set directories
Panukl profiles library: |C:\F‘rogram Files (xB6)\Panukl\data/profile/ Browse ..
User profiles library: |C:\Users\.tgrabIF'anukIF'rojectsa’proﬂler Browse ...

O.K. (Apply) Save Cancel |
Rys. 2.2 — Okienko do wyboru katalogéw projektu pakietu PANUKL
2.2. SDSA

Pakiet SDSA przygotowany jest do pracy w ukfadzie katalogéow zorientowanych na projekt
zapisany w postaci plikéw tekstowych lub dane ustrukturyzowane w postaci pliku XML. W tutorialu
zostanie omowiona szczegdtowo pierwszy typ danych. Podobnie jak w przypadku pakietu PANUKL,
standardowo w trakcie pierwszego uruchomienia program SDSA pyta uzytkownika o zgode na
utworzenie katalogu projektéw oraz przekopiowanie plikdéw przyktadowych. Domyslnie jest to
SDSAprojects/data tworzony na katalogu domowym uzytkownika (np. tgrab) (np.
C:\Users\tgrab\SDSAprojects\data w systemach Windows lub /home/tgrab/SDSAprojects/data w
systemach Linux). Podobnie tworzony jest katalog domysiny z przeznaczeniem na pliki wynikowe
(SDSAprojects/out). Uzytkownik moze nastepnie zdefiniowaé katalogi wg swojego uznania uzywajac
opcji Options—>Files Location (Rys. 2.3). Wszelkie zmiany nalezy zatwierdzi¢ przyciskiem Save oraz
OK.

g ]

Executable files directory: |C:\Pr0gram Files (xBGNSDSAL Browse

Default help files directory ™

Plain text data files directory: |C:\Users\tgrab\SDS.Aprojeds\data\F'redator\

XML data files directory: |C:\Users\tgrab\SDSAprojel:ts\data\ Browse ...

Qutput files directory |C:\Users\tgra p\SDSAprojectsiout Browse ...
QK. (Apply) Save Cancel

Rys. 2.3 — Okienko do wyboru katalogéw projektu pakietu SDSA
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2.3. Calculix

W trakcie instalacji programu Calculix uzytkownik jest pytany o utworzenie katalogu roboczego
dla projektéw. Obliczenia w programie Calculix wywotywane sg za pomoca polecenia z konsoli
systemowej. Uruchamianie interfejsu graficznego do preprocessingu i postprocessingu rowniez
odbywa sie za pomocga polecenia wpisywanego w konsoli. W momencie uruchomienia konsoli dla
programu Calculix domyslg $ciezkg dostepu jest zdefiniowany katalog roboczy. Pliki robocze mogg
by¢ w dowolnym miejscu, ale nalezy wtedy podaé petng S$ciezke dostepu, lub przejs¢ do
odpowiedniego katalogu za pomoca polecen systemowych. Dlatego najwygodniejszym rozwigzaniem
jest operowanie na plikach znajdujgcych sie w katalogu roboczym. Jezeli w pakiecie Panukl podamy
katalog roboczy programu CalculiX (Rys. 2.2), to pliki wsadowe do obliczen wytrzymatosciowych,
generowane przez narzedzie FEMexport, zostang automatycznie zapisane w katalogu roboczym
Calculix.

3. Geometria

Geometria samolotu jest reprezentowana przez dwa rodzaje obiektéw — rzeczywiste i
wirtualne, ktore uzytkownik musi zdefiniowac. Obiektami rzeczywistymi sg ptaty i kadtuby. Obiekty
wirtualne to zbiory informacji na temat sposobu tgczenia dwdch ptatéw oraz sposobu przecinania
ptatow przez $lad wirowy. Minimalnym zestawem umozliwiajgcym rozpoczecie obliczen jest zestaw z
jednym ptatem, pozostate obiekty sg opcjonalne jednak moga by¢ konieczne dla zachowania
spojnosci tworzonej siatki. Podziat bryty samolotu na obiekty oraz bazowy uktad odniesienia
przedstawia Rys. 3.1.

Ptat gtéwny

Statecznik pionowy

Statecznik poziomy
(odwrécone V)

Rys. 3.1 — Podziat bryty samolotu Predator na obiekty i bazowy uktad odniesienia

Gtéwne obiekty samolotu mogg by¢ definiowane sekwencyjnie przy pomocy kolejnych
przekrojow (zebra, wregi) lub przy pomocy specjalnych modutéw definiowanych przez zapis semi-
analityczny. Opis modularny moze by¢ przekonwertowany w zapis sekwencyjny.

Uktad odniesienia jest zwykle uktadem bazowym dla projektu samolotu. O$ Ox jest wowczas
rownolegta lub wrecz pokrywa sie z pozioma linig bazowa dla projektu samolotu i jest zwrécona do
tytu. Poczatek osi zwykle pokrywa sie z noskiem kadtuba ale nie jest to obligatoryjne. O$ Oy jest
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skierowana na prawe skrzydto a 0§ Oz do géry. Nalezy zaznaczy¢, ze o$ Ox definiuje linie wzgledem,

ktorej mierzony jest kat natarcia.

3.1. Profile

Opis geometrii ptata polega na zdefiniowaniu kolejnych przekrojéw (zeber) poprzez podanie

ich wymiardw i potozenia w globalnym uktadzie wspétrzednych. W przypadku skrzydet definiowanych

modutowo podawane jest potozenie przekroju inicjujgcego modut. Kazdy typ ptata wymaga

okreslenia profilu dla poszczegdlnych przekrojéw lub modutéw. Geometria profili wczytywana jest z

plikéw tekstowych zapisanych wg jednej z czterech konwencji (Xfoil [.dat], ,Profile koordinaten”

[.koo], 2-kolumnowa [.prf] oraz natywna dla pakietu PANUKL, 4-kolumnowa [.prf.]). Natywna dla

pakietu PANUKL konwencja [nazwa.prf] jest opisana ponizej. We wszystkich plikach danych znak ,#”

rozpoczyna komentarz, co oznacza, ze zawartos¢ linii od tego miejsca jest ignorowana podczas

czytania.

PRZYKLADOWA DEFINICJA PROFILU (NACA 0012)

18 #n - liczba punktéw opisujgcych dany profil (zaréwno dolng jak i gérng krzywizne profilu), Rys. 3.2
#dolna krzywizna profilu

#gdrna krzywizna profilu

H#wspotrzedna X

0.000
1.25
2.5
5
7.5
10
15
20
25
30
40
50
60
70
80
90
95
100

H#wspotrzedna Y

0.000
1.894
2.615
3.555
4.200
4.683
5.345
5.737
5.941
6.002
5.803
5.294
4.563
3.664
2.623
1.448
0.807
0.000

H#wspotrzedna X

0.000
1.25
2.5
5
7.5
10
15
20
25
30
40
50
60
70
80
90
95
100

H#wspotrzedna Y

0.000
-1.894
-2.615
-3.555
-4.200
-4.683
-5.345
-5.737
-5.941
-6.002
-5.803
-5.294
-4.563
-3.664
-2.623
-1.448
-0.807
0.000
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gorna krzywizna profilu
100
/ n ¥X
12

dolna krzywizna profilu

a»)

Rys. 3.2 — Definicja zbioru *.prf opisujgcego geometrie danego profilu skrzydta

Pliki zapisane w innej konwencji mogg by¢ czytane przez programy pakietu, zaleca sie jednak
sprawdzenie czy dane sg prawidtowo interpretowane (Data->Profiles librabry...). W przypadku
watpliwosci zaleca sie wykonanie konwersji (Opcja menu gtéwnego poswiecona programowi Xfoil).
Profile zaprojektowane i zapisane przez program Xfoil s3 akceptowane ale muszg by¢ zapisane w
plikach o rozszerzeniu [.dat].

3.2. Zapis sekwencyjny geometrii

Ponizej przedstawiony zostanie przedstawiony sekwencyjny sposéb definiowania geometrii
ptatow i kadtubdéw, czyli gtdwnych obiektéw rzeczywistych.

3.2.1. Geometria ptata

Sekwencyjna geometria ptata wymaga podania szeregu danych definiujgcych sposdb generacji
siatki dla catego ptata oraz zdefiniowania wymiarujgcych przekrojow (profili). Pomiedzy definiowane
przekroje w sposdb automatyczny wstawiane sg dodatkowe sekcje zgodnie z podang numeracjg
sekcji. Sposéb numeracji i jego znaczenie wyjasnia Rys. 3.3.

Dane definiujgce ptat sg nastepujace:

e nazwa ptata (obiektu)
e typ pfata (MASTER, SLAVE, INDEPENDENT) — sposob podziatu wzdtuz cieciwy w
obecnosci kadtuba:
o MASTER — narzuca podziat kadtubowi,
o SLAVE — podziat jest okreslany przez kadtub,
o INDEPENDENT — kadtub i ptat maja niezalezne podziaty.
e typ podziatu wzdtuz cieciwy (nieistotne dla typu SLAVE)
o LINEAR - liniowy,
o COSINE — cosinusoidalny,
o PROFILE — podziat wg danych w pliku opisujgcym profil
o USER — okresIne przez uzytkownika wspdétrzednymi lokalnymi profilu (0-100)
e licznos¢ podziatu —wazne dla LINEAR i COSINE
e zakonczenie ptata zebrem (rib) zamykajgcym (No rib, Tip rib, Root rib, Tip and root rib)
e typ podziatu wzdtuz rozpietosci (w obszarze miedzy definiowanymi przekrojami)
o LINEAR — liniowy
o COSINE — cosinusoidalny,
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o HALF COSINE EXTERNAL — potkosinusoidalny od zewnatrz,
o HALF COSINE INTERNAL — potkosinusoidalny od wewnatrz

e generowana powierzchnia (top, bottom, both),

e wzgledna wspodtrzedna x obrotu profili (domysinie 0 — nosek)

o flaga obliczania przeciecia ptata z brytg kadtuba.

Dla kazdego przekroju (profilu) definiowanego przez uzytkownika wymagane sg nastepujgce
dane:

e nazwa pliku definiujgca geometrie profilu (Rozdz. 3.1),

e cieciwa przekroju [m],

e wspoirzedne x,y,z noska przekroju [m] (Rys. 3.3)

e trzy katy obrotu profilu, wokéf osi x,y,z,

e numer przekroju (sekcji).

profil nr 2 - sekcja nr 4
(XZYyZYZZ)

profil nr 1- sekcja nr 1
(XUYUZ()

profil nr O - sekcja nr 0

(X0YorZo) =

W e
X

Rys. 3.3 — Podziat na sekcje dla ptata definiowanego sekwencyjnie

3.2.2. Geometria kadtuba

Sekwencyjna geometria kadtuba wymaga zdefiniowania poszczegdlnych wreg kadtuba na
ktorych bedzie rozpieta siatka. Geometria kadtuba zapisywana jest do plikéw o rozszerzeniu [.f].
Pomiedzy definiowane wregi, moga by¢ wstawione automatycznie dodatkowe wregi przez podanie
ich wspotrzednych (x). Dodatkowe wregi sg réwniez generowane automatycznie przy potgczeniach
skrzydto-kadtub, jezeli ptat narzuca podziat (MASTER). Sposéb numeracji wreg i podtuznic wyjasnia
Rys. 3.4. Przyktadowy plik z geometrig kadtuba pokazany jest ponizej.
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PRZYKtADOWA DEFINICJA PLIKU Z GEOMETRIA KADtUBA

LICZBA PUNKTOW NA WREDZE 15
LICZBA WREG 10 #n wreg
WREGA 0
# wspotrzedna X #wspotrzedna Y #wspotrzedna Z
0.000 0.000 0.000
WREGA 1
# wspotrzedna X H#wspotrzedna Y #wspotrzedna Z
-3.3 0.000 -0.400
-3.3 0.100 -0.390
-3.3 0.200 -0.350
-3.3 0.280 -0.280
-3.3 0.350 -0.200
-3.3 0.390 -0.100
-3.3 0.400 0.000
-3.3 0.400 0.000
-3.3 0.400 0.000
-3.3 0.390 0.100
-3.3 0.350 0.200
-3.3 0.280 0.280
-3.3 0.200 0.350
-3.3 0.100 0.390
-3.3 0.000 0.400
WREGA 2
# wspotrzedna X #wspotrzedna Y #wspotrzedna Z
-2.3 0.000 -0.610
-2.3 0.160 -0.590
-2.3 0.300 -0.530
-2.3 0.430 -0.430
WREGA 9 #(n-1) — numer ostatniej wregi
# wspotrzedna X #wspotrzedna Y #wspotrzedna Z
1.3 0.000 0.000
1.3 0.000 0.000
1.3 0.000 0.000

Kolorem zéttym zaznaczono 3 podtuznice (patrz Rys. 3.4), ktérych wspdtrzedne sg identyczne poza
obszarem gdzie skrzydto (lub usterzenie przenika kadtub).
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" Sposéb numeracji:
ptaszczyzna symetrii modelu - punktéw opisujacych wregi,

- kolejnosci wreg,
-kolejnosci podtuznic.

7. podtuznica nr 8

> podtuznica nr 6

punkt nr 1 3 - podtuznice

« \1". \\\ N \ : K’
|
podtuznica nr 0

Rys. 3.4 — Sposéb opisu geometrii kadtuba

UWAGI:

e Zbidr z definicjg geometrii kadtuba , zawiera wspdtrzedne punktdw opisujgcych wspodtrzedne
potowy przekrojow kadtuba samolotu.

e Dana podtuznica, ktdra trafia w punkt skrajny na nosku profilu definiujgcym skrzydto
(lub usterzenie poziome) , rozdziela sie na dwie dodatkowe podtuznice (ktére ,,omijajg” skrzydto).
Te dwie dodatkowe podtuznice sg zdefiniowane w pliku i sg wliczane
do liczby wszystkich podtuznic kadtuba.

e Numeracja punktéw opisujgcych wregi oraz podtuznice kadtuba nie jest taka sama, Rys. 3.4

e Pierwsza wrega kadtuba moze by¢ sprowadzona do punktu (wspotrzedne jednego punktu).

e Wspotrzedna Y dla punktéw definiujacych kadtub nie moze by¢ ujemna.

e Wspotrzedna Y dla ostatniego i koncowego punktu danej wregi musi byc¢ taka sama (0).

3.2.3. Fuselage - zewnetrzny program do generacji piku geometrii kadtuba

Program Fuselage zostat stworzony w celu usprawnienia procesu tworzenia plikéw [nazwa.f]
zawierajgcych definicje kadtuba samolotu. Pliki te uzywane sg przez pakiet PANUKL. Program
Fuselage zwany dalej zewnetrznym podprogramem umozliwia:

e Tworzenie plikéw [nazwa.f] na podstawie plikdw tekstowych zawierajacych zbiér punktéw
opisujgcych poszczegdlne wregi kadtuba, przy czym mogg to by¢ pliki z rozszerzeniem
[nazwa.w], w ktérych w kazdym wierszu podane sg trzy wspétrzedne punktu definiujgcego
obrys wregi, badz pliki z rozszerzeniem [nazwa.txt] wygenerowane przez program

UNIGRAPHICS i zawierajgce informacje o obiektach (w tym przypadku s3 to punkty lezgce
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na wredze).

Uwagi:
o Dlakazdej z wreg wymagany jest oddzielny plik [nazwa.w] badz [nazwa.txt]).
o Kolejno$é punktow w tych plikach jest dowolna.

e Modyfikacje istniejgcych plikdw [nazwa.f].

3.2.3.1. Gféwna czes¢ programu Fuselage

= Fuselage
Dhelctoty :

| |
a—>| E:/FUSELAGE/FRAMES/
Output File :
Q—HE /FUSELAGE/FRAMES/Fuselage.f

Prefix :

| Clear | l Create l

[CINX files [JFrame 20

Rys. 3.5 — Gtéwne okno programu zewnetrznego FUSELAGE

W gtéwnej czesci programu mozna okreslic: Wercvien F=lE
X . . |Savecopy as..,l IE”E I Fuselage.f |
KataIOg ZaWIGraJacy pllkl ze Ilosc  punktow na wredze 15 Al
Ilosc  wreg 31
wspotrzednymi punktow na wregach kadtuba. Pliki N e 0.0000 0.0000
T Ak -
. , reg?SU.DUUD 0.0000 -180.4524
[nazwa.w] lub [nazwa.txt]. Katalog ten moze by¢ 150.0000 41,8783 -174.4900
150.0000 80.5378 -157.3226
(2 1500000 13.s088  -36.8157
wpisany lub wybrany po nacisnieciu przycisku &, 1500000  155.7428  -56.0083
p y y yp e p y 150.0000 163.8136 -16.4349
150.0000 162.602; ggggg:
© Plik kadtuba [nazwa.f], ktéry chcemy e s R
150.0000 149.5808 71.6466
, . ;& e . . .. 150.0000 124.7965 112.2441
stworzy¢ lub zmodyfikowaé. Sciezke do pliku i jego 150.0000  B9.7626 1443986
150.0000 46.9871 165.1445
150.0000 0.0000 172.3266
. ., , L, ;
nazwe mozna wpisac, badz odnalez¢ na twardym Meeow I oo SR —
o mos oo o
iénieci i i 300.0000 185.7380  -210.2658
dysku komputera po nacisnieciu przycisku . Nie Wopmn e c2i0ie
300.0000 254.1669 -90.4741
H H H H 300.0000 266.5607 -22.1093
jest wymagane, by plik ten znajdowat sie w 300.0000  262.9191 47.2295
300.0000 262.9191 47.2295
(1] i . 00,0000 35,2565 11,6501
katalogu . W przypadku tworzenia geometrii G L
300.0000 140.1570 222.9847
kadtuba istnienie pliku nie jest wymagane. joo-o000 Nl (L3818
W 3
(5 Cimmm g omos
1 . 1 o 15 & >
Zaktadki wyboru trybu pracy: tworzenia a0-o000  oldets  e3imiiie
0000 R shlidl F
CREATE lub modyfikacji MODIFY. (6 Przycisk okna 4 >
podgladu utworzonego lub modyfikowanego Rys. 3.6 — Okno podgladu pliku z zapisang

pliku geometrig kadtuba



3.2.3.2. Tryb tworzenia w programie Fuselage

W trybie tym mozna stworzy¢ plik z geometrig kadtuba akceptowany przez program PANUKL:

=10] x|
Directory :
| | |
E-/FUSELAGE/FRAMES/ | Browse... [
Output File :

IE:/FUSELAGE/Fuselage.f

Prefix : frm
Longerons
| cear | | create |
WNX files @WCS (OAbsolute @o ;o Jz:p D
S ——

Rys. 3.7 — Tryb tworzenia w programie FUSELAGE

llos¢ wreg (wliczajgc wrege nr 0).

llo$¢ podtuznic na wredze.

Prefiks. Nazwa kazdego z plikdw zawierajgcych punkty obrysu wregi kadtuba musi miec
postac: [<prefiks>_ <nr>.w] lub [<prefiks> <nr>.txt]. Gdzie <nr> to kolejny numer wregi.

Numerowanie wreg rozpoczyna sie od 0. Wrega zerowa zawiera wspoétrzedne noska

kadtuba. Mozna jg okresli¢ w sekgji 0

Jesli dane wejsciowe sg w postaci plikdbw [nazwa.txt] w sekcji 9 nalezy zaznaczy¢ opcje
NX FILES i okresli¢ dodatkowo uktad wspoétrzednych, w ktérym podane sg wspotrzedne punktow
(WCS lub ABSOLUTE).

0 Przycisk tworzenia pliku geometrii kadtuba uzywanego w pakiecie PANUKL.
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3.2.3.3.  Tryb modyfikacji w programie FUSELAGE DATA

B Fuselage 3 =10 x|
Dire‘ctory: | :
|E./FUSELAGE/FRAMES/ | Browse... |
Output File :
|E'/FUSELAGEIFuseIagef | | Browse... |
o—. Wscale W Translate |
B Equal factors f B Symmetrically
XF:[oo1 ] X:[0 -
= To APoR <—@
ODelta
z:p | | Clear |
\
é \0
| [ Translate
B Symmetrically I
X :
| OTo A Paint I
Delta ’
| ® ozl ||
L — — — — — —

Rys. 3.8 — Tryb modyfikacji w programie FUSELAGE

W trybie tym mozna dokonaé modyfikacji pliku kadtuba. Modyfikacja moze polegaé na:

e Przeskalowaniu 0 kadtuba.
Jezeli zostanie wybrana opcja EQUAL FACTORS 0 skalowanie bedzie réwnomierne we

wszystkich trzech kierunkach (X, Y, Z).

e i/lub przesunieciu 9 kadtuba.
Kadtub moze by¢ przesuniety o okreslong ilos¢ jednostek na kazdym z kierunkéw (o DX, DY. DZ)
lub do okreslonego punktu o wspdtrzednych X, Y, Z (w punkcie tym bedzie znajdowat sie nosek

kadtuba). Wyboru typu przesuniecia dokonuje sie w sekcji 9 Jezeli zostanie wybrana opcja 0

0o$ kadtuba bedzie lezata w ptaszczyinie XZ. Przycisk 0 stuzy do wprowadzenia zmian

w pliku geometrii kadtuba.

3.2.4. Eksport geometrii kadtuba z systemu UG NX4 do programu PANUKL

Przedstawiony ponizej schemat przygotowania geometrii w systemie UNIGAPHICS NX na
potrzeby programu PANUKL jest jednym z wielu mozliwych do zastosowania. Schemat ten jest na
tyle prosty do opanowania i uniwersalny, ze z powodzeniem moze by¢ uzywany do tworzenia
skomplikowanych i rozbudowanych modeli. Pozwala wiernie odwzorowac zadang geometrie. Metoda

oferuje ogromne mozliwosci, a jedynymi ograniczeniami sg indywidualne cechy i zdolnosci
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uzytkownika (np.: zachowanie cierpliwosci lub jej brak, posiadanie wyobrazni przestrzennej badz
staby jej poziom). Zaprezentowana procedura moze by¢ zrealizowana w oparciu o inne systemy
umozliwiajgce modelowanie tréjwymiarowe obiektow.

W dalszej czesci dokumentu, na do$¢ prostym przyktadzie przedstawiono sposéb
przygotowania plikdéw z geometriag wreg kadtuba w systemie UNIGRAPHICS NX. Na ich podstawie
mozna fatwo wygenerowaé¢ plik z definicja kadtuba samolotu [nazwa.f], wykorzystywany
w programie PANUKL. Zatozeniem autoréow nie jest nauka zastosowanego do tego celu
oprogramowania UNIGRAPHICS NX, tylko pokazanie jego ogdlnych, ogromnych mozliwosci, jakie
posiada dzieki zaimplementowanym w nim funkcjom. Informacje ptynace ze schematu moga
z powodzeniem zosta¢ wykorzystane przy tworzeniu wszystkich plikéw definiujgcych geometrie
[nazwa.f], [nazwa.ms2] i [nazwa.prf], niezbednych w programie PANUKL. W opinii autoréow
niniejszego dokumentu, definicja kadtuba z ,fadnym” przejsciem skrzydto-kadtub nalezy
do najtrudniejszej czesci tworzenia geometrii na potrzeby programu PANUKL, dlatego skupiono sie

na takim a nie innym przyktadzie.

3.2.4.1. Zatozenia dotyczgce przedstawionej procedury:

e posiadanie przez uzytkownika modelu 3D z geometrig obiektu — jej odczyt jest mozliwy
w programie UNIGRAPHICS NX;
e podstawowa znajomos$é systemu UNIGRAPHICS NX, a w szczegélnosci modutu dotyczgcego

modelowania.

3.2.4.2. Procedura postepowania

o Wczytujemy plik zawierajgcy model 3D docelowego obiektu.
Po odczytaniu pliku warto sprawdzi¢ i zadbad o to, aby nosek modelu znajdowat sie w punkcie
(0,0,0) globalnego uktadu wspdtrzednych oraz aby osie tego uktadu lezaty zgodnie z osiami
uktadu, w ktérym zdefiniowana jest geometria samolotu (X — do tytu, Y — na prawe skrzydto

Z —do gory), co znaczaco utatwi dalszg prace.

@ Odcinamy lewg potédwke modelu wzgledem ptaszczyzny symetrii ZX. Nie bedzie nam juz

potrzebna.
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MPNX 4 - Modeling - [example_nBOLEK_Panukl.prt (Modified) 1 =8|
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Rys. 3.9 — Potéwka modelu kadtuba z widocznym globalnym uktadem wspétrzednych
w programie UG NX4

9 Wycinamy w kadtubie obrys skrzydfa powiekszonego réwnomiernie wzgledem oryginatu
0 ~30% maksymalnej grubosci profilu przy-kadtubowego. Nastepnie ukrywamy model skrzydta

w celu utatwienia dalszej pracy nad kadtubem.

ing - [example_nBOLEK_Panukl_2.prt (Modified) ]

[@ Bl Edt vew Ingert Fommat Jooks Assembles [formotion Analysis Preferences 30XNX Windgw Help

3
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profil skrzydta powigszkony réwnomiernie /
tak powiekszone skrzydto odcinamy od kadtuba
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Rys. 3.10 — Potéwka modelu kadtuba z wycietym powiekszonym skrzydtem w programie UG NX4

o Wstawiamy ptaszczyzny ZY, DATUM PLANES w miejscach, w ktérych beda znajdowaty sie

wyjsciowe przekroje definiujgce kadtub. Warto zastanowié sie i rozmiescic te ptaszczyzny
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w taki sposdb, aby odwzorowanie kadtuba byto jak najlepsze, przy zachowaniu jak najmniejszej

liczby przekrojéw.

MNX 4 - Modeling - [example_nBOLEK_Panukl_2.prt (Modified) ] i =18 x|
U fle Edt Vew Ingert Fommat ook Assembles [nformation Analysis Preferences 30XNX Windgw Help =181
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Rys. 3.11 — Potdwka modelu kadtuba z umieszczonymi ptaszczyznami DATUM PLANES
w programie UG NX4
Wazne jest, aby wspdtrzedne pozycjonujgce ptaszczyzny DATUM PLANES nie pokrywaty sie
z punktami definiujgcymi poczatek (punkt poczgtkowy na nosku profilu skrzydta) i koniec (punkt
koncowy na sptywie profilu skrzydta) powiekszonego i oryginalnego profilu przy-kadtubowego

skrzydta. Jest to istotne z punktu widzenia tworzenia geometrii.

punkt poczatkowy punkt kofcowy
.\\ \\
' \\ [ -\\.\‘
L= = ' L =" ==
i e =S P —
N — [ S
~._Datum Planes ~._Datum Planes
ZLE DOBRZE

Rys. 3.12 — Sposdb umiejscowienia kluczowych ptaszczyzn DATUM PLANES, UG NX4

9 Po umiejscowieniu ptaszczyzn DATUM PLANES, przy uzyciu funkcji INTERSECTION CURVE
tworzymy krzywe obrazujgce przekroje kadtuba. Dodatkowo, w obszarze, gdzie powstata

dziura po skrzydle wstawiamy proste tgczace gérne fragmenty krzywych z dolnymi.
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Rys. 3.13 — Krzywe obrazujace przyszte wregi kadtuba, UG NX4

0 Na tak przygotowane krzywe nanosimy réwnomiernie punkty, wykorzystujac do tego celu

bardzo przydatng funkcje POINT SET/POINTS ON CURVE.
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Rys. 3.14 — Potédwka modelu kadtuba z wstawionymi punktami opisujgcymi wregi kadtuba, UG NX4

e Liczba punktdw oraz ich rozmieszczenie zalezg od indywidualnych preferencji uzytkownika.

Musimy jednak pamietac o tym, by wstawione punkty, po potgczeniu prostymi odcinkami
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(zaczynajac od noska kadtuba) tworzyty regularne podtuznice. Istotne jest, aby jedna z nich
trafiata w nosek profilu skrzydta, przebiegata wewnatrz profilu i wychodzita z punktu lezgcego na
koncu krawedzi sptywu. Jest to gtdwna podtuznica, ktérej numer okreslony liczac od dotu
kadtuba, bedzie potrzebny na etapie tworzenia pliku definiujgcego [nazwa.ms2], (patrz opis
programu PANUKL).

e Liczba punktow na kazdej wredze musi by¢ jednakowa, z wyjgtkiem noska i korica kadtuba, gdzie
nalezy zdefiniowac tylko jeden punkt (szczegdétowe informacje na ten temat mozna znalezé

w instrukcji obstugi do programu PANUKL).

15 punktéw definiujacych kazdg wrege kadtuba

/ profil skrzydta oryginalnego
14

‘1“}\‘ profil skrzydta powiekszonego
13 13 ‘ﬁ_/‘,
12 11
10
" /——gh\q\L‘ T
10 L g !
punkty7,8,9 posiadajg takieggz 2 . e
same wspdlrzedne 6 I 7 -
_________ S =3 ey SCTNISETee. S | e . | WS . T
9 5
§ 4
3 3
2 2
——
1 1
’____’_’.4
b L4 —_—

0 punkty nalezace
0 do jednej wregi
Datum Planes

> -ograniczone czerwona elipsg punkty nalezace do réznych wreg, musza
leze¢ na tej samej ptaszczyznie i przechodzi¢ przez punkty: poczatkowy
i koncowy profilu przy-kadtubowego skrzydta (punkty zaznaczone na zielono);

8 - podtuznica okresla nosek profilu skrzydta dla podanego przyktadu;

Rys. 3.15 — Przyktadowe rozmieszczenie punktéw definiujgcych wregi kadtuba w czesci obejmujacej
skrzydto

W niektérych miejscach (przed noskiem profilu skrzydtfa i za punktem koricowym na krawedzi
sptywu) istnieje potrzeba wstawienia tego samego punktu kilka razy. Dobrze rozmieszczone punkty,

po potaczeniu wzdtuz kadtuba majg uktadac sie w podtuznice o tagodnym, regularnym ksztatcie.
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Rys. 3.16 — Potéwka modelu, widoczne podtuznice utworzone po potgczeniu punktdw opisujgcych
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Rys. 3.17 — Eksport wspotrzednych punktow z UG NX4
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Warto zauwazy¢, ze im wiecej punktdw, tym lepiej odwzorowany model kadtuba, ale czas
obliczen w programie PANUKL wzrasta z powodu duzej liczby wygenerowanych paneli.

Przygotowane pliki zawierajgce wspoétrzedne wreg kadtuba wystarczy odpowiednio
zaimportowac do pliku [nazwa.f] definiujgcego kadtub (patrz opis programu PANUKL).

Uwaga: Istotng sprawg przy tworzeniu kadtuba i przejscia skrzydto-kadtub jest sposéb w jaki
definiujemy dwa pierwsze profile ptata. Zte okreslenie potozenia dwdch pierwszych profili ptata moze
da¢ ,dziwne” efekty przy tworzeniu kadtuba. Rys. 3.18 przedstawiono prawidtowe rozwigzania.

Widok z gory
profil 1

profil 1 L o - profil 1

profil koncowy

1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
: profil koncowy profil koncowy
1

ZLE | DOBRZE

Rys. 3.18 - Definicja dwdch pierwszych profili ptata w programie PANUKL

3.3. Zapis modutowy geometrii

Ponizej przedstawiony zostanie przedstawiony modutowy sposdb definiowania geometrii
ptatéw i kadtubdéw. Idea takiego zapisu wynika ze zmniejszonej liczby parametréw i domysinej
automatyzacji niektorych proceséw przy definicji geometrii. Takie podejscie znacznie przyspiesza
proces tworzenia geometrii, szczegdlnie skomplikowanej np. skrzydto z wingletami, ale nie daje tak
duzej swobody jak geometria sekwencyjna. Geometria modutowa w wewnetrznym procesie
konwertowana jest na geometrie sekwencyjng. Istnieje réwniez mozliwosé jawnej konwersji, ale
informacje o parametrach geometrii modutowej zostang utracone, o czym uzytkownik jest
ostrzegany komunikatem. W takim wypadku warto zachowaé kopie zapasowa pliku z geometrig
modutowg przed dokonaniem konwersji.

3.3.1. Geometria ptata

Na Rys. 3.19 pokazana zostata idea tworzenia podstawowej geometrii ptata z wingletem za
pomocg modutéw. Kazdy ptat modutowy musi sie zaczyna¢ od modutu Root, ktéry definiuje pierwszy
profil ptata. Na Rys. 3.19 modut Root zaznaczony zostat czerwong linig w ptaszczyznie symetrii
skrzydta. Nastepnie kolejno zostaty uzyte moduty Line - Arc - Line zaznaczone réznymi kolorami.
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Rys. 3.19 - Ptata z wingletami utworzony za pomocg modutdow.

Stycznos$é tuku na przejsciu z czesci poziomej skrzydta w winglet zostata automatycznie zachowana.
W przypadku ptatéw sekwencyjnych kazdy profil w czesci tukowej skrzydta musiatby by¢ oddzielnie
zdefiniowany. Do definicji do$¢ skomplikowanej geometrii skrzydta z uzyciem modutéw wystarczyto
jedynie kilka parametrow.

Skrzydto z Rys. 3.19 nie wyglada jednak jeszcze na w petni zdefiniowane. Na Rys.
3.20zaprezentowano kolejne modyfikacje. Rys. 3.20b przedstawia ptat z wtgczong opcja skalowania
cieciw wedtug twierdzenia Munk-a dla uzyskania minimalnego oporu indukowanego. Nastepnie
cieciwy pozycjonowane sg wzgledem ptaszczyzny usytuowanej w 80% cieciwy trzykadtubowej (modut
Root) Rys. 3.20c. Ostatecznie skrzydto potgczone zostaje z pozostatg geometrig ptatowca.

T \ - A 0

Rys. 3.20 - Modyfikacja parametréw ptata modutowego i integracja z pozostatg geometrig ptatowca.
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3.3.2. Geometria kadtuba

Geometria kadtuba modutowego tworzona jest na podstawie trzech gtéwnych krzywych
zaznaczonych na Rys. 3.21, Up contour, Down contour (kolor czarny) | Side contour (kolor czerwony).
Na podstawie tych krzywych budowane sg automatycznie punkty wreg siatki (kolor niebieski).
Zageszczenie wreg definiowane jest poprzez parametry Spine (linia przerywana). Przekroje wreg majg
ksztatt eliptyczny, ale mozna zmienic zakres ich wypukfosci poprzez wirtualng krzywa Convexity curve
(kolor zielony) sprawiajac, ze bedg przypominaty bardziej ksztatt prostokata, lub tréjkata. Ze wzgledu
na to, ze Spine jest linig prostg dodana zostata mozliwos¢ odgiecia ,,ogona” kadtuba.

Podobnie jak w przypadku skrzydet modutowych do definicji geometrii kadtuba potrzeba
znacznie mniej parametréw. Ponadto uzytkownik nie musi juz ,recznie” definiowac poszczegdlnych
punktow wreg.

Up contour

Convexity curve
up/down

\Bend angle

Rys. 3.21 - Idea definicji kadtuba na bazie gtéwnych krzywych podtuznych.
3.4. Obiekty wirtualne

Oproécz obiektow rzeczywistych definiowane sg w specjalny sposéb miejsca potgczen dwdch
ptatow (ptat z kadtubem tgczy sie automatycznie o ile taka opcja zostanie wybrana) oraz obszar
przecinania pfata przez slad wirowy. Zbiory informacji dotyczace tych dwdéch zagadnien zostaty
nazwane obiektami wirtualnymi. Definiowane sg bowiem podobnie jak obiekty rzeczywiste, nie sg
jednak obiektami a jedynie informacjg jak obiekty rzeczywiste beda modyfikowane na etapie
tworzenia siatki lub $ladu wirowego.
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3.4.1. Obiekty typu potaczenia (connections)

Istniejg trzy rodzaje potaczen ptatéw: pionowe, poziome oraz rownolegte. Sgstosowane w
nastepujgcych przypadkach:
e potaczenie pionowe (vertical) — ptat o orientacji pionowej dotgczany do ptata o orientacji
poziomej, np. ptyta brzegowa, statecznik pionowy w przypadku usterzenia , H”, itp. ()

Rys. 3.22 — potgczenie typu pionowego

e potaczenie poziome (horizontal) — ptat o orientacji poziomej dotgczany do ptata o orientacji
pionowej, np. statecznik poziomy w przypadku usterzenia , T”, itp.

Rys. 3.23 — potgczenie typu poziomego

e potgczenie réwnolegte (paralel) - przypadek dla skokowej zmiany cieciwy ze zmiang podziatu
wzdtuz cieciwy (przydatne do modelowania np. klapy - Rys. 3.25)- pierwsze skrzydto o
mniejszej cieciwie — patrz Rys. 3.24

47



Ptat,,1”

Ptat ,2”

Rys. 3.25 — Klapa szczelinowa — wyciecie modelowane przy pomocy opcji potaczen réwnolegtych

Dane potrzebne do zdefiniowania potgczen sg nastepujgce:

3.4.2.

typ potaczenia (vertical, horizontal, paralel),

opis potgczenia (dowolna nazwa) — pomocne przy identyfikacji potgczenia,

numer pierwszego ptata (wg numeracji ptatow w strukturze MS2),

numer drugiego ptata,

numer zebra (sekcji) pierwszego ptata, ktdre ma byc¢ potgczone z ptatem drugim (pierwsze
lub ostatnie)

numer zebra drugiego ptata, ktére ma by¢ potgczone z zebrem pierwszego ptata
(nieistotne w przypadku potaczenia typu Parallel),

numer podtuznicy ptata drugiego pofaczonej z krawedzig natarcia ptata pierwszego
powierzchnia ptata drugiego do modyfikacji poziomego/pionowego — dolna/zewnetrzna,
gérna/wewnetrzna (nieistotne w przypadku potgczenia typu Parallel),

Obiekty typu informacje sladu (wake info)

Obiekty typu , wake info” to zbiory dodatkowych informacji dla generatora $ladu wirowego. Sa

one potrzebne, jezeli $lad sptywajacy z jednego ptata przecina inny ptat. Sytuacja taka moze wystgpic,
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gdyz slad nie jest ,, przyklejony” do kadtuba i jego powierzchnia przecina np. usterzenie pionowe (Rys.

3.26).

Rys. 3.26 — Przyktad przecinania ptata (usterzenia pionowego) prze $lad wirowy

Dane potrzebne do zdefiniowania obiektu typu ,wake info”:

3.5.

typ $ladu (horizontal, vertical),

opis potgczenia (dowolna nazwa) — pomocne przy identyfikacji obiektu,

numer pierwszego pfata — z ktérego sptywa Slad (wg numeracji ptatow w strukturze MS2),
numer drugiego ptata — przez ktéry przechodzi slad wirowy,

numer zebra (sekcji) pierwszego ptata, z ktérego prowadzona jest linia przecinajaca drugi
ptat,

numer zebra drugiego ptata, do ktérego ma by¢ doklejony pasmo sladu wirowego
powierzchnia ptata drugiego, do ktédrego ma by¢ doklejony pasmo $ladu wirowego —
dolna/zewnetrzna, gérna/wewnetrzna

Plik MS2

Plik [ms2] zawierajgcy opis geometrii catego samolotu (petng strukture danych) mozna stworzy¢ za

pomocg programu MS2edit. Nalezy zwrdci¢ uwage, ze istnieje kilka sposobdéw definiowania geometrii
komponentéw samolotu.

OPIS DEFINICJI PLIKU (wersja 32)

# SEKCJA WERSIJI PLIKU ms2

begin_version

32
end

# wersja pliku: Biezgca wersja to 32
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# SEKCJA OGOLNA

begin # stowo kluczowe g lotu (

. . , ane samolotu {(Mogq
10.0 # ;l)ome.rzc!'ml.a nosna (REAL) _dane samolotu byé pominiete, 53
0.74 # drednia cieciwa aerodynamiczna (REAL) wéwczas wyznaczane
14.7 # rozpietos¢ (REAL) | w programie,
3.31 # wspotrzedna x punktu 0.25 SCA (REAL) procedura ta zawodzi,
0.00 # wspobtrzedna z punktu 0.25 SCA (REAL) gdy profil sekcjinr 1

, . . pfata, nie lezy
1 # wspotczynnik skali . -

w osi symetrii)

Rk # znak rozdzielajacy: 5 gwiazdek
predator # nazwa zbioru wynikéw, dodane bedzie rozszerzenie ,, *.inp”
2 # liczba ptatédw niezaleznych, tzn. takich, ktére majg podany podziat

wzdtuz cieciwy i w przypadku przenikania z kadtubem
narzucajg ten podziat (np: kadtub przejmuje podziat od ptata)

1 # liczba ptatow zaleznych, bez okreslonego podziatu wzdtuz cieciwy
ptaty te sg dzielone zgodnie z podziatem elementdw,

z ktérymi sie stykajg (np: ptat przejmuje podziat od kadtuba)

0 # flaga dotyczgca symetrii badanego samolotu, ,,0 lub brak flagi” — obiekt
symetryczny, ,1” — prawa potéwka, ,-1"” — lewa potédwka obiektu,
bedzie brana do obliczen.

end # stowo kluczowe

# SEKCJA PLATOW

begin_wing* # np. begin_wingl, begin_wing2, etc.

Active # flaga okreslajaca czy ptat jest aktywny. Opcje: 1 —tak, 0 — nie.
# Pfat nieaktywny wymaga poprawnej definicji, ale nie jest brany pod uwage przy
# generowaniu siatki

Type # Rodzaj ptata
# Opcje: FromSections — budowany z przekrojéw
H FromModules — budowany z modutéw
H Nacelle — gondola

Name # Nazwa ptata (do identyfikacji np. w MS2edit)

DivSource # Metoda podziatu pfata.
# Opcje: Master — ptat narzuca podziat
# Slave — przejmuje podziat od innego ptata
# Independent — podziat niezalezny od innych ptatéw
Compint  # Flaga okreslajaca, czy ma by¢ wyznaczone przenikanie z kadtubem
# Opcje: 0 — przenikanie nie bedzie wyznaczane (ptat bedzie doklejony)
# 1 - przenikanie bedzie wyznaczane
LongeronNo# Numer podtuznicy kadtuba do ktérej ,przyczepiony” jest nosek ptata
Surfeace  # Powierzchnia pfata do utworzenia

# Opcje: All — obie powierzchnie
# Top — gdrna powierzchnia
# Bottom — dolna powierzchnia

RibType # Rodzaj zebra zamykajacego
# Opcje: Open — ptat otwarty z obydwu stron
# External — tylko zebro zewnetrzne
# Both - ptat zamkniety z obydwu stron
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H Internal — tylko zebro wewnetrzne
TwistRef  # wspotrzedna wzgledna ( % cieciwy )punktu skrecenia ptata
# Wartosci od 0 do 1 (0 — punkt na nosku, 1 — punkt na krawedzi sptywu)
UseMunk # Flaga okreslajaca, czy skrzydto ma by¢ zoptymalizowane pod katem najmniejszego
# wspdtczynnika oporu indukowanego ( zgodnie z teorig Munk'a )
# Opcje: 0 —nie
# 1-tak
# Flaga ta musi by¢ zdefiniowana dla kazdego rodzaju ptata, jednak procedura
# optymalizacji jest dostepna tylko dla ptatow typu FromModules. Dla ptatéw innych
# niz FromModules flaga ta powinna by¢ réwna 0.

SRef CLDes # Powierzchnia odniesienia i projektowy wspdtczynnik sity nosnej ( do obliczen
# metoda Munk'a).

#Grupa parametréw zaleznych od typu ptata. Opisanie w dalszej czesci

<wing division>  # podziat ptata wzdtuz rozpietosci
# Opcje: ciag liczb od 0 do 100 — procentowy podziat ptata, np.:
# 00.51.252.557.510 15 20 30 40 50 60 74 90 100
Linear N — podziat liniowy. N liczba odcinkdw.
Cosine N — podziat cosinusoidalny . N liczba odcinkéw.
Profile — podziat zgodny z danymi profilu

H HF ¥

Unknown — nieznany. Podziat bedzie wyznaczony automatycznie
end_wing

Opis parametréw zaleznych od typu pfata
1) Dla ptata budowanego z przekrojéw FromSections (analogicznie jak dla wersji 2.0)
Nsec # ilosc sekcji definiujgcych geometrie ptata (INTEGER)

DivType # sposob podziatu wzdtuz rozpietosci przy automatycznym dostawianiu zeber:

# opcje: 0 — liniowy (réwnomierny), 1 — cosinusoidalny (analogiczny do typu
Cosine podziatu wzdtuz cieciwy, 2 — podobnie jak poprzednia ale podziat jest

wyznaczany jest , potéwkowo” (szersze pasma blizej kadtuba), 3 — odwrécona
opcja ,,2” — szersze pasma blizej korcéwki.

# Opis danych definiujgcych sekcje:

Airfoil # profil zebra zaczynajacy sekcje (nazwa zbioru z danymi profilu )
Chord # cieciwa

XY Z # wspodtrzedne noska zebra

RotX, RotY, RotZ # katy obrotu zebra w przestrzeni wzgledem osi X, Y, Z [deg]

No # numer przekroju

2) Dla ptata budowanego z modutéw. FromModules

Nmod # liczba modutéw, na ktére zostat podzielony ptat.

# Kolejne linie ( Nmod linii ) zawierajg definicje modutéw. Jeden modut w jednej linii.
# Mozliwe moduty:

Root - podstawowy, wyjSciowy modut.

51



Equiline — modut budowany w oparciu o linie statego potencjatu
Line — modut liniowy
Arc -tfuk

Definicje poszczegdlnych modutéw

2.1) Modut Root

Root Chorod a Xref X0 YO Z0 Airfoil

gdzie:

Airfoil — nazwa pliku z profilem

np.:

Root 1 © ©0.25 © © © HORT3-12.PRF

xref

[Xo,Y0,Z0] ___|

Rys. 3.27 — Modut typu ,,Root”

2.2) Modut Equiline

Equiline Chorod a ¢ y N Ndist L R Munk SpanPanConc Airfoil

gdzie:

Airfoil —nazwa pliku z profilem

SpanPanConc - wspotczynnik koncentracji rozktadu paneli wzdtuz rozpietosci
Opcje: Left, Center, Right

Munk — flaga optymalizacji obrysu (patrz UseMunk)

np.:

EquilLine 1 0 © 020110 (%] Center CJ252-09.PRF

Chorg

Rys. 3.28 — Modut typu Equiline
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2.3) Modut Line

Line Chorod a ¢ y N Ndist L R SpanPanConc Airfoil

gdzie:

Airfoil — nazwa pliku z profilem

SpanPanConc - wspodtczynnik koncentracji rozktadu paneli wzdtuz rozpietosci
Opcje: Left, Center, Right

Munk — flaga optymalizacji obrysu (patrz UseMunk)

np.:

Line 1 900 20 11 0 0 Center CJ-6.PRF

Rys. 3.29 — Modut typu Line

2.4) Modut Arc

Arc Chorod a ¢ y N Ndist R SpanPanConc Airfoil

gdzie:

Airfoil — nazwa pliku z profilem

SpanPanConc - wspofczynnik koncentracji panelowania wzdtuz rozpietosci
Opcje: Left, Center, Right

Munk — flaga optymalizacji obrysu (patrz UseMunk)

np.:

Arc 10 © 35 20 10 1 Center CJ-2.PRF

Rys. 3.30 — Modut typu Arc
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3) Dla pfata typu gondola. Nacelle

Airfoil # nazwa pliku z danymi profilu

X0, Y0, 20 # wspotrzedne srodka czota gondoli

RotX, RotY, RotZ # katy obrotu wzgledem osi X, Y, Z [deg]

L Conv.FactUp Conv.FactDown # dtugosc gondoli i wspdtczynniki wypuktosci gondola (Rys. 3.31)
Y ZUp ZDown # wymiary poprzeczne gondoli (promienie)

NUp NDown # liczba podziatéw
SwirlType SwirlRange  # sposdb uzycia profilu
# Opcje SwirlType: SwirlUp, SwirlDown
# Opcje SwirlRange:
# Full - cata gondola, obrét profilu o 360 stopni
# Half - obrot profilu o 180 stopni

SWIRL UP

SWIRL DOWN

~—

—
[Xo,Y0,Z0]

Rys. 3.31 — Ptat typu gondola (Nacelle)

# SEKCJA KADtUBA

begin_fuselage

Exists # flaga okreslajgca czy kadtub istnieje. Opcje: 1- tak , 0 — nie
# (jesli exists = 0, dalsza czes¢ jest pomijana)

Active # flaga okreslajgca czy kadtub jest aktywny. Opcje: 1 —tak, 0— nie.
# Kadtub nieaktywny wymaga poprawnej definicji, ale nie jest brany pod uwage przy
# generowaniu siatki

Type #Opcje:
# FromFile — definicja z pliku *.f
H FromParams — generowany na podstawie podanych parametréw

(Tutaj sg odpowiednie definicje kadtuba, zalezne od rodzaju kadtuba. Type )
NDiv #Liczba dodatkowych wreg ( podziatéw)

<Poftozenie dodatkowych wreg > # np.: 9.9 10.5 11.3 11.6 11.9 12.3 12.6
end_fuselage
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Definicje kadtuba dla roznych rodzajow:
1) FromFile
Nazwa pliku # nazwa pliku w wregami (plik *.f), ), zgodnie z Rys. 3.4

2) FromParams
# Definiujemy potowe kadtuba. Wregi kadtuba budowane sg jako super elipsy ( krzywe Lamé )
# Definicja gtéwnych parametréow:
Name # nazwa kadtuba
Nup Ndown # Liczba punktow weztowych na potowie gérnej czesci kadtuba

# Liczba punktéw weztowych na potowie dolnej czesci kadtuba

# (Przez punktu weztowe na kolejnych wregach bedg prowadzone podtuznice)
X0 Y020 # Wspétrzedne noska kadtuba
Scale ScaleX ScaleY ScaleZup ScaleZdown # Skalowanie : globalne,

# w kierunkach: X, Y, Z do géry, Z do dotu

Length BendLength BendAngle # dtugosc¢ kadtuba, dtugos$¢ kadtuba prostego, kat zgiecia [deg]

# Po definicji gtéwnych parametrow nastepuje definicja poszczegdlnych krzywych tworzgcych kadtub
# Krzywe muszg byé podane w okreslonej kolejnosci.

Spine

UpCont

SideContour

DownContour

#nastepnie definiowane sg krzywe opisujace rozktad wspotczynnika wypuktosci

UpConvFact

DownConvFact

#Krzywe mogg by¢ rodzaju:

SupEllipse - super elipsa

Airfoil - profil ( profil mozna podac z pliku lub nr profilu NACA )

Constant - staty wspdtczynnik wypuktosci ( dotyczy tylko UpConvFact i DownConvFact )

Definicje réznego rodzaju krzywych:
1) Super elipsa dla Spine
SupEllipse NFront Nrear ConvFactFront ConvFactRear

# gdzie:

# NFront — podziat na dtugosci do zagiecia

# Nrear — podziat na pozostate] czesci kadtuba

# ConvFactFront - wspotczynnik wypuktosci dla przedniego fragmentu
# ConvFactRear - wspotczynnik wypuktosci dla tylnego fragmentu
#np.:

Spine SupEllipse 10 10 0.5 0.5
2) Super elipsa dla krzywych innych niz spine Spine

SupéEllipse Length Height ConvFactRear ConvFactRear
# gdzie:
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# Length — dtugos¢ przedniej czesci

# Height — wysokos¢ pételipsy

# ConvFactFront - wspotczynnik wypuktosci dla przedniego fragmentu
# ConvFactRear - wspotczynnik wypuktosci dla tylnego fragmentu
#np.:

DownContour SupEllipse 0.5 0.25 0.5 0.5

3) Krzywa z profilu

3.1) z pliku

Airfoil Surface Type Filename

# gdzie:

# Surface - powiechnie profilu do budowy krzywej. Opcje: Top Bottom
# Type — typ danych profilu ; Opcje: File — z pliku , NACA — profil NACA.
# Filename — nazwa pliku z punktami profilu

#np.:

UpCont Airfoil Top File DVL10954.PRF

3.2) profil NACA.

# Dla krzywych budowanych z profiléw NACA nie musimy podawad nazwy pliku profilu. Profile NACA
# ( 4-ro i 5-cio cyfrowe) mogg by¢ generowane automatycznie.

Airfoil Surface Type Number

# gdzie:

# Surface - powierzchnie profilu do budowy krzywej. Opcje: Top Bottom

# Type — typ danych profilu ; Opcje: File — z pliku , NACA - profil NACA.

# Number — numer profilu NACA ( 4-ro lub 5-cio cyfrowy)

#np.:

SideContour Airfoil Bottom NACA 0012

4) Staty wspotczynnik wypuktosci ( dotyczy tylko UpConvFact i DownConvFact )
Constant ConvFact

# gdzie:

# ConvFact - wspdtczynnik wypuktosci

Przykfad definicji kadtuba generowanego z parametréw
begin_fuselage

1

1

FromParams

Fuselage

10 10

000

11111

10.50

Spine SupEllipse 10 10 0.5 0.5
UpCont Airfoil Top File DVL10954.PRF
SideContour Airfoil Bottom NACA 0012
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DownContour SupEllipse 0.5 0.25 0.5 0.5
UpConvFact Constant 0.5

DownConvFact SupEllipse 0.5 0.25 0.5 0.5
5

3569 89

end_fuselage

# SEKCJA POLACZEN

# Jest jedna sekcja potgczen dla potgczen poziomych, pionowych oraz rownolegtych.

begin_connections

NCon # liczba pofaczen
# Potaczenie jest definiowane w trzech liniach
Type # typ pofaczenia:
# Opcje: Vertical - pierwsze skrzydfo pionowe, drugie poziome

(np. dotaczenie ptyty brzegowej)
Horizontal — pierwsze skrzydto poziome, drugie pionowe
(np. usterzenie typu ,, T”)
Parallel — przypadek dla skokowej zmiany cieciwy ze zmiang podziatu
wzdtuz cieciwy (przydatne do modelowania np. klapy - Rys. 3.25)- pierwsze
skrzydto o mniejszej cieciwie — patrz Rys. 3.24
Annotation # Opis potfaczenia ( string)
Active Wingl Wing2 WinglRib Wing2Rib Wing2LongLE Wing2LongTE Wing2Surf
gdzie:
Active # czy potaczenie jest aktywne : Opcje: 1 —tak, 0 — nie
Wing1 # numer pierwszego ptata
Wing2 # numer drugiego ptata
Wingl1Rib # numer zebra pierwszego ptata, ktére ma by¢ potgczone z zebrem drugiego ptata
# Opcje: 0- pierwsze
# 1 - ostatnie

Wing2Rib  # numer Zzebra drugiego ptata, ktére ma byc¢ potgczone z zebrem pierwszego pfata
(nieistotne w przypadku potaczenia typu Parallel)

Wing2LongLE # numer podtuznicy ptata 2 potgczonej z krawedzig natarcia ptata 1

Wing2LongTE # numer podtuznicy ptata 2 pofaczonej z krawedzig sptywu ptata 1

Wing2Surf # powierzchnia ptata 2 do modyfikacji (nieistotne w przypadku potaczenia typu Parallel)
# Opcje: 0 - dolna (dla ptata poziomego), zewnetrzna ( dla ptata pionowego)
H 1 - gérna (dla ptata poziomego), wewnetrzna ( dla ptata pionowego)

end

# SEKCJA WAKE INFO

begin_wake_info
NWoake # liczba informacji
# Potaczenie jest definiowane w trzech liniach
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Type # typ Sladu:

# Opcje: Vertical, Horizontal
Annotation # Opis przypdaku ( string)
Active Wingl Wing2 WinglRib Wing2Rib Wing2Surf

gdzie:

Active # czy informacja jest aktywna : Opcje: 1 —tak, 0 — nie

Wing1 # numer pierwszego ptata — z ktérego sptywa $lad

Wing2 # numer drugiego ptata — przez ktéry przechodzi $lad wirowy

Wingl1Rib # numer zebra (sekcji) pierwszego ptata, z ktérego prowadzona jest linia przecinajgca
# drugi ptat
Wing2Rib  # numer zebra drugiego ptata, do ktdrego ma by¢ doklejony pasmo sladu wirowego
Wing2Surf # powierzchnia pfata drugiego, do ktérego ma by¢ doklejony pasmo $ladu wirowego
# Opcje: 0 — dolna (dla $ladu pionowego), zewnetrzna ( dla sladu poziomego)
# 1 - gdrna (dla sladu pionowego), wewnetrzna ( dla $ladu poziomego)
end

Przyktad informacji $ladu (Rys. 3.26):
begin_wake_info

1

Horizontal

main_wing

102040

end

3.6. Program MS2edit

Program MS2edit stuzy do edycji aktualnej wersji plikow MS2  bedacymi skryptami
opisujacymi geometrie samolotu. Program zapisuje pliki w biezacej wersji sktadniowej (32),
natomiast czyta rowniez wersje wczesniejsze. Plik zapisany przy pomocy MS2edit moze by¢ czytany
jedynie przez nowy generator siatki Mesh3. Opcje i sposdb tworzenia geometrii narzedziem MS2edit
zostanie omdéwione na przyktadzie matego samolotu bezzatogowego.

Program MS2edit otwiera sie z menu gtéwnego programu GridView Data—>MS2 Editor
(Rys. 3.32). Uzytkownik zostanie poproszony o podanie pliku *.ms2, na ktérym chce pracowad. Jezeli
bedzie tworzona nowa geometria nalezy wpisa¢ nowg nazwe pliku, do ktérego beda zapisywane
zmiany. Po zatwierdzeniu wyboru pliku ukaze sie okno podobne do tego z Rys. 3.33. Pierwsze pole w
oknie zawiera nazwe pliku *.ms2. W kolejnym polu nalezy poda¢ nazwe pliku wynikowego *.inp bez
rozszerzenia. Tworzenie geometrii najlepiej rozpocza¢ od ptatéw. Do wyboru sg trzy rodzaje ptatow:
from sections, from module, nacelle (,,zwinieta” siatka skrzydta tworzgca gondole). W celu dodania
ptata nalezy wcisngc przycisk ze znakiem + pod oknem ,Wings:” Rys. 3.33.
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Panukl 2012 - Grid viewer

File ‘iew Create  Xfoil Toals  Help

Fuselage data ...

Profiles librany ..
Select Profile Librane #
Create MACA profile .
Copy Samples ..

Rys. 3.32 - MS2editor w menu Panukl.

. Configuration files editor - |EI|5|
Inputidutput file [*.ms2) |C:1...tPanukIProjectsldaﬂGlider.m32 Browse.. |
Mame of grid file [*.ing] |Glider.inp Browse... |

Reference values: W Cormputed automatically
B ST Gl wing area |20 wing spar: |10 MAC: [2
& Right half
£ Left half Morment calculation origin ¥ |0.25 Z 0 Seale: |1
Fuselage: " Include fuselage
® From file & Generated
Fuselage file [*1] Browse...
Additional fratmes at
Wings: Connections:
# 0. Wing (from modules)
™ Active = ™ Active =
+|+| o[ [-[+] t|¢| |5 |- |+
Wiake infos:
Save | Cancel | a)4 |
I Acti -
r|e| 5|5 |- |+]

Rys. 3.33 - Gtéwne okno programu MS2edit.

Ukaze sie wtedy nowe okno z definicjg ptatéw Rys. 3.34. Gtéwne skrzydto zostanie utworzone

metoda Modules i zamkniete zebrami koricowymi opcja Tip rib. z odpowiedniego menu rozwijalnego
Rys. 3.34.
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Type: | Modules v MName: |Wing
Create as: | taster V| Wing chord division [%MAC]: | Linear A4
Closing rib type: |Tip rib V| Divisions number; [12 %{

Wing surface; |AII V| Connect LE with fuselage longeron: |9 %{

Twist ref. point |0.000 %{

Optimize for minimum induced drag T Compute wing-fuselage intersection
CL design: |0.00 : Ref. area: |0 : Estimate ref. area

Defined modulas:

Add root Root No: 0O nacallls . dat
Line MNo: 1 nacalllZ  dat
Add equi. line | Arc HNo: 2 nacalllz . dat
- Line No: 3 nacal01Z . dat
Add line |
Add arc |

Rys. 3.34 - Okno z definicjg skrzydta modutowego.

Kazde skrzydto modutowe musi sie zaczynaé od modutu Root. Nalezy doda¢ ten modut
weciskajgc przycisk Add root, co spowoduje pojawienie sie nowego okna konfiguracyjnego Rys. 3.35.
W oknie nalezy wskazac¢ profil, ktéry mozna wybrac z biblioteki profili Panukl przyciskiem Library...,
lub dowolnego innego miejsca na dysku przyciskiem Browse... Dostosowania wymagajg réwniez inne
parametry geometryczne modutu Root (Rys. 3.27): Chord — dtugosc¢ cieciwy, a — kat natarcia, X Ref —
pozycja na cieciwie profilu wzgledem ktérej pozycjonowane bedg poszczegdlne profile. Wartos¢ X Ref
musi sie zawiera¢ w przedziale 0 - 1 i ma wptyw na geometrie catego skrzydta (Rys. 3.36).

Module: Root

Airfail: |nacaDD12.dat| Browse... |

Chaord: |0.2 a|d Library ... |
HRef.[0.25 ®0: (0.5 v: [0 z0:[0.05

oK Cancel

Frazz F1 for help

Rys. 3.35 - Okno modutu Root.
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Wskazdwka: W trakcie pojedynczej sesji Panukl, podczas generowania siatki obliczeniowej i jej
wczytywania, zapamietywane sq sciezki dostepu do plikdw. Po dokonaniu zmian parametrow
geometrii mozna szybko wygenerowaé nowq siatke skrotem Alt+F9 bez wskazywania ponownie
sciezki do pliku. Podobnie szybko mozna wczytac siatke skrotem Alt+o. W celu efektywnego tworzenia
i dostosowywania siatki zalecana jest ponizsza procedura:

Zmiana parametrow w MS2edit

Zapis konfiguracji geometrii w MS2edit przyciskiem Save (MS2edit nie trzeba zamykac)
Ponowne wygenerowanie siatki skrotem Alt+F9 (pierwszy raz F9)

Ponowne wczytanie siatki skrotem Alt+o (pierwszy raz Ctrl+o)

Wizualna inspekcja siatki obliczeniowej

Dokonanie kolejnych zmian parametrow poprzez powrot do pkt. 1

Ok Nk

Module: Line

Airfail: |nacal2|l2|12.daﬂ Browse... ‘

Chord: 0.2 ol (] Cong. | Center ™ Likrany ... ‘
a: [0 M (15 R:
yo [0 M dist: |0 L

] s

0K Cancel
Frass F1 for help

Rys. 3.37 - Okno modutu Line.

W kolejnym etapie zostanie utworzone przejscie skrzydta w winglet w postaci fuku. Ponownie
nazwa profilu i dtugos¢ cieciwy bedy takie jak w poprzednich modutach Rys. 3.38. Warunek
stycznosci tuku do poprzedniego modutu jest automatycznie zachowywany. Z tego powodu modut
Arc musi by¢ poprzedzony modutem Line, lub Egiline. Niech promien tuku R wynosi 0.1, liczba paneli
N niech bedzie réwna 7. W przypadku tuku parametr wzniosu y okresla kat, przy ktdrym zakonczony
zostanie tuk np. 90° (zaktadamy, ze winglet bedzie pionowy).

Wskazdwka: Parametry poszczegdlnych modutdw opisane zostaty na rysunkach pomocniczych, ktére
pokazq sie po wcisnieciu przycisku F1.

Maodule: Arc

Adrfail: |nacaDD12.daﬂ Browse. . |

Chard: |02 o |0 Canc. | Center i Library ... |
@ [0 M: |7 R:|0 .1
¥ |90 I dist: |0

Ok Cancel
Fress F1 for help

Rys. 3.38 — Okno modutu Arc.
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Ostatni modut, ktéry utworzy winglet, ponownie bedzie typu Line. Cieciwa pozostanie stata, liczba
podziatdw na panele N wzdtuz rozpietosci modutu niech wynosi 10, dtugos¢ modutu L niech bedzie
rowna 0.15. Winglet powinien by¢ styczny do modutu tuku, dlatego kat wzniosu y ma wartosé 90°
Rys. 3.39.

Module: Line

Airfail: |nacaDD12.daﬂ Browse... ‘

Chord: |0 .2 o |0 Canc. [Center ¥ | Library ... ‘
0 IDi I Imi R: ’07
i |20 M dist: [0 L|0.15

Ok Cancel

Fress F1 for help

Rys. 3.39 - Okno modutu Line — definicja wingleta.

Po wprowadzeniu wszystkich parametréw zapisie pliku z geometriag *.ms2, oraz wygenerowaniu
siatki rezultat powinien przypominac ten na Rys. 3.40.

Rys. 3.40 - Geometria gtdwnego ptata.

Utworzony pfat ma podstawowg forme i kilka parametréw wymaga jeszcze dostosowania. W
pdzniejszym etapie dodany zostanie réwniez kadtub samolotu z opcjg przecinania ptata. Przeciecie
kadtuba z ptatem musi zawierad sie w pierwszym rzedzie paneli ptata. Dzieki ustawieniu wartosci R na
0.09 (przyblizony promien kadtuba), dla pierwszego modutu Line, pierwszy rzad paneli ptata zostanie
odpowiednio wydtuzony. Dostosowany zostanie rowniez rozktad panelowania wzdtuz rozpietosci.
Nalezy wybraé symetryczny rozktad z rozwijalnego menu Conc. i ustawic¢ wartos¢ N dist na 0.8, dzieki
czemu rozktad dtugosci paneli bedzie nieliniowy (0 — rozktad w petni liniowy, 1 — rozktad w petni
nieliniowy) Rys. 3.41.
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Rys. 3.41 - Geometria gtdwnego skrzydta — poprawiony rozktad siatki wzdtuz rozpietosci.

Jezeli zalezy nam na minimalnym oporze indukowanym dobrg opcjg jest wtgczenie flagi Optimize for
minimum induced drag Rys. 3.34. Na podstawie twierdzenia Munk-a, dla zaktadanego statego wzdtuz
rozpietosci wspodtczynnika sity nosnej i okreslonej powierzchni odniesienia, cieciwy skrzydta zostang
automatycznie przeskalowane Rys. 3.42. Powierzchnie odniesienia mozna zmieni¢ w zakresie 10% w
stosunku do oryginalnej powierzchni skrzydta.

Rys. 3.42 - Geometria gtdwnego skrzydta — po przeskalowaniu cieciw na podstawie twierdzenia Munk-a.

Ze wzgledu na warunki techniczne wykonania zawiasow dla powierzchni sterowych zatézmy, ze
skrzydto ma mie¢ linie prosta w 80% lokalnych cieciw. W tym celu nalezy zmieni¢ w module Root Rys.
4 domysing wartos¢ X Ref na 0.8. Poprawy wymaga rowniez panelowanie wzdtuz cieciwy skrzydta.
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Nalezy zmieni¢ typ panelowania z Linear na Cosine Rys. 3.34. Rezultaty zmian widoczne s3g na
Rys. 3.43.

Rys. 3.43 - Geometria gtdwnego skrzydta — finalna postaé.

Utworzony teraz zostanie kadtub samolotu (kadtub wymaga, aby istniat co najmniej jeden pfat,
ale moze by¢ nieaktywny). W gtéwnym oknie programu MS2edit Rys. 3.33 trzeba zaznaczy¢ opcje
Incude Fuselage. Jezeli plik kadtuba *.f zostat przygotowany wczesniej ,recznie”, mozna go wczytac za
pomocg przycisku Browse.. W tym przypadku wykorzystana zostanie opcja bezposredniego
tworzenia kadtuba. Nalezy wybra¢ opcje Generate, a nastepnie przycisk Edit, ktory sie pojawi. Ukaze
sie okno do definicji geometrii kadtuba Rys. 3.44.

General Scale
Kame: [Fuselage] Front Length |D_3 e |1 Y |1 Zup |1 Z down: |1
MNoup: |3 Bend distance: |D a Origin
M doven; |5 Bend angle: |D ¥ |D e |D Z ‘D Scale |2
Spine
Ellipse | MFront |ZD N Rear; |15 Cony. Fact. Front; |2.9 Cony. Fact. Rear |2.5
Up contour
[ irfoil ~| [Fie v | [z at e B R
Side contour
[ it > [File - | [z gat Browse... | Library... ‘ Top -
Cown contour
[ it > [File w | [y gat Browse... | Library... ‘ Top -
Up convexity factors
Constant Factar: |1
Down comexity factors
Ellipse hd Length: |I] < Height: [0 & Cony. Fact Front |0 5 Cony. Fact Rear |06
Cancel ‘ Ok |

Rys. 3.44 - Okno definicji kadtuba.
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Okno definicji kadtuba jest podzielone na sekcje. ldea tworzenia kadtuba na podstawie
gtéwnych krzywych opisana zostata w rozdziale 3.3.2. Na Rys. 3.44 przedstawiono okno uzywane do
definiowania kadtuba samolotu. W sekcji General zdefiniowane zostaty nazwa kadtuba Name, liczba
paneli na gérnej N up i N down dolnej czesci wreg kadtuba. Zdefiniowa¢ mozna réwniez odgiecie
tylnej czesci kadtuba poprzez parametry Front Length, Bend distance, Bend angle pokazane na Rys.
3.21. W prawym gérnym rogu podaje sie wartosci skal. Kadtub moze zostac przeskalowany w catosci,
lub w kazdej z osi uktadu ortogonalnego osobno. Rozktad wreg kadtuba kontrolowany jest poprzez
projekcje elipsy na Spine Rys. 3.21. Gtéwne kontury mogg by¢ zdefiniowane przez tak zwang krzywa
superelipsy, lub profile wczytywane z pliku. Ostatnia jest definicja wypukfosci poszczegdlnych wreg
wzdtuz dtugosci kadtuba Up/Down convexity factors. Siatka z definicja kadtuba z Rys. 3.44
zaprezentowana jest na Rys. 3.45. Wskazana zostata réznica w wypuktosci kadtuba dla gérnej i dolnej
potowy.

Rys. 3.45 - Siatka potgczonego skrzydta i kadtuba.

Do utworzenia pozostat statecznik pionowy i poziomy. Tym razem do ptatédw uzyta zostanie
metoda Sections. Nalezy doda¢ nowy ptat z poziomu gtéwnego okna Rys. 3.33, podobnie jak
utworzony zostat ptat gtéwny. Powinno sie ukazac okno jak na Rys. 3.46. Domysinym typem ptata jest
Sections, ktéry powinien pozostaé. Nalezy nadaé nazwe pfata np. Vstab. Ze wzgledu na symetrie siatki
statecznika pionowego, ktéry przecina ptaszczyzne symetrii ZX, trzeba utworzy¢ tylko jedna
powierzchnie ptata. Z rozwijalnego menu wybieramy opcje Bottom. Stateczniki bedg tworzy¢ uktad
typu T, dlatego statecznik pionowy nie bedzie posiadat zeber zamykajacych. Z rozwijalnego menu
wybieramy opcje No rib. Chcagc zachowaé¢ dobre panelowanie na stateczniku pionowym
pozostawiamy opcje Master, ktdra narzuci podziat siatki na kadtub. Niestety takie podejscie nie
zawsze jest mozliwe, np. kiedy mamy do czynienia z uktadem klasycznym, gdzie statecznik pionowy i
poziomy przecinajg kadtub w tym samym miejscu. W tym przypadku jeden z pfatow powinien
przyjmowac panelowanie z kadtuba, opcja Slave. Najczesciej statecznik poziomy jest typu Master, a
statecznik pionowy typu Slave. Zeby siatka statecznika przecinata sie w sposéb prawidtowy z
kadtubem nalezy wskazaé, na ktérej podtuznicy kadtuba lezy statecznik Connect LE with fuselage
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longeron, w tym przypadku prawidtlowg wartoscig jest 8. Mozna réwniez sprébowaé znaleic
prawidtowg wartos¢ wciskajgc przycisk Find longeron. Jest to metoda przyblizona i nie zawsze numer
podtuznicy jest prawidtowy. Siatka obliczeniowa nie bedzie wtedy poprawna, co mozna sprawdzi¢
wizualnie. Nalezy wtedy nieco skorygowa¢ numer podtuznicy w goére, lub w doét. Na Rys. 3.47
pokazano siatke z domysinym numerem podtuznicy O i poprawnym 8. W przeciwienistwie do ptata
gtdéwnego nie zaznaczamy opcji Compute wing-fuselage intersection, co spowoduje , doklejenie” ptata
do kadtuba, poprzez dociggniecie punktdw paneli ptata do kadtuba. Pozostate opcje panelowania
statecznika mozna ustawic¢ dowolnie.

Type: | Sections | Mame: |Vstab|
Create as: | Master b Wing chord division [%MAC]: | Cosine hd
Closing rib tepe: | Mo rib b Divisions humber: |10 %{

Wing surface: |Bottom x| Connect LE with fuselage longeron: |3 i{
Twist ref. point |0.000 %{ Find longeron |

Compute wing-fuselage intersection I
YWing span division: |Linear hd

Defined sections:

No: 0O nacal01Z . dat
No: 35 nacal01Z2 . dat

]| 5[a|-[+]

Cancel | Ok |

Rys. 3.46 - Definicja statecznika pionowego z zastosowaniem ptata typu Sections.

Rys. 3.47 - Po lewej potgczenie statecznika pionowego ze ztym numerem podtuznicy, po prawe] potgczenie z
poprawnym numerem podtuznicy.
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Kolejny krok to dodanie dwdch sekcji statecznika pionowego poprzez przycisk ,+” Rys. 3.46. Jezeli
przewidziana jest bardziej skomplikowana geometria plata, mozna uzy¢ wiekszej liczby sekgc;ji.
Definicja poszczegdlnych sekcji pokazana zostata na Rys. 3.48. Uzyty zostat symetryczny profil
NACAO0012. Podobnie jak dla ptata modutowego wykorzysta¢ mozna profile z biblioteki Panukl, lub
innych posiadanych plikdw. Kolejno zdefiniowane zostaty diugosé cieciw Chord i numer sekcji No.
Nalezy zauwazyé, ze numeracja sekcji zaczyna sie od 0, a numer drugiej sekcji to 5. Oznacza to, ze
siatka ptata pomiedzy sekcjami podzielona zostanie liniowo na pieé czesci. Nastepnie podawane s3
trzy koordynaty noska sekcji (profilu) X, Y, Z i katy obrotu w stopniach wzgledem poszczegdlnych osi
RotX, RotY, RotZ. Obrét o kat natarcia (RotY) dla wszystkich rodzajéw ptatéow odbywa sie wzgledem
Twist ref. point (procent lokalnej cieciwy, wartosci 0 - 1) podawanym w oknie definicji ptata Rys. 3.46.
Parametry podane dla sekcji przykadtubowej ustawiajg profil nieznacznie powyzej i réwnolegle do
obrysu kadtuba (ptat jest ,doklejany”). Sekcje sg obrdécone o 90° wzgledem osi X. Mozliwe jest
rowniez utworzenie siatki statecznika z powierzchnig gérng Top zamiast Bottom, wtedy katy powinny
wynosi¢ -90°. Jezeli pozostawilibysmy dodatnig warto$¢ kata, to siatka na pierwszy rzut oka moze sie
wydawac poprawna. Potrzebna jest doktadna inspekcja wizualna z wytaczonym kolorowaniem paneli.
Btagd bedzie wyrazinie widoczny po wykonaniu obliczen, w momencie wyswietlenia rozktadu
wspotczynnika cisnienia na siatce. Rozktad cisnienia bedzie nietypowy, niefizyczny, a wartosci w
obszarze potgczenia z kadtubem bedg skrajne w skali koloréw. Opcja Master narzuca panelowanie na
kadtub, ale ,, doklejanie” statecznika moze spowodowacé utworzenie czego$ w rodzaju filetu, co w
niektérych przypadkach moze by¢ korzystne Rys. 3.49. Cata dotychczasowa siatka pokazana zostata
na Rys. 3.50.

Airfail: |nacaDD12.daﬂ Browse... |
Chord: 0.2 Ma: |0 Library ... |
L.E. coordinates: Rotations around axes:
¥|1.78 v:|o z|n.03 Rot: [0 Rotv: [3 RotZ: [0
0124 ‘ Cancel |

Ajrfail: |nacaDD12.daﬂ Browse. . |
Chord: [0.13 Mo |5 Library ... |
L.E. coardinates: Rotations around axes:
%18 v:|o zlna3 Rt ¥: [90 Roty: [0 RotZ: [0
QK ‘ Cancel |

Rys. 3.48 - Sekcje definiujace statecznik pionowy.
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Rys. 3.49 - Statecznik pionowy “przyklejony ” do belki ogonowe;j.

Rys. 3.50 - Siatka obliczeniowa z dodanym statecznikiem pionowym.
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Teraz dodany zostanie statecznik poziomy utworzony podobnie jak stateczni pionowy z ptata
typu Sections Rys. 3.51. Statecznik poziomy nie przecina sie z kadtubem, nie narzuca panelowania na
kadtub, ani nie przyjmuje, dlatego z rozwijalnej list trzeba wybraé opcje Independent. Statecznik
poziomy bedzie posiadat wszystkie powierzchnie, opcja All, oraz zebra zamykajace Tip rib. Wybieramy
podziat na panele wzdtuz cieciwy typu Cosine i Division number réwne 10. Pozostate ustawienia dla
sekcji sg analogiczne jak dla statecznika pionowego i mozna przyjg¢ ustawienia z Rys. 3.52.
Uaktualniona siatka czesci ogonowe] ptatowca powinna wygladaé jak na Rys. 3.53. Stateczniki trzeba
bedzie ze sobg jeszcze potgczy¢ poprzez dodanie wirtualnego obiektu Connection z gtdwnego okna
programu Rys. 3.33 podobnie jak ptaty przyciskiem +.

Type: | Sections | Mame: |Hstab
Create as: | Independent A4 Wing chord division [%MAC]: | Cosine 4
Clasing rib type: | Tip rib 4 Divisions number: (10 %{

Wing surface: |All A

Twist ref. point: |0.000 %{
Wing span division: |Linear A

Defined sections:

No: 0O nacalllZ . dat
No: 5 naca001Z . dat

Rys. 3.51 - Definicja statecznika poziomego.
secion

Airroil:|nacaDD12.dat Browse.. ‘
Chord:|[|_13 Mo: |D Library .. ‘
L.E. coardinates: Rotations around axes:
%18 v:[o zos Rat3¢ [0 Rot: [0 RotZ [0
Ok | Cancel ‘

Airroil:|nacaDD12.dat Browse... |
Chord: 0.1 No: |5 Library . |
L.E. coordinates Rotations around axes:
% [1 82 v:[n.a zloa Rat3¢ o] Rot¥: [0 Rotz [0
QK | Cancel |

Rys. 3.52 - Sekcje statecznika poziomego.
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Rys. 3.53 - Siatka czeSci ogonowej samolotu.

Okno do definicji pofaczen ptatéw pokazane jest na Rys. 3.54. Opcje ustawiedn w oknie
Connection Rys. 3.54 sg dos¢ jasno opisane. Po wykonaniu potaczen i wygenerowaniu siatki nalezy
przeprowadzi¢ doktadng inspekcje potgczenia. Siatka przed i po pofaczeniu pokazana zostata na
Rys. 3.55 . Rezultat dotychczasowych prac pokazany zostat na Rys. 3.56.

Connection

Connection type

Name:lCDnnectiDn
Wing #1: |1—§I
Wing #2: |2—§I
Wiing's #1 rib connected to wing #2: ILaSt :I
Wiing's #2 rib connected to wing #1: IEI i’
Wing's #2 longeron connected to LE point of wing #1: |E| é’

Wino's #2 surface for modification: |EI|:|tt|:|m :I

Cancel | Qi |

Rys. 3.54 - Okno Connection.
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Rys. 3.55 - Siatka statecznikdw pionowego | poziomego po lewej przed potgczeniem, po prawej po pofaczeniu.

Rys. 3.56 - Siatka obliczeniowa catego samolotu.

Ostatnig geometrig do zaprezentowania sg gondole silnikowe Nacelle, ktére powstajg poprzez
»ZWiniecie” ptata. Dodajmy kolejny ptat i zmiefimy typ na Nacelle Rys. 3.57. Zmienne geometryczne
gondoli opisane zostaty na Rys. 3.31. Punkt centralny wlotu do gondola okreslajg koordynaty X0, YO,
Z0. Swirl type Up/Down wskazuje, czy gérna powierzchnia profilu bedzie sie znajdowaé wewnatrz, czy
na zewnatrz gondoli. N Up/Down okresla ilo$¢ paneli na gérnej i dolnej ¢wiartce gondoli. Conv. Fact.
Rowny 1 zapewnia eliptyczny (kotowy dla réwnych pétosi) przekrdj gondoli. Wartosci mniejsze od 1
dadzg przekréj bardziej zblizony do kwadratowego, a wieksze od 1 do tréjkata Rys. 3.58. Opcja One
half jest domyslnie wtgczona, gdyz tylko potowe gondoli trzeba utworzy¢ dla symetrycznej siatki. Po
wstawieniu w pole YO wartosci innej niz 0 srodek gondoli przesunie sie z ptaszczyzny symetrii i
gondola zostanie rozciggnieta. Jezeli przesuniecie bedzie odpowiednio duze i wytgczona zostanie
opcja One half utworzone zostang dwie gondole. Efekt widoczny jest na Rys. 3.59.

72



focote v Nemeawe |
ncpencent %]
CTC——

.
-
e =]
-
-

Rys. 3.57 - Definicja Nacelle.

Rys. 3.58 - Przyktady gondola z ré6zng wartoscig Conv. Fact..

Rys. 3.59 - Pojedyncza i dwie gondole.

Po wykonaniu obliczert aerodynamicznych, opisanych w Rozdz. 4, rozktad wspdtczynnika cisnienia na
ptatowcu bedzie wygladat jak na Rys. 3.60.
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Rys. 3.60 - Rozktad wspodtczynnika cisnienia na powierzchni utworzonej siatki obliczeniowe;.
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3.7.

Generator siatki Mesh3

Program Mesh3 stuzy do tworzenia siatki czworokatnych paneli opisujgcej geometrie
samolotu. Przyjete jest zatozenie, ze samolot jest symetryczny. Do stworzenia siatki nalezy

przygotowac nastepujace zbiory danych:

e zbidr gtéwny [nazwa.MS2] zawierajgcy ogdlne informacje o obiekcie, definicje ptatow,

kadtuba i facznikéw,

e zbiory z definicjami profili [nazwa.PRF], [nazwa.dat] lub [nazwa.koo] — mogg by¢ wziete z
biblioteki profili zawartej w pakiecie

e zbidr definiujgcy geometrie kadtuba [nazwa.F] (opcjonalnie, wymagany w przypadku
opisu geometrii kadtuba za pomocg wreg)

Wynikiem dziatania programu Mesh3 jest siatka zapisana w pliku o rozszerzeniu [.inp], zapisana w
nastepujacym formacie:

rek'\clj:du Nazwa Opis (1 zmienna INTEGER, 6 typu REAL)
N Liczba paneli.
S Powierzchnia nosna (odniesienia).
SCA Srednia cieciwa aerodynamiczna.
B Rozpietos¢ ptata.
1 p - ; -
XCA25 Wspotrzedne bieguna wzgledem ktdrego liczone sg sktadowe
momentu sit aerodynamicznych, zwykle jest to % SCA; wspdtrzedne
ZCA25 .
podane w uktadzie globalnym.
WSP SK V\’/spé’rczynnik skali w jakiej wygenerowana jest siatka (domyslnie
- réwny 1).
rek'\cl):du Nazwa Opis (1 zmienna INTEGER, 12 typu REAL)
1 Numer panelu.
X1,Y1,Z1 | Wspodtrzedne 1 naroza panelu.
2-N+1 X1,Y1,21 | Wspotrzedne 2 naroza panelu.
X1,Y1,Z1 | Wspodtrzedne 3 naroza panelu.
X1,Y1,21 | Wspotrzedne 4 naroza panelu.
Uwaga: kolejnos¢ narozy panelu jest zgodna z kierunkiem wskazéwek zegara.
Nr Nazwa Opis (1 zmienna INTEGER)
rekordu
Liczba elementéw samolotu (np. ptat, usterzenie poziome itp.),
N z ktérych sptywajacy slad powinien by¢ ,przyklejony” krawedziami
N_ELEM | bocznymi do paneli innego elementu (np. panele sladu sptywajgcego

ze skrzydta, w pasmie przy kadtubie powinny by¢ przyklejone do
odpowiednich paneli kadtuba.
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Nastepne rekordy tworzg N_ELEM nastepujgcych sekwencji dla wszystkich elementéw:

rell-::::?)w Nazwa Opis (3 zmienne typu INTEGER)
Liczba paneli sgsiadujacych ze sladem wzdtuz bocznych krawedzi.
1 N_BOCz . . . . , .
Uwaga: zliczanie paneli zaczynamy od paneli, ktéra pierwsza ma
naroze wspodlne z narozem panelu sladu.
N1, N2 Numer poczatkowy i koicowy danego elementu samolotu.
Liczba Nazwa Opis (1 zmienna INTEGER, 3 typu REAL)
rekordéw !
XY 7 Wspotrzedne narozy panelu sgsiadujgcych ze sladem (duze
N_BOCz r niebieskie kropki na Rys. 3.61).
IBOCZ Numer tego panelu (na Rys. 3.61 zaznaczony jako: I, Il, lll itp.).

Rys. 3.61 — Panele kadtuba sgsiadujgce ze sladem sptywajacym z krawedzi sptywu ptata (gruba linia)

Liczba _ -
rekordéw Nazwa Opis (1 zmienna INTEGER)
1 N_OBJ | Liczba obiektéw samolotu (np. ptat, usterzenie poziome, kadtub, itp.)

Nastepne rekordy tworzg N_OBJ nastepujgcych sekwencji dla wszystkich obiektow
rzeczywistych (ptaty i kadtuby):

Liczba . .
rekordéw Nazwa Opis (2 zmienne INTEGER, 1 typu STRING)
N OB N1, N2 Numer poczatkowy i koricowy danego obiektu samolotu.
- NAME Nazwa obiektu (np. usterzenie poziome)

3.8. Generator sladu Neigh

Program Neigh stuzy do generacji $ladu wirowego w postaci siatki czworokatnych paneli.
Ponadto wyznacza numerdéw sgsiadéw poszczegdlnych paneli. Zbiorami wejSciowymi jest zbidr z
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geometrig siatki oraz zbiér z parametrami generowanego $ladu oraz identyfikacji sgsiadéw. Zbiér z
parametrami generacji ma rozszerzenie [nazwa.NGH].

Zbior [nazwa.NGH] zawiera 8 rekordow:

Nr

rekordu Nazwa Opis

Zmienna typu INTEGER sterujgca sposobem generacji $ladu:

0 - Slad jest ciggniety rownolegle do osi X globalnego uktadu
wspotrzednych,

1 - pasma sladu sg odchylone w ptaszczyznie X0Z o kat ALFA od
kierunku 0X,

2 - pasma $ladu sg odchylone w ptaszczyznie X0Y o kat BETA od

1 IWAKE kierunku 0X,

3 - sumowanie efektow dla IWAKE=1 i IWAKE=2,

4 - tak jak dla IWAKE=1 ale tylko dla ostatnich paneli sladu,

5 - tak jak dla IWAKE=2 ale tylko dla ostatnich paneli sladu,

6 - tak jak dla IWAKE=3 ale tylko dla ostatnich paneli sladu.

Uwaga: Dla IWAKE=4,5,6 wszystkie panele oprdcz ostatnich

w pasmie, sg generowane tak jak dla IWAKE=0.

Zmienna typu REAL - kat ostrza. Jezeli kat miedzy panelami na

2 KAT_OST | krawedzi sptywu jest mniejszy lub réwny zdefiniowanemu w tej
zmiennej, to z takiej krawedzi bedzie poprowadzone pasmo Sladu.
Zmienna typu REAL - kgt warunkujacy zerowanie sgsiadow. Jezeli kat
3 WAR_KAT | miedzy dwoma sasiadujgcymi panelami bedzie wiekszy od
WAR_KAT, to panele te nie beda traktowane jako sgsiadujace.

Kat natarcia (do generacji $ladu) mierzony jako kat miedzy

4 ALFA kierunkiem osi 0OX a kierunkiem predkosci niezaburzonej, [deg].

5 BETA Kat bocznego optywu (do generacji Sladu), [deg].

6 DDLUG D’fugos'?'lostatnich w pasmie paneli sladu mierzona jako
krotnos¢ SCA.

7 NINP Tekst (max 12 znakéw) - nazwa zbioru z geometrig siatki.

8 NDAT Tekst (max 12 znakdéw) - nazwa zbioru wynikowego.

Zbiorem wyjsciowym jest zbiér z geometrig siatki (przeskalowang przez wspétczynnik WSP_SK)
i Sladem [nazwa.DAT], ktdry ma nastepujgcg postac:

rek'::du Nazwa Opis (3 zmienne INTEGER 5 typu REAL)
N Liczba paneli.
NPAS Liczba pasm sladu.
NWAKE | Liczba paneli sladu.
1 S Powierzchnia nosna (odniesienia).
SCA Srednia cieciwa aerodynamiczna.
B Rozpietosc¢ ptata.
XCA25 Wspétrzedne bieguna wzgledem ktérego liczone sg sktadowe
momentu sit aerodynamicznych, zwykle jest to % SCA; wspotrzedne
ZCA25 :
podane w uktadzie globalnym.
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rekl\(‘):du Nazwa Opis (1 zmienna INTEGER 12 typu REAL)
1 Numer panelu.
X1,Y1,Z1 | Wspdirzedne 1 naroza panelu.
2-N+1 X1,Y1,Z21 | Wspotrzedne 2 naroza panelu.
X1,Y1,Z1 | Wspdirzedne 3 naroza panelu.
X1,Y1,21 | Wspoétrzedne 4 naroza panelu.
Uwaga: kolejnos¢ narozy panelu jest zgodna z kierunkiem wskazéwek zegara.
Nr Nazwa Opis (1 zmienna INTEGER)
rekordu
N+2 NWAKE | Liczba paneli $ladu (powtdrzenie z Rekordu 1.).
Nr rekordu Nazwa Opis (1 zmienna INTEGER 12 typu REAL)
| Numer panelu.
X1,Y1,21 Wspodtrzedne 1 naroza panelu.
T X1,Y1,21 Wspdtrzedne 2 naroza panelu.
X1,Y1,71 Wspdtrzedne 3 naroza panelu.
X1,Y1,21 Wspdtrzedne 4 naroza panelu.

Uwaga: kolejnos¢ narozy panelu jest zgodna z kierunkiem
wskazéwek zegara przy widoku paneli sladu z gory.

Nr

rekordu Nazwa Opis (9 zmiennych INTEGER)
N I Numer danego panelu.
J1-J8 Numery paneli sgsiadujgcych wg schematu na Rys. 3.62
Nr Nazwa Opis (zmienne INTEGER)
rekordu
1 Numer pasma $ladu.
NG Numer panelu ,,gérnego” na krawedzi sptywu, z ktérego ,,sptywa”
I-te pasmo.
Numer krawedzi (parzysta) NG-tego panelu graniczacej ze sladem
NPAS NK (krawedz 2 to krawedz taczaca naroza 1i 2, krawedz 4 to krawedz
taczaca naroza 2 i 3 itd.).
IPAS llos¢ paneli w I-tym pasmie.
N;-Nipas | Numery kolejnych paneli w I-tym pasmie $ladu.
Nipas+1 Liczba 100000 oznaczajgca koniec pasma.

J1 J2 J3

Js8 | Ja4

J7 J6 J5

Rys. 3.62 — Numeracja sgsiadéw I-tego panelu
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Liczba
rekordéw
1 N_OBJ Liczba obiektéw samolotu (np. ptat, usterzenie poziome, kadtub, itp.)

Nazwa Opis (1 zmienna INTEGER)

Nastepne rekordy tworzg N_OBJ nastepujgcych sekwencji dla wszystkich obiektéw
rzeczywistych (ptaty i kadtuby):

Liczba . .
rekordow Nazwa Opis (2 zmienne INTEGER, 1 typu STRING)
N OB N1, N2 Numer poczatkowy i koncowy danego obiektu samolotu.
- NAME Nazwa obiektu (np. usterzenie poziome)

3.9. Funkcja tgczenia siatek modeli

Wybierajagc z menu CREATE programu PANUKL opcje CONNECT TWO GRIDS Rys. 3.63
uruchamiamy narzedzie do taczenia zapisanych juz na dysku siatek z wygenerowanym s$ladem
wirowym [nazwa.dat].

Create grid file ...

Create grid file with the neighbours ...
Compute doublet distribution ...
Compute pressure distribution ..

Connect two grids ...

Rys. 3.63 — Menu programu CREATE — funkcja CONNECT TWO GRIDS

Dzieki tej opcji programu mozliwe jest tworzenie skomplikowanych siatek obliczeniowych
sktadajacych sie z wiecej niz jednego obiektu oraz tworzenie niesymetrycznych, rozbudowanych
siatek. Opcja ta daje uzytkownikowi programu PANUKL mozliwosci np: analizy wzajemnego wptywu
aerodynamicznego jednego obiektu na drugi (kiedy dwa lub wiecej obiekty znajdujg sie w bliskiej
odlegtosci) lub np: analizy odtgczania np. zbiornika podwieszanego z samolotu itp.

Pl Panukl 2002 - Grid viewer X =100 x|
File Draw Create Xfoll Tools Help

pierwszy obiekt
test_01.dat

&5
drugi obiekt
test_02.dat

ztozenie obiektéw
test_01_and_test_02.dat

Rys. 3.64 - Sposdb dziatania funkcji do tgczenia siatek
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Sposob dziatania

Mozliwos¢ 1 — posiadamy zapisany na dysku plik konfiguracyjny *.con

Po wywotaniu funkcji CONNECT TWO GRIDS zostaje wyswietlone okno Rys. 3.65, w ktérym program
prosi o wskazanie przez uzytkownika pliku konfiguracyjnego *.con - plik zawiera zapisane opcje
dotyczace sposobu tworzenia pliku *.dat (nowego pliku, ktdry bedzie zawierat ztozenie wybranych
przez uzytkownika siatek). Wybrany plik *.con otwieramy klikajac przycisk OTWORZ/OPEN. Pojawia
sie okno Rys. 3.66, w ktérym widoczne sg zapisane opcje dotyczace sposobu tworzenia pliku *.dat.
W celu wygenerowania pliku *.dat klikamy przycisk Save and Compute (ok).

i select [.con] file: E ] :xj
R S ) |1 - pandd v dat ~ neich v K [ysaurar QI
Organizuj v ZHWidok v | Nowy folder L]
Ulublone {acza Nazwa = |~} Dats =T | =] Rozmiar ||
|_|test.con
| Dokumenty
B Pulpit
M Komputer
[ obrazy
B My P
Wiecei » istnieje plik
H *
R = konfiguracyjny *.con
) dat )
L fuselage
L. inp
L. mesh
1. neigh =l
Nazwa piku [test.con =] [".conFies =l
OTWORZ/OPEN—>[ o ] _ sii_| |
A

Rys. 3.65 — Okno wyboru pliku konfiguracyjnego *.con
Mozliwos¢ 2 — nie posiadamy pliku konfiguracyjnego *.con

Po wywotaniu funkcji CONNECT TWO GRIDS zostaje wyswietlone okno, w ktdrym program prosi
o wskazanie pliku konfiguracyjnego *.con — Kklikajac przycisk ANULUJ/CANCEL przechodzimy
bezposrednio do okna Rys. 3.67, w ktorym uzytkownik moze wybraé opcje dotyczace sposobu
tworzenia pliku *.dat. W celu zapisania wybranych opcji do pliku *.con klikamy przycisk Save [*.con]
file as, wygenerowanie pliku *.dat zatwierdzamy klikajgc przycisk Save and Compute (ok).

w..uun-!M JsersiL 01.dat Browse ..
Input slave grid fle [ daf [CUsersiLucasiPanukiidatdatiest 02 dat Browse .
Output grid file [daf] |C UsersilLucasiPanukiidatidatiest_01_and_test_02.dat Browse ...
Master transformation: Slave transformation:
Offset (n system): (n system):
xjo vlo zlo xlo Yo zfo
Rotation angles [deg): Rotation angles [deg]:
vaw o piteh: fo woit o yaw fo pitch:o woito
Rotation origin [{ system). Rotation origin coordinates (in slave coordinates system):
xfo Yo zlo xfo Yfo zlo
Rotation origin option: Rotation origin
@ yserdefined € origin (0,0,0) © MAC quarter userdefined € origin (0,0,0) © MAC quarter
Reference values:
:’:::' defined © mastervalues  © slave values s h b p e h
Moment calculation origin XJo zo
Bave and Compute (0 K) Cancel

L> wygenerowanie pliku *.dat Lv zapisanie ustawien
do pliku *.con

Rys. 3.66 — Gtéwne okno konfiguracyjne dotyczace funkcji taczenia siatek modeli
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opcje wyboru plikéw zawierajacych
geometri¢ modeli sktadowych oraz
modelu docelowego

[.con] file parameters

Input master grid file [.daf] |01Uaenn.ucaslPanumdaudamst_01.da‘l Browse ... I

Input slave grid file [.daf] |c:'UwrsILucasannqua1IdmsL02.dat Browse ... |

Qutput grid file [.daf] |C JUsersfLucas/Panuklidatidatitest_01_and_test_02 dat Browse .. I

S =]
= =
% % Master Slave transformation: % %
o O
£S Offset coordinates (in input master coordinates system): Offset coordinates (in input master coordinates system): ES
| |
S« / . g ; : S«
28% X o Yo zlo X lo Y:lo Zo 888
- o
g 2 = Rotation angles [deg]: Rotation angles [deg]: g 8 5
- - O
%' - yaw: [0 pitch: [0 oll:[o yaw: [0 pitch: [0 roll:[o %' -
ST T3
o > origin (in master system): origin (in slave system): ]
Toz Toz
& ag X o Yo zlo %o Y:lo zlo %::Er
'g E Rotation origin option: Rotation origin option: 'g E
? g @® yserdefined  ©origin (0,0,0)  © MAC quarter 1® user defined 1© origin (0,0,0) © MAC quarter z» 8
53 | SR i 55
= Reference values: s
Option:
Surface; ﬁ Wing span: MAC: |0
@ yser defined © mastervalues € slave values b I
Moment calculation origin  X: [o z |o

Save and Compute (0.KK)

Save [con]file as ... Cancel I

definicja wartosci odniesienia
dla modelu docelowego
np: test_01_and_test_02.dat

Rys. 3.67 — Gtéwne opcje funkcji do tgczenia siatek modeli

Funkcja/ Polecenie

Opis

Offset coordinates (in input
master coordinates system)

Rotation angles [deg]

Reference values

Okreslenie wspotrzednych przesuniecia obiektu — X, Y, Z
w uktadzie, w ktorym byt stworzony dany obiekt.

Obracanie obiektu po przez podanie odpowiednich wartosci
katow [deg], wzgledem punktu zdefiniowanego wzgledem:

User defined
Origin (0,0,0)

punkt zdefiniowany przez uzytkownika,

poczatek uktadu wspdtrzednych dla danego
obiektu (okreslony w trakcie definiowania
obiektu sktadowego),

MAC quarter biegun obrotu (zwykle % SCA) dla danego

obiektu.

Okreslenie wartosci odniesienia: powierzchni, rozpietosci, SCA
dla obiektu bedgcego ztozeniem obiektdw sktadowych, dostepne
opcje:

User defined wartosci odniesienia zdefiniowane przez

uzytkownika,

Master values wartosci odniesienia takie same jak dla

obiektu nadrzednego,

Slave values wartosci odniesienia takie same jak dla

obiektu podrzednego.
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3.10. Tworzenie skomplikowanych siatek w oparciu o funkcje — CONNECT
TWO GRIDS

Program PANUKL w najnowszej wersji oferuje mozliwosé tworzenia skomplikowanych siatek
obliczeniowych oraz sitek niesymetrycznych. Cata procedura tworzenia bazuje na funkcji tgczenia
siatek — CONNECT TWO GRIDS [3.9].

Ponizej przedstawiono przyktadowy schemat tworzenia rozbudowanej siatki w oparciu
o odpowiednio przygotowane pliki z geometrig *.dat.

Pl Panuki 2002 - Grid viewer i =10l x|
File Draw Data Create Xfoil Tools Help

Rys. 3.68 — Przyktad rozbudowanej siatki w programie PANUKL
Sposdb postepowania

Krok 1

S‘E‘Panukl 2002 - Grid viewer = |D|_>_(J
File Draw Data Create Xfoil Tools Help

Rys. 3.69 — Plik *.dat — pierwsza czes¢ siatki (kadtub, ptat i usterzenie)
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Tworzymy pierwszy plik z geometrig. Plik ,01.dat” bedzie zawierat symetryczny kadtub wraz
ze szczatkowym ptatem, usterzeniem oraz wygenerowanym sladem.

UWAGA: Ptat gtdwny, do ktérego bedziemy doklejac dalsze czesci samolotu nie moze by¢ zamkniety
zebrem. W pliku definiujgcym geometrie ptata *.ms2 nalezy wybra¢ znacznik: 0 — brak zebra
zamykajgcego ptat Rys. 3.69.

Krok 2

Bl ranukl 2002 - Grid viewer =lolx|

File Draw Data Create Xfoil Tools Help

Rys. 3.70 — Plik *.dat — kolejny element siatki (ptat i gondola — lewa strona)

Kolejny fragment siatki zapisany w pliku ,02_L.dat” zawiera prawga potowe gondoli silnikowej,
kawatek ptata (ptat niezamkniety zebrem) oraz wygenerowany slad. Przy tworzeniu tego fragmentu
wykorzystano mozliwosc tworzenia wybranej potéwki (lewej bgdz prawej) danego obiektu (patrz opis
pliku *.ms2 —Rozdz.3.5 - ,SEKCJA OGOLNA”) — model niesymetryczny. Sama gondola silnikowa jest
tworzona analogicznie jak kadtub.

UWAGA: Zmieniajac odpowiednia flage w SEKCJI OGOLEJ w pliku *.ms2, uzytkownik w prosty
sposéb moze stworzy¢ lewg lub prawg potowe danego obiektu.

Krok 3

@Panukl 2002 - Grid viewer ;lglll

File Draw Data Create Xfoil Tools Help

Rys. 3.71 — Plik *.dat — kolejny element siatki (korncdwka ptata i gondola — lewa strona)

Nastepny fragment siatki zapisany w pliku ,,03_L.dat” zawiera lewg cze$¢ gondoli silnikowej
i koncowke ptata.
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Analogicznie tworzymy prawe fragmenty ptata !

Pl Panuk 2002 - Grid viewer S =] Pl Panuki 2002 - Grid viewer =[Ol x|
File Draw Data Create Xfoil Tools Help File Draw Data Create Xfoil Tools Help

Rys. 3.72 — Elementy siatki (prawa strona)
Krok 4

Gdy posiadamy juz tak przygotowane elementy sktadowe naszej siatki, tgczymy je w catosé.
Wykorzystujemy do tego funkcje programu PANUKL — CONNECT TWO GRIDS [3.9]. W celu
prawidtowego potgczenia siatek sktadowych musimy znac ich doktadne potozenie przestrzenne.

Ponizsze rysunki przedstawiajg przyktadowg kolejnos¢ taczenia siatek:

OPERACJA SKLEJANIA - 1 WYNIK

Pl Panukl 2002 - Grid viewer E =10 x| Pl Panukl 2002 - Grid viewer i =101 x|
File Draw Data Create Xfoll Tools Help File Draw Data Create Xfoll Tools Help

Rys. 3.73 — Operacja sklejania 1
OPERACJA SKLEJANIA - 2 WYNIK

Bl Panukl 2002 - Grid viewer =10 x| FllPanukl 2002 - Grid viewer i I [=] 5
File Draw Data Create Xfoll Tools Help File Draw Data Create Xfoll Tools Help

Rys. 3.74 — Operacja sklejania 2
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OPERACJA SKLEJANIA - 3 WYNIK

Panukl 2002 - Grid viewer = Jlnl_x‘
File Draw Data Create Xfoll Tools Help File Draw Data Create Xfoll Tools Help

Panukl 2002 - Grid viewer

=lolx|

Rys. 3.75 — Operacja sklejania 3

OPERACJA SKLEJANIA - 4 WYNIK
Panukl 2002 - Grid viewer -Ijnllq

File Draw Data Create Xfoil Tools Help File Draw Data Create Xfoll Tools Help

Panukl 2002 - Grid viewer

Rys. 3.76 — Operacja sklejania 4

Krok 5

Po przeprowadzeniu ostatniej operacji sklejania nalezy wygenerowang siatke sprawdzic.
W tym celu wykorzystujemy funkcje programu — CORRECT NEIGHBOURS (sprawdzenie ,sgsiadow”).

Il Panukl 2002 - Grid viewer , =101 x|

File Draw Data Create Xfoil Tools Help

Rys. 3.77 — Wygenerowana siatka + zobrazowane wyniki

Po przeprowadzeniu operacji korekcji sgsiadéw, geometria jest juz gotowa do dalszej pracy.
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Uwagi:

Jak w kazdym przypadku istniejg pewne ograniczenia dotyczace wykonania siatki przy pomocy

techniki sklejania.

Sklejane fragmenty siatki w miejscu potgczenia muszg posiadac taki sam podziat i nie mogg
by¢ zamkniete. Np. dla ptata w miejscu sklejania, uzytkownik musi zachowac profil i jego
podziat wzdtuz cieciwy.

Sklejane elementy musza posiadac jedng wspdlng , ptaszczyzne sklejania”.

Przy pomocy przedstawionej metody mozemy zrealizowaé niesymetryczny kadtub (gondole,
skrzydto) ktérego prawa i lewa cze$¢ nie bedzie jednakowa. Taki kadtub (gondola, skrzydto)
zostanie sklejony z dwdch réznych potowek.

W celu prawidtowego wykonania niesymetrycznego kadtuba (gondoli) musimy pamietac
o zachowaniu identycznej ilosci wreg definiujgcych ksztatt dla obu potéwek.

Potozenie wzdtuz osi podtuznej samolotu wreg, musi by¢ takie same dla obu potédwek kadtuba
(gondoli).

W miejscu przejscia skrzydto —kadtub(gondola), mozemy uprosci¢ geometrie skrzydta w sposdb
pokazany na ponizszym rysunku. Utatwia to znaczgco wykonanie takiej siatki.

Panukl 2002 - Grid viewer 5 =10l x|

File Draw Data Create Xfoil Tools Help

I
'I,‘l'

e
S —
RS et ~———

F ]
g b

+—4 .}

INERR

.

Rys. 3.78 — Upraszczanie siatki - fatwiejsze wykonanie przejscia skrzydto—gondola.
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4. Obliczenia wtasciwe (potencjat i ciSnienie)

Obliczenia wtasciwe przebiegaja dwuetapowo. Najpierw program PANUKL oblicza wspotczynniki
wptywu i rozwigzuje uktad réwnan dajac w wyniku rozktad potencjatu predkosci. Modut ten ma
najwieksze wymagania sprzetowe, gdyz wymaga pamieci rzedu 4xN’ bajtéw, gdzie N jest liczba
paneli. Czas dziatania tego modutu moze byé réwniez znaczny i zalezy w przyblizeniu od trzeciej
potegi liczby paneli. Trzecim i ostatnim programem tej grupy jest modut Press, ktory oblicza rozktad
cisnienia, wyznacza wspdtczynniki aerodynamiczne sit i momentdéw sit a ponadto moze wyznaczy¢
rozktad predkosci i kata odchylenia strug w zadanej ptaszczyznie oraz wspdfczynnik oporu
indukowanego liczony w tzw. ptaszczyznie Trefza.

Obliczenia moga by¢ wykonywane przez sekwencyjne uruchamianie programéw PANUKL i PRESS
z menu Create programu GridView lub z wiersza polecen. Catos¢ procedury obliczeniowej pokazuje
Rys. 4.1. Procedura obliczeniowa moze by¢ réwniez uruchamiana z zastosowaniem narzedzi
automatyzujacych obliczenia (programy PanAuto, PanProj).
|

Menu CREATE
[ Creat grid file
MODEL plik wynikowy
— test_1.ms2
— test_1.f
E NACA_OOOQP"' plik wejsciowy
. wyniki obliczen kata
o o . T tVICem: c.': EIATE'th i test_1.ngh i o
i zbior tworzony opcjonalnie
reat grid file with neignbours | zapis plik konfiguracyjny i Y opcj
definicja geometrii P wyniki obliczeri dotyczace
kadtuba (jesli istnieje) plik wynikowy sk!gdowgych p;edkoéci.
osobliwosci, ci$nien itp.
globalna definicja dla poszczegéinych paneli
—® geometrii modelu SR oWy
(samolotu) e ) wyniki obliczer
-~ catkowitych
' Menu CREATE wepdlczynnikow
i lie L test 1,par aerodynamicznych
\ f g 5
X Compute doublet distribution |zapis plik konfiguracyiny

\ =
M ; e Pl wymkowyl
N Heg, dluzsza
N T ¥ chwila
plik wejsciowy

test_1.prs
plik konfiguracyjny

Menu CREATE
LCompute pressure distribution | zapis

gféwne okno graficzne

Rys. 4.1 — Procedura obliczeniowa krok po kroku

4.1. Programy do obliczen wtasciwych PANUKL i PRESS

Program PANUKL oblicza wspotczynniki wptywu brakujgce wielkosci geometryczne i rozwigzuje
uktad rownan w wyniku, ktérego otrzymujemy rozktad potencjatu. Parametry takie jak kat natarcia,
kat bocznego optywu, predkosci kgtowe itp. sg czytane ze zbioru [nazwa.PAR]. Wyniki sg zapisywane
do zbioru o rozszerzeniu [nazwa.PAN] i stanowi on dane dla programu PRESS. Zbiér ten jest zbiorem
typu ASCII zapisanym tzw. formatem swobodnym.

Zbiér [nazwa.PAR] ma 8 rekordow:
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Nr .
rekordu Nazwa Opis
Tekst (max 12 znakdw) - nazwa zbioru danych
! NDAT (wynik programu NEIGH).
Tekst (max 12 znakdéw) - nazwa zbioru wynikowego (zbidr ten
2 NPAN . ., .
powinien mie¢ rozszerzenie [nazwa.PAN]).
Kat natarcia mierzony jako kat miedzy kierunkiem osi 0X
3 ALFA . . L .
a kierunkiem predkosci niezaburzonej [deg].
4 BETA Kat bocznego optywu [deg].
5 P Predkos¢ katowa przechylania [rad/s].
6 Q Predko$¢ katowa pochylania [rad/s].
7 R Predkos¢ katowa odchylania [rad/s].
8 IPROC Procedura rozwigzujaca uktad réwnan (1-optymalizowana procedura
z pakietu LAPACK, 2-procedura nieoptymalizowana - doktadniejsza).

Program PRESS oblicza

rozktad cisnienia na bryle samolotu poprzez rdéziniczkowanie

numeryczne rozktadu potencjatu predkosci. Ponadto wyznacza wspodtczynniki aerodynamiczne sit
i momentéw sit. Program moze ponadto wyznaczyé rozktad kata odchylenia strug za samolotem
w dowolnym prostokgtnym obszarze dowolnej ptaszczyzny YOZ oraz moze obliczyé wspodtczynnik
oporu indukowanego liczonego w ptaszczyznie Trefza. Parametry i opcje programu sg czytane ze
zbioru o rozszerzeniu [nazwa.PRS]. Wyniki obliczen sg zapisywane na trzy zbiory o tej samej nazwie
wtasnej co zbidr o rozszerzeniu [nazwa.PAN] (wynik dziatania programu PANUKL) stanowigcy dane
dla programu PRESS. Zbiory wynikowe zawieraja:

e [nazwa.OUT] - wyniki obliczen catkowitych wspétczynnikéw aerodynamicznych,

e [nazwa.CZY] - wyniki obliczen dotyczace rozktadu obcigzen wzdtuz rozpietosci ptata, (Y, Cz,
Cm, Cxi, Si, Ci),

o [nazwa.TXT] - wyniki obliczen sktadowych predkosci, osobliwosci, cisnien, wspoétrzednych
punktéw kolokacji itp. dla poszczegdlnych paneli (zbiér tatwy do uzycia w
wiekszosci pakietow graficznych),

e [nazwa.EPS] - wyniki obliczen kata odchylenia strug (zbiér tworzony opcjonalnie),

e [nazwa.BLN] - obrys przekroju elementéw samolotu, ktére znalazty sie w prostokatnym

obszarze zdefiniowanym do obliczen kata odchylenia strug (zbiér tworzony
opcjonalnie razem ze zbiorem [nazwa.EPS]).
e [nazwa.SDSA] - - wyniki obliczen catkowitych wspétczynnikéw aerodynamicznych zapisanych
formatem wygodnym do czytania sekwencyjnego
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Zbior [nazwa.PRS] ma nastepujgcg postac (11 rekorddow):

Nr .
rekordu Nazwa Opis
1 PAN Tekst (max 8 znakéw) - nazwa wtasna zbioru [nazwa.PAN]
z wynikami PANUKLA,
Zmienna typu INTEGER sterujgca obliczaniem kata odchylenia strug:
0 - nie liczy kata odchylenia strug,
2 IEPS . . , .
1 - liczy kat odchylenia strug w ptaszczyznie 0YZ,
2 - liczy kat odchylenia strug w ptaszczyznie 0XZ.
Zmienna typu INTEGER sterujgca obliczeniem oporu w ptaszczyznie
3 IIND . .
Trefza: 0 - nie liczy, 1 - liczy.
a NY_EPS | Dwie zmienne typu INTEGER oznaczajace liczbe punktéw wzdtuz osi
NZ_EPS | YiosiZ, wktérych bedzie obliczony kat odchylenia strug.
Zmienna typu REAL oznaczajgca potozenie (wspotrzedng X)
ptaszczyzny, w ktérej bedzie liczony kat odchylenia strug, dla IEPS=2
5 X_EPS . , . ,
- bedzie to wspdtrzedna Y_EPS oznaczajgca wspodtrzedna Y ptaszczyzny
0XZ, w ktoérej liczony bedzie kat odchylenia strug.
Dwie zmienne typu REAL oznaczajgce poczatkowg i koricowa wartos¢
6 Y1_EPS | wspdtrzednej Y (lub X1_EPS i X2_EPS oznaczajgce poczgtkowa
Y2_EPS | i koricowa wartosé wspoétrzednej X dla IEPS=2), ograniczajgce
prostokatny obszar w ktérym bedzie liczony kat odchylenia strug.
Dwie zmienne typu REAL oznaczajgce poczatkowa i koricowa wartos¢
Z1_EPS , . . , .
7 - wspotrzednej Z, ograniczajgce prostokatny obszar, w ktérym bedzie
Z2_EPS : .
- liczony kat odchylenia strug.
Dwie zmienne typu INTEGER oznaczajgce numery paneli, pierwszy
NUM1 . s . . .
8 i ostatni, ktore bedg uwzglednione przy obliczeniu globalnych
NUM2 , o .
wspotczynnikéw aerodynamicznych.
Zmienna typu INTEGER sterujgca metodg rézniczkowania rozktadu
potencjatu. Sg stosowane 4 podstawowe metody i ich Srednie.
Podstawowe metody polegajg na wyznaczeniu wielomianu na
podstawie znanych wartosci potencjatu na danym panelu i jego 8
sgsiadach (Rys. 1.3). Wielomian jest wyznaczany metoda kolokacji
lub aproksymacji:
0 - Srednia z dwdch, sposréd czterech nizej wymienionych, dajgcych
najbardziej zblizone wyniki,
1 - metoda kolokacji - wielomian postaci:
9 IMETH @(x,y) = Ax’y” + Bx?y + Cxy® + Dxy + Ex* + Fy? + Gx + Hy + |

2 - metoda kolokacji (z pominieciem punktu na danym panelu)
wielomian postaci:
@(x,y) = BX’y + Cxy* + Dxy + ExX* + Fy* + Gx + Hy +

3 - aproksymacja wielomianem postaci:
@(x,y) = Bx’y + Cxy” + Dxy + Ex” + Fy* + Gx + Hy +

4 - aproksymacja wielomianem postaci:
@(x,y) = Dxy + EX* + Fy” + Gx + Hy + |
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5-8 - Srednia z 2 sposréd 3 metod, po odrzuceniu wyniku najbardziej
odbiegajgcego od dwdch pozostatych:

5-metody 1,2i3,
6 - metody 1,2i4,
7 - metody 1,3 i 4,

8 - metody 2, 3,i 4.

Zmienna typu INTEGER sterujaca rézniczkowaniem potencjatu.

W przypadku numerycznego rézniczkowania mogg pojawic sie
przypadkowe btedy, ze wzgledu na wyjgtkowo niekorzystne

(z punktu widzenia obliczert numerycznych) potozenie lokalnego
(zwigzanego z panelem) uktadu wspétrzednych. Program umozliwia
obrét tego uktadu o +120° i usrednienie wynikéw, podobnie jak dla
IMETH =5-8.

10 IKAT

0 - obliczenia bedg wykonane dla jednego potozenia uktadu
lokalnego,
1 - obliczenia bedg wykonane dla 3 pofozen ukfadu
(0°,120°, 240°) i usrednione po odrzuceniu wartosci skrajnej.
Dwie zmienne typu REAL oznaczajgce poczatkowg i koricowa wartos¢
X1 , . . , . .
11 X2 wspotrzednej X dla przedziatu, ktéry bedzie uwzgledniony przy
wyznaczaniu wspoétczynnikow globalnych.

4.2. Krotki opis plikow wynikowych

W niniejszym rozdziale zostang omdéwione krdétko pliki wynikowe, przedstawione wczesniej w
Rozdz. 4.1.

4.2.1. Plik [nazwa.OUT]
Wyniki obliczen catkowitych wspétczynnikdédw aerodynamicznych:

PRZYKLADOWA STRUKTURA PLIKU WYNIKOWEGO

Data from file:
C:\Users\tgrab\PanuklProjects\sample\predator\Predator_5.pan # sciezka dostepu do pliku

Geometry data: : # geometria odniesienia

S = 10.0000
MAC = 0.740000
B = 14.7000

Swet = 46.2816

Coordinates of reference point for moments calculation: # punkt redukcji momentow
X = 3.31000 Y = 0.00000

Angle of attack, sideslip angle and Mach number: # kgt natarcia, kqt slizgu, liczba Macha
Alfa = 5.00000
Beta = 0.00000
Mach = 0.00000
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angular velocities: # predkosci kgtowe
P = 0.00000
Q = 0.00000
R = 0.00000

Global results : # globalne wyniki dla analizowanego samolotu

in body axis system: # globalne wyniki w uktadzie samolotowym
Cx =-.425750E-01
Cy = -.239588E-04
Cz=0.731204
Cl = 0.625699E-07
Cm =-.267242
Cn = -.210446E-05

in stability axis system: # globalne wyniki w uktadzie predkosciowym
Cx =0.213156E-01
Cy =-.239588E-04

Cz=0.732132
Cl=-.121084E-06
Cm =-.267242

Cn =-.210190E-05

Induced drag and corresponding lift coefficient: # opdr indukowany i odpowiadajgcy mu wspdtczynnik sity
# nosnej
Cxi= 0.156222E-01
Czi= 1.13248

Objects contribution: # obiekty i zakresy numerdw paneli dla obiektow
No. N1 N2 Name

0 509 "WingO0"

510 773 "Wing1l"

774 916 "Wing2"

917 2574 "Fuselage"

W N = O

Objects contribution - body axes system: # wspdfczynniki aerodynamiczne w uktadzie samolotowym
# z rozbiciem na obiekty

No. Cx Cy Cz cl Cm Cn

-0.047549 0.000000 0.645172 0.000000 -0.066028 -0.000000

-0.001023 0.000000 0.036025 -0.000000 -0.176860 -0.000000

0.000128 0.000000 -0.000006 -0.000000 -0.000177 -0.000000

0.005868 -0.000024 0.050013 -0.000000 -0.024178 -0.000002

W N+ O

Objects contribution - stability axes system: # wspdfczynniki aerodynamiczne w uktadzie predkosciowym
# z rozbiciem na obiekty

No. Cx Cy Cz cl Cm Cn

0.008863 0.000000 0.646861 0.000000 -0.066028 -0.000000

0.002121 0.000000 0.035977 -0.000000 -0.176860 -0.000000

0.000127 0.000000 -0.000017 -0.000000 -0.000177 -0.000000

0.010205 -0.000024 0.049312 -0.000000 -0.024178 -0.000002

W N = O
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4.2.2. Plik [nazwa.TXT]
Wyniki obliczen sktadowych predkosci, osobliwosci, cisnien, wspdtrzednych punktdw kolokacji
itp. dla poszczegdélnych paneli (zbidr tatwy do uzycia w wiekszosci pakietdw graficznych ):

iix
File View Data Create Xfoil Tools Help

Grid from: Predator.inp | Number of panels: 2575 | Results from: Predator_5 b - Cp distibution | Reference values: S = 10,000 B= 14700 MAC = 0.740

Rys. 4.2 — Przyktadowy rozktad wspdtczynnika cisnienia dla badanego obiektu.
Dane zapisane w pliku *.TXT

4.2.3. Plik [nazwa.EPS]

Wyniki obliczenn kata odchylenia strug (zbiér tworzony opcjonalnie, patrz Rozdz. 4.1 — opis pliku
[.prs]):

~
Plaszczyzna obrazujaca Eps(YZ) dla X=15 [m]
(plaszczyzna jest umieszczona za obiektem) Eps [deg]
477 m1.570-1.660
4 432 m1.480-1.570
+ 386 =1.390-1.480
- 341 =1.300-1.390
T 295 =1.210-1.300
i 250 "1.120-1.210
205 =1.030-1.120
4 159
L ®0.940-1.030
.o =0.850-0.940
123 , ®0.760-0.850
155 2M | Lo 6700760
4 68 #0.580-0.670
+ 114 0.490-0.580
i 159 0.400-0.490
y 205 0.310-0.400
4 250
0.220-0.310
+ 295
0.130-0.220
2 341
) oe 0.040-0.130
| 432 -0.050-0.040
e e 477 =-0.140--0.050
477 386 295 -205 -114 23 68 159 250 341 432 »-0.230--0.140
Y [m] =-0.320--0.230
- J

Rys. 4.3 — Przyktadowe wyniki obrazujgce kat odchylenia strug za badanym obiektem
(wykres zrobiono na podstawie pliku *.EPS w programie MS EXCEL)
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4.2.4. Plik [nazwa.BLN oraz nazwa.EPS]

obrys przekroju elementéw samolotu, ktére znalazty sie
w prostokgtnym obszarze zdefiniowanym do obliczen
kata odchylenia strug, plik: [nazwa.BLN]

1.00

0.00

-1.00

-4.00 -3.00 -2.00 -1.00 0.00 1.00 2.00 3.00 4.00

Rys. 4.4 — Kat odchylenia strug w okolicy usterzenia poziomego
(przyktadowy wykres zrobiony w oparciu o pliki: *.BLN oraz *.EPS w programie SURFER)

05 [ > > > . —_— S s S —5 —e —= —=
_— = 2 P P T e S T e — — — — —
—_—F T T T T P P T e T — —e —e — —= —=
T T e T T S T e oy e e
02]—> = = & » > 5> > —» e
- T o Y S e e e —
® 01— = =¥ = ~F _» 5 —» — e e
§ - T T Y > s —a e~ —
— — — 4 —_—
-02 —r A ~~ —
— N ey e o e — e —
-0.3 et g e e I I R
— — — — — — — —_— — —_— e — — — —_—
'04 _— e —_— _— — — — — — — — —_— — — . .
— — — _— _— — — —_— — — —_— — — — — —

-05

1:5 2 25 3
X coordinate

Rys. 4.5 — Kat odchylenia strug w okolicy przekroju ptata
(przyktadowy wykres zrobiony w oparciu o pliki: *.BLN oraz *.EPS w programie MATHLAB)
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4.2.5. Plik [nazwa.CZY]

Wyniki obliczen dotyczace rozktadu obcigzen wzdtuz rozpietosci ptata, (Y, Cz, Cm, Cxi, Si, Ci):
Cz(Y)

045

o . | F ™

tao L Y / o

0.25 / \__/ \
0.20 / \
0.15 / \

010 -
-10 -8 -6 -4 -2 0 2 4 6 8 10

Y[m]

Rys. 4.6 — Przyktadowy rozktad obcigzenia wzdtuz rozpietosci ptata otrzymany
na podstawie pliku *.CZY

4.3. Obliczenia sekwencyjne

Typowy peten cykl obliczeniowy obejmuje cztery etapy pokazane na Rys. 4.1. Aby przyspieszy¢ i
ufatwi¢ typowe operacje mozna wykorzysta¢ programy automatyzujgce sekwencje wywotan
poszczegdblnych programow. Stuzg do tego programy programy PanAuto (Rys. 4.7), PanProj (Rys. 4.8).
Pierwszy pozwala na uruchomienie jednej czteroetapowej sekwencji, przy czym mozna pomijac
niektére kroki, np. w sytuacji gdy stosujemy te samg siatke do kilku przypadkéw optywu. W celu
zdefiniowania sekwencji obliczen nalezy podac pliki konfiguracyjne poszczegélnych etapéw, opisane
w biezagcym i poprzednim rozdziale. Zaznaczajac okienko przy nazwie kazdego pliku decydujemy,
ktore etapy majg by¢ wykonywane. Kontrolki statusu pokazujg aktualny stan pracy: biaty —
nieaktywny, czerwony — w trakcie pracy, zielony — zakoriczone obliczenia.

PN Panuki Auto Analyze o ] o4
Status
[ [*.msZ]|C:1.Users\tgramF'anukIF'rojeds\sample‘.predatonF'redator.msz Browse ...
[~ [*.ngh] |C:\Users\tgramF’anukIF’rojecis\sample\predatonF'redator.ngh Browse ...
v [*.par]|C:\Users\tgramF’anukIF’rojeds\sample‘.predatonF'redator_Ss.par Browse ...
W [*prs] |C:\Users\tgramF’anukIF’rojeus\sample\predatonpredator_SS.prs Browse ...
Compute (O.K. Open File Save File Close |

Rys. 4.7 — Okno dialogowe programu PanAuto

Podobng role petni opcja ,Simply project programu PanProj (Rys. 4.8), w ktérym podobnie jak
w programie GridView, wystepuje menu ,Create” zawierajgce cztery podstawowe etapy obliczen
oraz zaktadke pozwalajgcy na automatyzacje obliczen.
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File Project Create Help

Simply project properties | Parameters to prepare SDSA data set| Run project for SDSA data|

Project [auto] file: |C:\Users\tgrab\PanuklProjects\sample\predatonis-test. auto

Mesh [ ms2] file Browse ..
h [ngh] file Browse ..

Panukl [.par] file: |C \Userstgrab\PanuklProjects\sample\predatoriPredator_5s.par Browse ..

Press [prs] file: |C \Usersitgrab\PanuklProjects\sample\predatoripredator_S5s.prs Browse ..

S

<]

Save and Compute (O.K) | Save [ auto] file as Clear

Rys. 4.8 — Program Panukl Project w trybie pojedynczej sekwencji

4.4. Obliczenia pakietowe (SDSA)

Oprdcz automatyzacji prostej sekwencji, pakiet PANUKL umozliwia obliczenia pakietowe
danych aerodynamicznych do obliczen statecznosci dynamicznej programem SDSA. W tym celu
nalezy w programie Panukl Project zdefiniowac parametry takich obliczen - Rys. 4.9.

Panukl Project - wing_dh.prj 10 x|

File Project Create Help

Simply project properties | Parameters to prepare SDSA data set| Run project for SDSA data|

SDSA project directory: |C ‘Documents and Set‘lings\tgrab\F‘anuK\Proieds\SDSA_teSf\aero\l Browse ...
Clean configuration [.daf] file: |C ‘\Documents and Seftingsitgrab\PanukiProjects\SDSA_testiwing.dat Browse ...
Eleveator deflection [ dat] file: |C ‘Documents and SettingsitgrabiPanukiProjects\SDSA_testiwing_dh dat Browse v
A Brov [
R Browse .. | [
Angle of attack sequence: START: |-§ EMD |15 STEP: |5 Linear equation solver:
Mach number sequence: START: ‘0.10 END: |IJ.BIJ STEP: |l:l.3lJ @ LAPACK optimized procadure
Sideslip angle [deg]: ’5— Estimated max. AoA [deg): |15 & e A
Roll rate [rad/s]: |0.02 Elevator deflection [deal: ,157 number of prallel process (max); ’2_
Pitch rate [rad/s]: |0.02 Aileron or 10 Current number of CPUs (cores) ’2_
Yaw rate [radis] |0.02 Rudder d al: |10

Range of panel’s indices used for pressure calculation: |0 100000 calculation method (0-8 see user manual) |4

X coordinate’s range used for pressure calculation: |0 100 averaging of the local coordinate system v|
| X component of pressure in pitching moment calculation Estimated eguivalent friction coefficient (F1-Help): (0.004
Compressible correction: <» None <» Prandt-Glauert <» Karman-Tsien < Direct (more time consuming)

Rys. 4.9 — Okno dialogowe parametréow obliczen pakietowych — danych aerodynamicznych dla SDSA
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Obliczenia pakietowe wymagajg podania nastepujacych danych:

e nazwy katalogu na ktérym zostang zapisane wyniki przygotowane do importu przez SDSA,
w katalogu tym zostanie zapisany plik aero.cfg oraz zostanie utworzony podkatalog aero,
gdzie znajdg sie pliki z obliczonymi pochodnymi aerodynamicznymi,

e nazwa (ze sciezka) pliku zawierajgcego siatke z wygenerowanym sladem wirowym dla
konfiguracji gtadkiej,

e opcjonalnie nazwa (ze $ciezka) pliku zawierajacego siatke z wygenerowanym $ladem
wirowym dla konfiguracji z wychylonym sterem wysokosci,

e opcjonalnie nazwa (ze Sciezky) pliku zawierajgcego siatke z wygenerowanym Sladem
wirowym dla konfiguracji z wychylonymi lotkami,

e opcjonalnie nazwa (ze $ciezky) pliku zawierajgcego siatke z wygenerowanym Sladem
wirowym dla konfiguracji z wychylonym sterem kierunku,

e zakres katéw natarcia dla ktérych beda wykonane obliczenia (Qmin, Omax, d@),

e zakres liczb Macha dla ktérych bedg wykonane obliczenia (Mamin, Mamax, dMa),

e kat bocznego slizgu,

e sktadowe predkosci katowych,

e szacunkowego max. kagta natarcia,

e oporu tarcia odniesionego do powierzchni omywanej (mozna oszacowac wg. [17] - Rys. 4.10)

e inne dane potrzebne do obliczenia rozktadu cisnien, podane w Rozdz. 4.1

CTEE———
Typical values of minimum drag coefTicient (friction)
referenced to the wetted arca (by Raymer)
S e .
Cp =C, C, —subsonic
s,
Bomber and civil transport 0.0030
Military cargo (high upsweep fuselage) 0.0035
Navy Force fighter 0.0035
Navy fighter 0.0040
Clean supersonic cruise aircra ft 0.0025
Light aircraft - single engine 0.0055
Light aircraft - twin engine 0.0045
Prop seaplane 0‘@65
Jet seaplane 0.0040
Press ESC to close the window

Rys. 4.10 — Przyktadowe wartosci minimalnego oporu tarcia [17] — system pomocy programu PanProj

Po zdefiniowaniu powyzszych danych mozna uruchomic obliczenia z zaktadki ,,Run project for SDSA” -
Rys. 4.11. Obliczenia mogg by¢ uruchomione w dwdch trybach: nowego projektu i kontynuacji
obliczen. Poniewaz typowy zestaw danych obejmuje ponad 40 przypadkdéw, obliczenia mogg zajac
relatywnie duzo czasu, mimo opcji pozwalajacej na zréwnoleglenie obliczed, gdy komputer
wyposazony jest w kilka procesoréw lub procesor wielordzeniowy. Z tego powodu moze sie zdarzyc,
ze obliczenia muszg by¢ przerwane (przycisk , Break the project”) a nastepnie mogg by¢ wznowione
(opcja ,,Complete existing project”).
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Panukl Project - wing_dh.prj

T R

Rys. 4.11 - Okno dialogowe uruchamiania obliczen pakietowych — danych aerodynamicznych dla SDSA
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5. Export danych do analiz MES

Narzedzie FEMexport umozliwia export geometrii, obcigzen aerodynamicznych, modyfikacje
siatki do obliczen wytrzymatosciowych, nadanie materiatéw i warunkéw brzegowych strukturze.
Ogélny widok programu FEMexport do definicji przypadku obliczenn wytrzymatosciowy w programie
CalculiX pokazano na Rys. 5.1.

= -lolx
*mse2: |C:".L.Isers'\tgrab".F'anukIF'rojects\F'redatUnF'redator.ms2 < 1 ) Browse...

* bt |C:1.Users\tgrab‘.F’anukIF’rnjec’ts\F‘redamnounF’redator.m @ Browse. ..
Load F@ Revers l‘@ V|20.0 mis @| ro :|1.225 kao/m2  Airplane | Symmetrical 6l

CUT LETE | BOUNDARY | MATERIAL | ORIENTATION | SHELL_SEC | oUTPUT| comPuTE | Exportcase Se“i”ti
WallLE | WallTE | Ribs | SkinTop | SkinBottom | Fuselage |

*SEC_SkinTop WingQ B =
v ELSET MAT CR TH

0] SkinTop 0 Mat 1] 0.001

1 SkinTop 1 Mat 1] 0.001

2 SkinTop_2 Mat 0 0.001

3 SkinTop_3 Mat 0 0.001

4 SkinTop 4 Mat 0 0.001

3 SkinTop 3 Mat 1] 0.001

6 SkinTop # Mat 1] 0.001

7 SkinTop 7 Mat 0 0.001

*SEC SkinTop Wingl =] -
v ELSET MAT CR TH

0] SkinTop 0O Mat 1] 0.001

1 SkinTop_1 Mat 0 0.001

2 SkinTop_2 Mat 4] 0.001

3 SkinTop 3 Mat 0 0.001

4 SkinTop 4 Mat 1] 0.001 -
4 [» H

FEM mesh type | Shell 54@) hd Mesh Layers |3 ﬁ @_ﬂ’
Export Mass properties | Open File | Save File Close |

Rys. 5.1 - Gtéwne okno programu FEM export.

Przed wykonaniem operacji eksportu warto okresli¢ Sciezke katalogu roboczego programu
CalculiX w ustawieniach programu Panukl. W trakcie exportu plik wynikowy bedzie wtedy
automatycznie umieszczany w odpowiednim miejscu do analiz wytrzymatosciowych.

UWAGA!!!

Domyslnie plik wynikowy z eksportu *.inp jest zapisywany w katalogach roboczych programu Panukl.
Plik z siatkg obliczeniowg dla Panukla ma identyczne rozszerzenie i moze by¢ przypadkowo
nadpisany!
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5.1. Gtéwne okno programu

W gérnej czesci okna podaje sie sciezke do pliku z definicjg geometrii *.ms2 @ i $ciezke do
pliku z rozktadem ci$nien na siatce *.txt @ Rozktad cisnien stanie sie jednym z rodzajéw obcigzen w
programie CalculiX. Istnieje mozliwos¢ pominiecia eksportu rozktadu cisnien wytaczajac flage ,Load”
@. W programie CalculiX normalna paneldw jest skierowana na zewnatrz obrysu samolotu.
Cisnienia w programie Panukl, zgodne z przyjetg konwencjg w lotnictwie (podcisnienie ma ujemny
znak), dziatajg w przeciwng strone niz w rzeczywistosci. Znak cisnien przy eksporcie jest
automatycznie odwracany, tak by obcigzenie od cisnien byto poprawnie zdefiniowane w programie
CalculiX, ale istnieje mozliwo$¢ ponownego jego odwrécenie flagg ,Revers” @, w celu wizualizacji,
porownan i weryfikacji z innymi wynikami rozktadu cisnied zgodnymi z konwencjg przyjeta w
lotnictwie. Z programu Panukl otrzymywane sg bezwymiarowe wspdtczynniki ci$nienia, z ktérych
nalezy obliczy¢ cisnienie w zaleznosci od predkosci lotu i gestosci powietrza (1). Gesto$¢ powietrza
mozna okresli¢ bezposrednio, lub w zaleznosci od wysokosci lotu @ Z rozwijalnej listy @ mozna
wybraé, czy wyeksportowana zostanie cata siatka samolotu, czy tylko jej potowa.

AVE
,o=cp.L2 (66)

W $rodkowej czesci okna (zaznaczonej granatowym prostokatem) definiuje sie dodatkowe
ustawienia obliczen wytrzymatosciowych. Po wczytaniu pliku *.ms2 zawarto$¢ zaktadek zostanie
wypetniona warto$ciami domysinymi na podstawie danych z pliku ms2. S3 to minimalne dane
wymagane do analizy MES, ktére mozna odpowiednio modyfikowac. Szczegétowa definicja zaktadek
zostanie opisana osobno ponizej. Jezeli uzytkownik chce recznie wprowadzi¢ specyficzne dane do
obliczen MES w pliku *.inp CalculiX, eksportujac jedynie niezmodyfikowang siatke obliczeniowsq i
rozktad cisnien, istnieje mozliwosé pominiecia dodatkowych ustawien wytaczajac flage ,Export case
settings” @

W dolnej czesci okna znajdujg sie flagi eksportu siatki kadtuba , oraz mozliwo$¢ wyboru
siatki powierzchniowej z elementami typu Shell czteroweztowymi i osmioweztowymi, lub
objetosciowej @ W przypadku wyboru siatki objetosciowej eksportowana jest jedynie geometria
ptata gtdwnego (skrzydto numer 0). Nalezy réowniez zdefiniowad ilo$¢ warstw siatki na grubosci

skrzydta .
Nieco ponizej umieszczone sg cztery przyciski, ktére posiadajg funkcje:

Export - Parametry zdefiniowane w oknie zapisywane s3 do pliku *.fem, po
czym wykonywany jest eksport zdefiniowanego przypadku z Panukl
do CalculiX

Mass properties - Wtasciwosci masowe struktury powtokowej zapisywane sg do pliku
*inertia w katalogu out projektu, na podstawie konfiguracji struktury
zdefiniowanej w FEMexport

Open File - Otwiera zapisany wczesniej plik z ustawieniami *.fem
Save File - Zapisuje plik z ustawieniami *.fem
Close - Zamkniecie programu FEMexport

UWAGA!!!

Domyslnie wyniki z eksportu *.inp zapisywane sg w katalogu roboczym Panukl. Siatka obliczeniowa
Panukl ma takie samo rozszerzenie *.inp i moze zosta¢ nadpisana!

Najlepszym rozwigzaniem jest podanie katalogu roboczego CalculiX (domyslnie wytgczone).
Ustawienia dodatkowe obliczen FEM
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5.2. Opis zaktadek programu

W zaktadkach programu FEMexport, w Srodkowej czesci gtéwnego okna, mozna zdefiniowac
podstawowe ustawienia wytrzymatosciowego przypadku obliczeniowego samolotu, ktéry bedzie
realizowany w programie CalculiX. Poszczegdlne zakfadki najczesciej odpowiadajg sekcjom z pliku
wsadowego *.inp do programu CalculiX.

5.2.1. Zaktadka CUT LE/TE

W zaktadce okreslana jest geometria kesonu skrzydet poprzez przyciecie krawedzi natarcia i
krawedzi sptywu skrzydta, oraz wstawienie $cianek kesonu. Podawane sg odpowiednio:

o Nazwa skrzydta, ktére bedzie modyfikowane

o Flaga, czy obcigé panele siatki na krawedzi natarcia

o Flaga, czy obcigé panele siatki na krawedzi sptywu

. Ile paneli obcig¢ na krawedzi natarcia

. Ile paneli obcig¢ na krawedzi sptywu
CUT LEMTE | BOUNDARY  MATERIAL ORIENTATIOM SHELL_SEC OUTPUT Export case seftings M
Cut Simplling 1 1 1 1

Rys. 5.2 - Zaktadka CUT LE/TE z definicjg pojedynczego skrzydta.

5.2.2. Zaktadka BOUNDARY

W tej sekcji istnieje mozliwos¢ zdefiniowania sposobu utwierdzenia weztéw zebra u nasady
poszczegblnych skrzydet. Program FEMexport odnajdzie odpowiednie wezty, ktére majg zostaé
utwierdzone. Podawane sg odpowiednio:

o Nazwa skrzydta, ktére bedzie utwierdzone (generowana automatycznie)
o Odbierane stopnie swobody przemieszczen w kierunkach xyz i mozliwos¢ obrotu wokét trzech
osi

CUT LETE | | MATERISL  ORIEMTATION | SHELL SEC  QUTPUT Export case seftings W

FixRoot_ Simphling 1 1 1 0 0 0

Rys. 5.3 - Skrzydto z utwierdzonym zebrem u nasady w kierunkach xyz z mozliwoscig obrotu w weztach.

5.2.3. Zaktadka MATERIAL

Definicja sekcji jest identyczna z definicjg materiatu w programie CalculiX. Mozna zdefiniowac
szereg materiatdw na rézne sposoby. Po wczytaniu pliku *.ms2 w zaktadce wstawiana jest definicja
podstawowego materiatu. Jednostki danych materialowych muszg by¢ spdjne z jednostkami
geometrii i obcigzen. Zaleca sie korzystanie z jednostek SI w celu unikniecia btedéw! Ten fragment
pliku jest kopiowany do pliku wsadowego *.inp do obliczern FEM. Wiecej szczegétdw jak definiowac
materiaty mozna znalez¢é pod hastem *MATERIAL w instrukcji do programu CalculiX.
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5.2.4. Zaktadka ORIENTATION

Dzieki lokalnym ukfadom wspodtrzednych mozna zdefiniowaé uktad materiatéw
anizotropowych. Ten fragment pliku jest kopiowany do pliku wsadowego do obliczen FEM. Wiecej
szczegotow jak definiowad lokalne uktady wspdtrzednych mozna znalezé pod hastem *ORIENTATION
w instrukcji do programu CalculiX.

5.2.5. Zaktadka SHELL_SEC

W przypadku skrzydfa powtokowego struktura skrzydta sktada sie ze scianki przedniej, $cianki
tylnej, zeber i poszycia do kazdego skrzydta (odpowiednio pod-zaktadkami WallLE, WalITE, Rib, Skin).
Do kazdego skrzydta i jego elementéw (WallLE, WalITE, Rib, Skin) przypisywane sa materiat, lokalny
uktad wspditrzednych, grubos¢ powtoki. Nowe elementy skrzydta tworzone sg na kazdym podziale
siatki wzdtuz rozpietosci skrzydta. W trakcie eksportu panele siatki przypisywane sg do odpowiednich
elementdéw skrzydta. Numeracja elementdw skrzydfa zaczyna sie od ,,0” u nasady skrzydta i ro$nie do
konca skrzydta. W zaktadkach podaje sie odpowiednio:

o Nazwa skrzydta i ilos¢ przekrojéw po rozpietosci
o Dla kazdej sekcji podawane sg numer przekroju ,y”, nazwa grupy elementéw ,ELSET”, nazwa
materiatu ,,MAT”, uktad wspétrzednych dla materiatu ,OR” i grubos¢ elementéw w sekgcji , TH”

CUT LEME | BOUNDARY | MATERIAL | ORIENTATION SHELL_SEC | aUTPUT Export case settings W
WallLE  YwallTE | Ribs  Skin

*SEC_WallLE_ SimpWing B

v ELZET MAT R TH

0 WallLE O Mat 0 0.001

1 WallLE_1 Mat 0 0.001

z WallLE 2 Mat 0 0.001

3 WallLE 3 Mat 0 0.001

4 WallLE 4 Mat 0 0.001

5 WallLE 5 Mat 0 0.001

Rys. 5.4 - Zaktadka SHELL_SEC.

Jezeli w kolumnie ,,OR” zamiast nazwy uktadu wspétrzednych podane zostanie ,,0” to przy eksporcie
dla danej sekcji elementéw nie zostanie zdefiniowany lokalny uktad wspdtrzednych. W przypadku
jezeli w kolumnie ,,MAT”, lub ,TH” zamiast nazwy materiatu, lub grubosci elementéw podane
zostanie ,0” dana sekcja nie zostanie utworzona, gdyz nie moze bez tych danych istnie¢. W ten
sposéb mozna na przyktad ograniczyc ilo$¢ zeber (domysinie tworzone na kazdym podziale siatki).

5.2.6. Zaktadka OUTPUT

Zawartos$¢ zaktadki OUTPUT jest identyczna z definicjg w programie CalculiX i definiuje rodzaj
danych wynikowych z obliczenn FEM. Miedzy innymi dane, ktére bedzie mozna wyswietli¢ w postaci
mapy koloréw w trakcie postprocessingu i dane zapisywane w postaci tekstowej do pliku *.dat,
wygodne do obrébki na przyktad w arkuszu kalkulacyjnym. Ten fragment pliku jest kopiowany do
pliku wsadowego *.inp do obliczen FEM. Wiecej szczegétéw mozna znalez¢ w instrukcji do programu
CalculiX.
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6. Przygotowanie danych do SDSA

Pakiet SDSA umozliwiajgcy analize dynamiki oraz wybranych osiggéw samolotu wymaga
zgromadzenia szeregu danych niezbednych do takich obliczen. Struktura danych jest szczegétowo
opisana systemie pomocy SDSA (SDSA — Input data file structure). W niniejszym tutorialu podane
zostang sposoby tworzenia plikdbw danych niezbednych do uruchomienia pakietu. Pakiet SDSA
umozliwia skorzystanie z danych zapisanych w zwyktych plikach tekstowych lub jednym pliku XML, w
ktorym catfa struktura danych jest zawarta. Dla potrzeb tutorialu zostanie przedstawiona struktura
danych w wers;ji poszczegdlnych plikdw jako przydatniejsza na etapie projektu nowego samolotu.
Dane SDSA mozna podzieli¢ na nastepujace grupy powigzane z plikami lub grupami plikdw:

e dane aerodynamiczne

e dane ukfadu sterowania

e dane masowe

e dane podwozia (opcjonalne)
e dane zespotu napedowego

6.1. Dane aerodynamiczne

Posta¢ danych aerodynamicznych jest przedstawiona w systemie pomocy a w Rozdz. 4.4
przedstawiono sposéb ich wygenerowania przy pomocy pakietu PANUKL (flaga typu danych = 1).
Dane utworzone przez pakiet PANUKL nie sg jednak kompletne i wymagajg uzupetnien i komentarzy.
PANUKL jest metoda panelowg (potencjalng) nie daje zatem rzetelnych danych na temat oporu
aerodynamicznego. Wspdtczynnik oporu wyznaczony w trybie opisanym w Rozdz. 4.4 jest sumg
oporu tarcia wyznaczonego na podstawie danych statystycznych i aktualnej proporcji S./S
(powierzchnia omywana do powierzchni odniesienia) oraz oporu indukowanego liczonego metoda
Trefza. Zaleca sie sprawdzenie poprawnosci tych danych. Pakiet PANUKL nie wyznacza réwniez
pochodnych wzgledem przyspieszen, tzw. mas dotgczonych. O ile pochodne wzgledem przyspieszen
bocznych (B) majg zwykle bardzo niewielki wptyw na statecznos$é¢ o tyle pochodne wzgledem
przyspieszen pionowych (zmiana kata natarcia) wptywajg na statecznos¢ podtuzng. Zestaw plikéw
produkowanych przez Panukl Project zawiera wszystkie plik, przy czym pliki pochodnych wzgledem
@ i B zawieraja zerowe wartosci. Uzytkownik musi sam obliczy¢ te wielkosci i wprowadzi¢ do plikéw.
Nieuwzglednienie tych pochodnych nie ma jednak znaczenia fundamentalnego. Pochodne te maja
znaczenie ttumiace i ich brak moze pokaza¢, ze samolot jest mniej stateczny niz w rzeczywistosci.
Projektant jest wiec po tak zwanej bezpiecznej stronie.

Druga grupa danych aerodynamicznych, wymagajgcych omdwienia, dotyczy pochodnych od
sterowania. PANUKL w trybie przygotowania danych do SDSA umozliwia skorzystanie z obliczen
konfiguracji z wychylonymi powierzchniami sterowymi lub przyjecie wartosci domysinych. W analizie
statecznosci pochodne te nie majg duzego znaczenia, jednak dla potrzeb analizy uktadu sterowania
rzetelne wyznaczenie tych pochodnych jest istotne. Ma ono réwniez znaczenie przy obliczaniu
0siggdw metodami opisanymi w Rozdz. 1.2.3.

Pakiet SDSA dokonuje wstepnej oceny prawidtowosci danych aerodynamicznych i umozliwia ich
przejrzenie w postaci graficznej (Rys. 6.1) oraz ostrzega przed nietypowymi wartosciami (Rys. 6.2).
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4 SimSAC: SDSA - Simulation and Dynamic Stability Analysis 3} o [=] B3]

Aircraft  Simulation

Stability FCS Performance Options Output Help

Select i

Review data from: C:\L )j 16\
data: Select "X" variable Select"Y"variable

Xvarrange [-5 15

Drag coefficient ver:

SuS A0A ﬂ [Angle of Attack (R IR ~| i Yvarrange |-5.0  :20.0

CD

»

:‘ X axis grid ﬂ :I | Y axis grid ﬂ I Legend Default

T B E e e R R e R TR

Angle of Attack [deg] il

[Data from: C:\

Rys. 6.1 — SDSA — przeglad danych aerodynamicznych — CD=f(Alfa, Ma)

Il =

File Edit
Data analysis report =1
Information: 11, Warning{s): 0, Error(s): 0
Type Message
Information : Rolling moment derivative with respect to sideslip angle out of range
Typical values are between -0.5000 and 0.5000 [1/rad] { 1-st set )
Information : Yawing moment derivative with respect to roll rate out of range
Typical values are between -0.5000 and 0.5000 [1/rad] { 1-st set )
Information : Derivative of yawing moment coefficient with respect to ailerons deflection data does not exist
The returned value will be 0.0 at each time ( l-=t =et )
Information : Derivative of lift coefficient with respect to alpha-dot data does not exist
The returned wvalue will be 0.0 at each time { 1-st =et )
Information : Derivative of drag coefficient with respect to alpha-dot data does not exist
The returned value will be 0.0 at each time { l-st set )
Information : Derivative of side force coefficient with respect to beta-dot data does not exist
The returned wvalue will be 0.0 at each time { 1-st =et ) k
Information : Derivative of rolling moment coefficient with respect to beta-dot data does not exist
The returned wvalue will be 0.0 at each time { 1-st =set )
-
il |>H

Rys. 6.2 — SDSA — raport poprawnosci danych aerodynamicznych

6.2. Dane uktadu sterowania

Dane uktadu sterowania nie sg krytyczne z punktu widzenia analizy statecznosci. Sg istotne
dopiero gdy chcemy analizowa¢ uktad sterowany (z zamknietg petlg). Wszystkie elementy uktadu
sterowania mozna zdefiniowaé (edytowac) bezposrednio z programu SDSA (Rys. 6.3) a nastepnie

zapisac do plikéw danych. Catos¢ jest opisana w systemie pomocy - SDSA — User manual.
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+~ SimSAC: SDSA - Simulation and Dynamic Stability Analysis =100 x|
Aircraft  Simulation Stability FCS Performance Options Output Help
Basic FCS parameters
Yoom Elevator parameters
X Xy, [/
b= — i) Al250 |-deq
- sin correction
stick/ pedals S B:[0 - [deg]
shift [-1’1] u_Alx+B 1:|0.05 -lagtime [s]
(normalized)
S:|0.20 - sin correction [-]
|
Allerons parameters
Y
/’ A X A|-21.5 - [ded]
1 B:|0 -[deg]
1:(0.05 -lagtime [s]
S:|0.20 - sin correction [-]
-1 1
Xy 5 Rudder parameters
In symmetrical case:
A|-30.0 -[deg]
S- sin correction B - 0 B:[o - [deg]
-1 A = max control surface i -lagtime 5]
\ / deﬂection S0 - sin correction [-]
Cancel ‘ Apply
Data fram: C:\Usersitgrab\SD SAprojectsidataif16l

Rys. 6.3 — SDSA — okno definicji podstawowych charakterystyk uktadu sterowania

6.3. Dane masowe

Dane masowe to druga grupa danych niezmiernie istotnych z punktu widzenia analiz
dynamicznych. Posta¢ danych jest zdefiniowana, podobnie jak inne dane w systemie pomocy SDSA
(SDSA - Input data file structure). Zasadniczg czescig jest tzw. arkusz wywazenia, ktérego sposdb
budowy podano ponizej.

Punktem wyjscia jest rysunek samolotu (tu przyktadowy Predator - Rys. 6.4) ze zdefiniowanym
uktadem wspodtrzednych pozwalajgcym na okreslenie potozenia poszczegdlnych mas sktadowych
(lokalnych srodkéw masy) oraz momentéw bezwtadnosci wzgledem osi uktadu przechodzgcego przez
lokalne Srodki mas. Dane najwygodniej zapisac¢ w tabeli (Tabela 6.1)

Rys. 6.4 —Przyktad rysunku do analizy wywazenia
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Tabela 6.1 — Arkusz wywazenia — dane w uktadzie aerodynamicznym zwigzanym z noskiem samolotu

Ip [Element mi(kgl | x[m] | y[m] | z[m] Jxo [kg mz] Jyo [kg mz] Jzo [kg mz]
1 [Skrzydto prawe 95 3.20 | 3.06 0.00 387.60 4.37 4.37
2 [Skrzydto lewe 95 3.20 | -3.06 0.00 387.60 4.37 4.37
3 [Kadtub - przéd 60 1.29 0.00 0.00 41.90 41.90 4.10
4 |Kadtub - tyt 82 5.15 0.00 0.00 216.40 216.40 4.20
5 |[Zespét napedowy 100 | 6.50 | 0.00 | 0.00 2.40 2.40 5.40
6 |Usterzenie motylkowe 25 6.92 0.00 | -0.87 1.38 22.00 0.88
7 |Usterzenie pionowe 15 6.92 0.00 | -0.87 0.83 13.20 0.53
8 |Podwozie gtéwne 25 4.03 0.00 | -0.80 0.00 0.00 0.00
9 |Podwozie przednie 15 1.29 0.00 -0.80 0.00 0.00 0.00
10 [Paliwo (zbiornik przedni) 180 2.45 0.00 0.00 5.78 16.49 17.68
11 |Paliwo (zbiornik tylni) 80 3.50 [ 0.00 0.00 3.06 3.87 4.59
12 |GPS+SAR 80 0.23 0.00 -0.01 0.00 0.00 0.00
13 [Anteny 28 0.50 0.00 0.10 0.00 0.00 0.00
14 |Systemy Poktadowe 60 1.61 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00
15 |Akumulatory 80 4.83 0.00 0.10 0.00 0.00 0.00

Obliczenie potozenia $rodka ciezkosci samolotu mozna dokona¢ stosujgc wzory:

S mx S my, Smz
X = i _ i _ =
SC n n
>m >m
i=1l i=1l

v Yse v Lge (67)

==
2m
i=1
Obliczenie momentdow bezwtadnosci i dewiacyjnych sumujemy i przeliczamy do uktadu zwigzanego
ze Srodkiem ciezkosci stosujgc twierdzenie Steinera, wg zaleznosci:

Jx sc = Zn:[‘] i +mi((y; — ySC)2 +(z, - Zsc)z)]

‘]Y_SC = Zn:[‘]w +m, (X — Xsc)2 +(z, - Zsc)z)]

J; sc= Zn:[‘]m +m ((y; - ySC)2 +(X — Xsc)z)]
- (68)

n

Jxv_sc = Z[‘]XYi +m (Xi - XSC)(yi - ySC)]

sz_sc :Z[‘] xzi T, (Xi _XSC)(Zi - Zsc)]

n

vz sc = Z[‘JYZi +m; (Y = Yse)(Zi - Zsc)]

i-1

Nastepnie stosujgc ponownie twierdzenie Steinera, mozemy przeliczy¢ tensor bezwtadnosci do
przyjetego ukfadu odniesienia, bedacego zwykle uktadem zwigzanym z punktem redukcji sit
aerodynamicznych (Rys. 6.5).

W praktyce SDSA sam oblicza aktualny tensor bezwtadnosci oraz potozenie srodka ciezkosci,
jezeli dane masowe zostang podane w postaci tabeli-arkusza wywazenia (Tabela 6.2). Jezeli
uzytkownik wyznaczy charakterystyki masowe poza programem, moze podaé dane globalne (jeden
element).
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Rys. 6.5 — Samolotowy uktad wspdtrzednych, w ktérym definiowany jest rozktad mas dla SDSA

Tabela 6.2 — Arkusz wywazenia — dane w uktadzie samolotowym zwigzanym z 25% SCA (typowy uktad SDSA)

lln Element mlkel | xIml | vIml | 7z [m] Ixa [ke m?] Iva [ke m?] 170 [ke m*1
1/Skrzydto prawe 95 0.11] 3.06] 0.00 387.60 4.37 4.37
2|Skrzydto lewe 95 0.11] -3.06| 0.00 387.60 4.37 4.37
3|Kadtub - przéd 60 2.02| 0.00[ 0.00 41.90 41.90 4.10
4lKadtub - tyt 82 -1.84 0.00 0.00 216.40 216.40 4.20
5|Zespét napedowy 100 -3.19 0.00[ 0.00 2.40 2.40 5.40
6lUsterzenie motylkowe 25 -3.61f 0.00[ 0.87 1.38 22.00 0.88
7|Usterzenie pionowe 15 -3.61] 0.00] 0.87 0.83 13.20 0.53
8lPodwozie gtéwne 25 -0.72[ 0.00[ 0.80 0.00 0.00 0.00
9|Podwozie przednie 15 2.02| 0.00[ 0.80 0.00 0.00 0.00

10Paliwo (zbiornik przedni) 180 0.86 0.00 0.00 5.78 16.49 17.68
11|Paliwo (zbiornik tylni) 80 -0.19 0.00[ 0.00 3.06 3.87 4.59
12|GPS+SAR 80 3.09] 0.00[ 0.01 0.00 0.00 0.00
13JAnteny 28 2.81| 0.00[ -0.10 0.00 0.00 0.00
14|Systemy Poktadowe 60 1.70[ 0.00| 0.00 0.00 0.00 0.00
15/Akumulatory 80 -1.52] 0.00 -0.10 0.00 0.00 0.00

6.4. Dane podwozia

Dane podwozia nie sg istotne z punktu widzenia analizy statecznosci dynamicznej i mogg byc
pominiete. Wystarczy podac flage braku podwozia, zgodnie z zasadami podanymi w systemie
pomocy SDSA (SDSA — Input data file structure).

6.5. Dane zespotu napedowego

Dane zespotu napedowego majg znaczenie dla prawidtiowego wyznaczenia osiggéw samolotu.
Sktadajg sie one z dwdch czesci zapisanych w postaci dwoch zbiorow (struktur) danych - “power.cfg” i
Jthrust.cfg”. Pierwszy z plikow definiuje zespdt napedowy poprzez podanie liczby silnikéw i ich
potozenie (wspdtrzedne przytozenia wektoréow ciggu oraz ich kierunek) - Rys. 6.6. Ponadto mozna
zdefiniowac nominalne obroty wirujgcych czesci zespotéw silnikowych i ich momenty bezwtadnosci w
celu analizy wptywu efektow giroskopowych na dynamike lotu - efekty te sg wtgczane opcjonalnie.
Drugi z plikéw danych definiuje cigg jednostki napedowe] poprzez podanie charakterystyki ciggu w
funkcji predkosci i wysokosci lotu. Charakterystyka taka moze by¢ wyliczona prze podanie wielkosci
charakteryzujgcych jednostke napedowg (np. moc, cigg statyczny, stopien dwuprzeptywowosci, itp.).
Wszystkie dane zespotu napedowego mozna zdefiniowac wykorzystujgc stosowne opcje SDSA (F3) a
nastepnie zapisa¢ bezposrednio z programu na pliki - Rys. 6.7.
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Aircraft  Simulation

Stability FCS Performance

Stability Analysi

Options

Qutput

Help

=1oix|

Propulsion configuration file:

‘C \Usersitgrab\SDSAprojects\data\Ranger\power.cfg
Thrust file:

Load

| Save (as)

‘D Wsersitgrab\3DSAprojectsidata\Rangerithrust.cfg

Load

| Save (as)

Thrust graph parameters:
Compute thrust

Altitude range:  H min [m] [0

H max [m] |10000

Propulsion data
NO propulsion

User defined |

Engines

Number nfEnglnes'ﬂ 1 ﬂ

v Symmetrical configuration

Show thrust Airspeed range (Ma). Ma min [0.05 Ma max |0.90 (Egr= e iears)
Engine No 1 Engine No 2 Propulsion configuration
Coordinates in BC system [m] dinates in B s T
X ‘-1.37 ¥: ‘IJ z |IJ 0 Yo |0 turbo prop
Angles of incidence [deg] Throttle [%]  Thrust [<N] Angles of incidence [deg
o: 0 B: 0 10.0 10.0 o |0 B: 0 piston prc
Max shaft angular velocity [radis] Max shaft angular velocity [i @ turbo fan
of: (3000.00 o2 (3000.00 a1: |0 o2 |0 Propeler
Moments of inertia [kg m2] Moments of inertia [kg m2]
Jx1:[100.00  Jx2 [100.00 Ji: [0 52 [0 Raspglee 500
Time constant [-] ime constant [ - Alitu 0.12
T1:{1.50 T2 (2.00 — T1: |0 TZ |0 —
| .
08, max 0
Engine Mo 3 Engine Mo 4 wvalues: from 0.12to 0.16
Coordinates in BC sy Coordinates in BC sy Jet
0 Y0 Z |0 0 Yo |0 Z |0
. . 13000
of incidence [ Thi Thrust Angles of incidence [ Thrust |
o0 g o 10.0 10.0 o 0 B: |0 10.0 10.0 Alttude thrust factor: [0.85
Max shaft angular velocty | Max shaft angular velocity [ra
o1 0 2: |0 at: |0 Q2 |0 i
. L : . o By-pass ratio: 2.0 2 1.0
Moments of inertia Moments of inertia [kg m2]
Jxi: 0 Jx2: |0 Jxd: |0 JxZ: |0
Time constant [ - Time constant [-]
T 0 T2 [0 ] - T1: |0 T2 |0 — - Default Apply

Data fram: C:\Usersitgrab\3DSAprojects\data\Rangeri

Rys. 6.6 — Okno pozwalajgce zdefiniowad zespdt napedowy

lation and Dynamic Stability Analysi =100 x|
Ajrcraft  Simulation  Stability FCS Performance Options Output  Help
Propulsion configuration file: Propulsion data
|C\Users\tgrab\SDSAprojeds\data\Rangen\puwer cfg Load ‘ Save (as) | NO propulsion | Externaldata || User defined
Thrustfile: Engines
|C Wsersitgrab\3DSAprojectsidatalRangerithrust.cfg Load ‘ ‘Save (3s) |

Thrust computation parameters:

Compute thrust
Show thrust

Altitude range

H min [m] [0
Airspeed range (Ma). Ma min |0.05

H max [m] |10000 H step [m]|1000

Ma step [0.10

Ma max (0.80

Number of Engines ﬂ 1 ﬂ

v Symmetrical configuration.
(Engines are the same)

Thrust [N]

13000 4

12000

11000

10000

9000

6000

7000

6000

5000

4000

X axis grid

4 -

Mach

‘ Y axis grid

* | Legend Default

Propulsion configuration

Engines Type:

& turbo prop

€ turbo jet

& piston propeller
& turbo fan

Prapeler

Maximum power [kKW].

Altitude power factor:

Engine factor:
min 0.08 , max 0.25
Typical values: from 0.12to 0.16

Jet

Maximum thrust (H=0, Ma=0) [N]: (13000
Altitude thrust factor: |0.85

| By-pass ratio: 2.0 : 1.0 ‘

Default Apply

Data from: C:Wsers'tgrab\SDSAprojectsidataiRangent

Rys. 6.7 — Cigg jednostki napedowej w funkcji wysokosci i

liczby Macha
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7. Obliczenia SDSA

Obliczenia w pakiecie SDSA dotyczg réznych obszaréw zagadnien. Majgc kompletny zestaw

danych mozna dokona¢ nastepujacych analiz:

e analiza statecznosci statycznej i dynamicznej samolotu, z okresleniem postaci dragn

samolotu i ich charakterystyk,

e analiza dynamiki poprzez symulacje lotu (model nieliniowy), identyfikacja postaci z

przebiegdw czasowych,
e wyznaczenie wybranych osiggow,

¢ analiza osiggéw metodg mocy (modut zewnetrzny).

7.1.

Analiza statecznosci dynamicznej — model liniowy

Obliczenia statecznosci wykonywane sg dla pojedynczych warunkéw lotu (predkosé, wysokosc)

lub dla serii predkosci i wysokosci lotu. Obliczenia uruchamiamy (F7) zgodnie z opisem w systemie

pomocy. Po zakonczeniu obliczen, wyniki w postaci graficznej sg widoczne na ekranie. uzytkownik

moze przejrze¢ wyniki zmieniajgc posta¢ ruchu oraz kryteria oceny wykorzystujgc stosowne kontrolki

okna programu. Wyniki w postaci liczbowej mozna ogladaé na biezgco uzywajgc przycisku ,Show

results” lub zapisujac je na pliku (menu Output).

~ SimSAC: SDSA - Simulation and Dynamic Stability Analysis

Aircraft  Simulation Stability FCS Performance Options Ouiput  Help

=10l x|

Altitude range:  H min [m] |0 H max [m]: |6000

Vmax [mig]: [150.0

H step [m] 1000

V step [mig] (5

Pilotin the
Airspeed range: Vmin [mis]: (80.0

LQR - Closed Loop
Loop: Pitch Roll Yaw
SAS:  Pitch Roll Yaw

START stability analysis
Show results

One airspeedialtitude case:
Airspeed [mis]: (100.0
Alleron deflection for roll rate test [deg]: [30.0
Altitude [m]: [1000

Active Aero data: @ 1st  © 2nd £ Both

Airspeed type: & TAS & CAS

Compute one point

ESDU Short Period Opinion Contours, ESDU 92006

éJndamped Matural Frequency [radis]
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wver zansitive tendancy to PI0 -
—
—_
51 —
—L
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5555535
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UHACCEPTRELE
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requived - diff icult to trin
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zluggith

Legend

01 1 X arid
Darmping Ratio [ ¥ grid

Background Fitting
B e €| |+ B Tocat -

Stability Criteria

Stability Characteristics

Trim Results

Class

Ez—-

Class |

Motion
Phugoid

Short Period
Dutch Rall
Roll

Spiral

Roll-Spiral

Stability Criteria - Short Period

ESDU hd
TA w |l m/s -

Data from: C\Usersitgrab\SDSAprojectsidataiRangertt

Rys. 7.1 — SDSA — analiza statecznosci dynamicznej
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7.2. Symulacja lotu

Kolejna opcjg pozwalajagcg na badanie dynamiki samolotu jest modut symulacji lotu.
Wykorzystuje on te same dane, co modut wyznaczajgcy charakterystyki statecznosci dynamiczne;.
Szczegdtowy opis wykorzystania, wraz z analizg przebiegéw czasowych oraz testowaniem odpowiedzi
na rdzne zaburzenia, zawiera system pomocy (F1). Przyktadowe okno symulacji pokazuje Rys. 7.2. Plik
z siatkg [.inp] stworzony w pakiecie PANUKL pozwala na obecnym etapie na wizualizacje ruchéw
samolotu podczas symulacji.

! +* SimSAC: SDSA - Simulation and Dynamic Stability Analysis

=0 x|
1
Aircraft  Simulation  Stability FCS  Performance Options  Output  Help

Real time: |38.91
| swmultime:ﬁ.ﬁ’o
time step : }6.031

Reset Clock | | Rston start

Simulation commands
Command Status

Idle Idle
Start Ready
Run Run
Stop Stop

[ Fase [ Pamse

Initial conditions
Altitude AGL [m]: (1000
Airspeed [mis]: (60

Ajrspeed type: © TAS @ CAS

More initvar. ...

@ 1st
Active Aero data:

o 2nd
Control Throtile [%] LaR Aftitude Results of simulation
0.50 [ ]
[0.00 Stick roll ON | State Altitude AGL [m] :951.11 Angle of attack [deg] :|5.624
Stick pitch Pilst  SAS Ground Speed [kmih] : (248.787 Sideslip angle [deg] :|-1.821
i i . Heading [deg] : \
pitch | Pitch Vertical velocity [mis] : |-26.602 eading [deg] :|359.000
Horizontal velocity [m/s] : (63.782 Welocity course deg] : |[359.229
ﬂ ﬂ Airspeed [mis] : §9.108 Path angle [deg] : [-22.367
Yaw | Yaw 145 [mis] : (66.021 Max. performed Gz : |1.00
0.00 [ Tl Mach number : |0.205
Pedals Wore control | More results. ...

| Data from: C:\Users\tgrab/SDSAprojects/dataf16/ | Simulation status : Flight QK. !

Rys. 7.2 — SDSA — symulacja lotu

7.3. Wybrane osiagi

Sposdéb wyznaczania wybranych osiggéw samolotu zostat przedstawiony w Rozdz. 1.2.3.
Obliczenia uruchamiane sg z menu gtéwnego programu z pozycji ,Performance”. Do osiggéw
obliczanych z wykorzystaniem petnego modelu naleza:

e obwiednia lotu — Vy,yoraz V., W funkcji wysokosci lotu — opcja ,,Envelope” (klawisz F9),

e charakterystyka zakretéw (o minimalnym promieniu, o ustalonych wartosciach
przechylenia) - opcja ,Manoeuvres” (klawisz F10),

e zasiegi dtugotrwatos¢ lotu — opcja ,,Range and Endurance” (klawisz F11).
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7.4. osiggi metoda mocy

Osiggi omodwione w poprzednim rozdziale sg obliczane z wykorzystaniem mozliwie petnego
modelu matematycznego. Sg to jednak wybrane osiggi samolotu. Petniejszy zestaw parametréw
osiggowych mozna uzyskaé uruchamiajgc zewnetrzny modut do wyznaczania osiggdw metodg mocy.
EPM (External Performance Module) wyznacza nastepujace osiagi:

e charakterystyki wznoszenia i kata wznoszenia w funkcji predkosci i wysokosci lotu,
e tzw. wykres ofertowy

e zasiegi dtugotrwatos¢ lotu

e dtugosc startu i ladowania

Modut otrzymuje dane bezposrednio od SDSA, jednak moze by¢ uruchamiany niezaleznie z
danymi rdznej jakosci, np. biegunowa definiowana w postaci szeregu wartosci dla catego zakresu
katoéw natarcia lub biegunowa definiowana w sposéb uproszczony przez opér minimalny i wydtuzenie
efektywne. Wszystkie opcje sg opisane w module pomocy EPM — dostepny klawiszem F1.

=T

File Aero  Power Performance Settings Output Help

Characteristics| Powerplant| (&Il Cperating envelope| Range and Endurance| Take-off and Landing|
(el Climb angle hd

Angle[deg] Clirnb angle

158 o

I ITITITITXIT
W
s L hd 5

W
R
coo
—==

El

ITITIT I T TITIT

Theoretical ceiling: 14.069 [km] Ylmis]

Current data file: "C:\Users\tgrab/SDSAprojects/data/perfitest bt”

Rys. 7.3 — EPM - przyktad okna z osiggami samolotu — kat wznoszenia
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8. Obliczenia MES

Do wykonania analizy wytrzymatosciowej nalezy otworzy¢ linie polecen ,CalculiX Command”
(na przyktad z menu start), ukaze sie wtedy okno podobne do tego na Rys. 8.1. Plik *.inp do analizy
wytrzymato$ciowe] powinien znajdowac sie w katalogu roboczym CalculiX, w przeciwnym razie
bedzie trzeba uwzglednié¢ odpowiednig Sciezke dostepu bez rozszerzenia pliku.

£ Calculi¥ Command IEI@

s

Calculid®& Command Window

| ep—
% ==

usage: advise [usage idocsl
usage prints usage for all applications {(default?>
docs launches the help file for CalculiX

usage: ccx jobname ¢no extension?

usage: cgx [parameter] filename [ccxfilel

—-a auto—mode, geometry file derived from a cad—-file must he provided
-h build—mode,. geometry file must he provided
- read an solver input file <ccocx?

—dunsz2d read duns result files (2D

—duns3d read duns result files (3D>

—foam read openFoam result files

—igsaac2d [-pref<val> —tref<val} —-R<val>] read 2D isaac result files

—izaac3d [-pref<val> —tref<{val’ —R<{val>]1 read 3D isaac result files

-stl read stl triangles

-u {default? read a result file in frd—-format and optional a soluer
input file C(ccx? to provide the sets and loads uwused in the calc.

—oldhias convert pre—1.5 hias

-mksets make node—sets from *DLOAD—values (setname: "'_<value>")
usage: translate ¢{—acisi—vda? inFile —fhd outFile
C:~ .. . Work _Directory. . ~CALCUL™ >_ T

Rys. 8.1 - Konsola programu CalculiX

W konsoli nalezy wpisa¢ polecenie w postaci nazwy solvera i Sciezke do pliku *.inp bez rozszerzenia
np.: ccx Predator. Rozpocznie sie analiza wytrzymatosciowa, a na konsoli bedg sie pojawiaé
informacje dotyczgce analizy. Obliczenia powinny sie zakorczy¢ wpisem na konsoli Job Finished. Po
wykonanych obliczeniach obok pliku wsadowego powinny sie pojawi¢ nowe pliki z nazwa
analizowanego projektu. Najistotniejsze z nich to plik z rozszerzeniem dat zawierajgcy wyniki obliczen
w formie tekstu, ktdre mogg by¢ nastepnie obrabiane np. w arkuszu kalkulacyjnym, oraz plik z
rozszerzeniem frd do postprocessingu. Plik mozna otworzy¢ przez podwdjne klikniecie, lub wpisujgc
polecenie: cgx Predator.frd.
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9. Przebieg obliczen na przyktadzie samolotu Predator

Niniejszy rozdziat jest poswiecony uruchomieniu przyktadu Predator we wszystkich trzech
omawianych pakietach. Stosowne pliki danych oraz wyniki obliczern znajdujg sie na dotgczonej
ptycie CD.

9.1. Uktad katalogéw projektu

Prawidtowe dziatanie programoéw jest uzaleznione od zdefiniowania uktadu katalogéw na
ktorym sg przechowywane dane i wyniki. Ukfad katalogéw byt juz omawiany przy okazji opisu
poszczegblnych programéw. W tym rozdziale zostang podane katalogi przyjete dla omawianego
przyktadu. Domyslnie katalogi robocze PANUKLa i SDSA s tworzone na katalogu domowym
uzytkownika. W niniejszym przyktadzie nazwa uzytkownika to ,tgrab”. Nazwa ta musi by¢ zamieniona
nazwg biezgcego uzytkownika. Ptytka zawiera katalogi, ktére nalezy przekopiowad na biezacy katalog
uzytkownika.

Uktad katalogéw jest nastepujacy:

PanuklProjects\Predator - gtéwny katalog projektu Predator dla PANUKLa
PanuklProjects\Predator\out - katalog wynikowy projektu Predator dla PANUKLa
PanuklProjects\Predator\sdsa - katalog wynikow dla SDSA
PanuklProjects\Predator\calculix - katalog wynikéw dla Calculixa
SDSAprojects\data\Predator - gtéwny katalog projektu Predator dla SDSA
SDSAprojects\data\Predator\out - gtéwny wynikowy projektu Predator dla SDSA

9.2. Analiza aerodynamiczna — PANUKL

9.2.1. Budowa geometrii

Budowe geometrii zaczynamy od edycji pliku MS2 oraz przygotowania plikow z profilami i
geometrig kadtuba. Przyktadowy plik MS2 , Predator.ms2” oraz plik z profilami [.prf] i przekrojami
kadtuba ,Predator.f” znajdujg sie w katalogu ..\PanuklIProjects\Predator — ten katalog nalezy wskaza¢
jako katalog projektu uzywajgc okna ,Files location” (Rys. 2.2). W katalogu tym znajduje sie rowniez
plik ,,Predator.xls” w formacie znanego arkusza kalkulacyjnego Excel. Plik ten zawiera geometrie
profili i kadtuba zapisane w poszczegdlnych arkuszach skoroszytu. Jest to jeden ze sposobdw edycji
takich plikéw z podglagdem geometrii przekrojow ,on-line”. Zapisanie poszczegdlnych arkuszy jako
plikéw tekstowych, oddzielnych tabulatorami, pozwala wprost na przygotowanie czesci danych do
generacji siatki.
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Pl Panukl 2012 - Grid viewer -0 x|
File View Data Create Xfoil Tools Help

Grid from: Predator.inp | Number of panels: 2575 | Reference values: S = 10.000 B = 14.700 MAC = 0.740

Rys. 9.1 — Siatka wygenerowana programem Mesh3

Generacje siatki wykonujemy uruchamiajgc program Mesh3 z menu Create, wybierajac plik
Predator.ms2 jako plik wejSciowy. Nastepnie uruchamiamy program Neigh, réwniez z menu Create
wybierajac plik Predator.ngh jako plik wejsciowy. Po wyswietleniu sie okienka dialogowego,
zmieniamy nazwy plikdw wejsciowego [.inp] oraz wyjsciowego [.dat], modyfikujagc nazwe
uzytkownika. Nazwe pliku wejsciowego pobieramy wykorzystujgc przycisk ,Browse”, plik wyjsciowy
modyfikujemy recznie.

Pl Panuki 2012 - Grid viewer =[]
File View Data Create Xfoil Tools Help

Grid from: Predator.dat | Number of panels: 2588 | Reference values: S= 10.000 B = 14700 MAC = 0.740

Rys. 9.2 - Siatka ze $ladem wygenerowana programem Neigh
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9.2.2. Obliczenie wtasciwe

Obliczenia wtasciwe (przyktadowe) wykonujemy uruchamiajgc program Panukl z menu Create,
wybierajac plik Predator_5.par jako plik wejsciowy. Po wyswietleniu sie okienka dialogowego,
zmieniamy nazwy plikbw wejsciowego [.dat] oraz wyjsciowego [.pan], modyfikujagc nazwe
uzytkownika. Nazwe pliku wejsciowego pobieramy wykorzystujgc przycisk ,Browse”, plik wyjsciowy
modyfikujemy recznie. Nastepnie uruchamiamy program Press z menu Create wybierajgc plik
Predator_5.prs jako plik wejsciowy. Po wyswietleniu sie okienka dialogowego, zmieniamy nazwe
pliku wejsciowego [.pan] (przycisk ,, Browse”). Wczytujgc siatke (menu File lub Ctrl+0) i wyniki (menu
File lub Ctrl+T), otrzymujemy zobrazowanie wynikow w oknie programu GridView (Rys. 9.3). Wyniki
numeryczne znajdujg sie w plikach o rozszerzeniach omoéwionych w Rozdz. 4.2

il

File View Data Create Xfoil Tools Help

Grid from: Predator.dat | Number of panels: 2588 | Results from: Predator_5s.txt - Cp distribution | Reference values: S= 10.000 B= 14.700 MAC = 0.740

Rys. 9.3 — Rozktad cis$nienia dla kata natarcia 5°

9.2.3. Obliczenia pakietowe

Obliczenia te majg na celu przygotowanie danych aerodynamicznych dla pakietu SDSA.
Wywotujemy je opcjg Create>Prepare data for SDSA. Po ukazaniu sie okienka programu Panukl
Project wybieramy z menu file nazwe pliku projektu ,Predator.prj”. Modyfikujemy nazwe katalogu
danych dla SDSA oraz plikéw z siatkami, pobierajgc nazwy z wykorzystaniem przycisku ,, Browse”, przy
odpowiedniej pozycji. Nastepnie przechodzimy do zakfadki ,Run project for SDSA data”.

Uwaga: procedura przygotowania danych jest czasochtonna i silnie zalezy od klasy komputera,
w tym liczby rdzeni procesorow. W menu, gdzie przygotowujemy dane dla projektu SDSA jest
mozliwosé wyboru liczby réwnolegtych proceséw. Nie zaleca sie uruchamia¢ wiecej procesow
rownolegtych niz n-1, gdzie n to liczba rdzeni. W przypadku rdzenie tzw. wirtualnych nie zaleca sie
uruchamiaé wiecej niz n/2 proceséw réwnolegtych.
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W wyniku dziatania programu Panukl Projekct otrzymujemy zestaw plikdw na katalogu
»--\PanuklProjects\Predator\sdsa”. Catg zawarto$¢ tego katalogu nalezy przekopiowaé do
»--\SDSAprojects\data\Predator”. W ten sposdb dane aerodynamiczne sg przygotowane.

9.3. Analiza dynamiki i osiggi — SDSA

Analize zaczynamy od uruchomienia programu SDSA. Nastepnie wykorzystujgc komende z
menu ,Aircraft>Open data from TXT files” lub skrotem ,Ctrl+O” wczytujemy katalog
»--\SDSAprojects\data\Predator”. Po wczytaniu danych poleceniami (F2) i (F3) mozemy przejrzec
wczytane dane (charakterystyki aerodynamiczne i zespétnapedowy). Obliczenia uruchamiamy z
menu kontekstowych jak zostato pokazane w Rozdz. 7.

9.4. Analiza wytrzymatosciowa - Calculix

Ta cze$é tutorialu pokazuje w jaki sposdb wykonaé eksport danych z Panukl-a do analiz
wytrzymatosciowych w programie CalculiX oraz procedure obliczeniowg wraz z wynikami wybranego
przyktadu ,Predator”.

Do wykonania tej czesci tutorialu zostanie wykorzystany plik z definicja geometrii samolotu
Predator.ms2, oraz plik z wynikami obliczen rozktadu ci$nier Predator_5.txt.

UWAGA!!!

Jezeli nie zostat jeszcze ustawiony w programie Panukl katalog roboczy CalculiX nalezy to teraz zrobic¢
wpisujgc odpowiednig $ciezke (np. C:\Users\tgrab\PanuklProjects\Predator\calculix\), tak jak w oknie
Rys. 2.2. W przeciwnym wypadku, po wykonaniu eksportu, najlepiej przenies¢ plik do katalogu
roboczego CalculiX.

Otworz narzedzie FEMexport za pomocg menu Panukl, tak jak to zostato pokazane na Rys.
9.4. Po otwarciu powinno sie ukaza¢ okno FEMexport podobne do tego na Rys. 5.1. W pierwszej
kolejnosci nalezy wskazaé¢ Sciezke do pliku *.ms2, za pomocg przycisku Browse...
(..\PanuklProjects\Predator\Predator.ms2). W tym momencie pola do edycji tekstu w zaktadkach
wypetnia sie wstepnie na podstawie danych z pliku *.ms2. Sciezke pliku *.ms2 mozna wpisa¢, lub
skorygowad bezposrednio w polu tekstowym, ale wtedy pola w zaktadkach nie wypetnig sie wstepnie
danymi.

UWAGA!!!

Ponowny wybdr pliku *.ms2 przy pomocy przycisku Browse... nadpisze wszelkie modyfikacje
wprowadzone w polach zakfadek!

Juz w tym momencie mozliwa jest realizacja eksportu geometrii z domysinymi ustawieniami.
Wprowadzong konfiguracje danych mozna zapisa¢ w pliku *.fem weciskajac przycisk Save File. Jezeli ta
operacja nie zostanie wykonana przed wykonaniem eksportu, w momencie wecisniecia przycisku
Export uzytkownik zostanie poproszony o podanie Sciezki zapisu dla pliku konfiguracyjnego *.fem.
Zapisane pliki konfiguracyjne mogg zostaé wczytana do FEMexport przy pomocy przycisku Open File.
Najczesciej do analiz wytrzymatosciowych pozadany jest rowniez eksport obcigzen
aerodynamicznych. W tym celu nalezy wskaza¢ Sciezke do pliku *.txt poprzez kolejny przycisk
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Browse... (C:\ Users\tgrab\PanuklProjects\Predator\out\Predator.txt). W momencie wyboru pliku
pole wyboru ,Load” (domysinie wytgczone) automatycznie zostanie zaznaczone. Teraz pozostato
jedynie wykonanie exportu, przycisk Export.

Panukl 2012 - Grid viewer

File “iew Data Hfoil  Tools  Help

Create grid file ... Fa

Create grid file with the neighbours ... F10
Compute doublet distribution ... F11
Compute pressure distribution ... F1z2
Compute sequence ... Ctrl+F10

Prepare data for SOSA .
Export FEM data for Caloulix ...

Connect two grids .

Carrect neighbours .

Correct geometry ..

Select Mesh Generator k

Rys. 9.4 - Menu FEMexport.

Otwoérzmy teraz plik wynikowy z katalogu roboczego programu CalculiX. Jezeli w trakcie
instalacji CalculiX rozszerzenie *.inp zostato przypisane do programu, to wystarczy wykonad
podwdjne klikniecie na plik, ukaze sie okno jak na Rys. 9.5. W Innu przypadku nalezy otworzy¢
terminal CalculiX i wpisa¢ odpowiednie polecenie (z poziomu katalogu roboczego CalculiX):

cgx -c Predator.inp

Wyeksportowany plik *.inp zawiera kompletng definicje przypadku obliczeniowego dla programu
CalculiX. Plik ma zapis tekstowy i moze by¢ zmodyfikowany w dowolnym edytorze tekstu. Umozliwia
to na przyktad dodanie sit skupionych (podwozie, mocowanie silnikdéw) i inne operacje. Wiecej
szczego6tow na temat konfiguracji pliku do obliczen w programie CalculiX mozna znalez¢ w pomocach
dotgczonych do programu. W trakcie eksportu dotgczone zostaly réwniez obcigzenia
aerodynamiczne, ktére mozna teraz obejrze¢. W tym celu z menu kontekstowego CalculiX (prawy
klawisz myszy) wybieramy opcje “Datasets -> -Entity- -> 1 vall”. Rezultat bedzie taki jak na Rys. 9.6.
Definicja normalnej do panelu, a tym samym znaku ciSnienia w programie Panukl i CalculiX jest
przeciwna. W trakcie eksportu wartos¢ cisnienia automatycznie zmienia znak i daje poprawne
wartosci do obliczen wytrzymatosciowych. Dodana zostata jednak opcja Revers w FEM export, dzieki
ktorej mozemy wrdci¢ do konwencji znakow takiej jak w metodzie panelowej Panukl, na przyktad w
celach wizualizacji i poréwnywania danych. Po zaznaczeniu tej flagi i ponownym wykonaniu eksportu
otrzymamy wynik jak na Rys. 9.7.
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DATL:+dlo
Time:0.000000
Entity:wall

max:
min:

1

s

-1.60e+001
-8.4%e+001
-1.54e+002

.23e+003
—-2.23e+002

.23e+003
1.16e+003
1.09e+003
1.02e+003
9.49e+002
8.80e+002
8.11e+002
7.42e+002
6.73e+002
6.

5.30e+002
4.67e+002
3.98e+002
3.29e+002
2.60e+002
1.91e+002
1.22e+002
5.30e+001

Rys. 9.5 — Siatka przyktadowego projektu Predator w programie CalculiX

05e+002

Rys. 9.6 — Siatka z wczytanymi obcigzeniami aerodynamicznymi
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DATL:+dllo
Time:0.000000
Entity:vall

max: 3.482+002
min: -1.91e+003

3.48e+002
Z.40e+002
1.33e+002
2.49e+001

.28e+001
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.812+003

S

kS
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Rys. 9.7 — Siatka z wczytanymi obcigzeniami aerodynamicznymi zgodna z konwencjg znakéw PANUKLa

Zawsze nalezy ograniczaé¢ koszt obliczeniowy, jezeli jest to mozliwe. W przypadku symetrycznej
geometrii samolotu jedynie pofowa siatki niezbedna jest do obliczen, w tym celu z rozwijalnego
menu Airplane trzeba wybraé opcje Left Half, lub Wright Half. Mozna réwniez wykluczyé z analiz
kadtub samolotu poprzez wytgczenie flagi Shell Fuselage. Po ponownym wykonaniu eksportu
uzyskany wynik pokazuje Rys. 9.8.

DAT1:+dlo
Time:0.000000
Entity:vall

max: 1.23e+003
min: -2.23e+002

I 23e+003

-

16e+003
09e+003
02e+003
49e+002
80e+002
11e+002
42e+002
73e+002
05e+002
36e+002
67e+002
98e+002
29e+002
G0e+002
91e+002
22e+002

[ L N A

30e+001
-1.60e+001

-8.492+001 YEx
~1 .B42+002

-2.23e+002

Rys. 9.8 — Potowa samolotu z wytgczeniem kadtuba
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FEMexport odnajduje wszystkie punkty profildéw u nasady skrzydet i domyslnie utwierdza wszystkie
stopnie swobody (definicia warunkéw brzegowych w FEMexport — zaktadka BOUNDARY).
Przyktadowy set punktéw profilu mozna wyswietli¢ poleceniem “plot na FixRoot_Wing0” Rys. 9.9.

07 B11 B15 §19 52 il
803 & 73???3

739
743

799
795
791
787 47
783 751
782 755

<99
Y Prprs pev 763

Rys. 9.9 — zestaw punktéw profilu u nasady skrzydta

Punkty w pfaszczyznie symetrii statecznika pionowego majg wolne wszystkie stopnie
swobody. Jezeli zalezy nam na zmianie warunkéw brzegowych mozna recznie doda¢ odpowiednig
definicje w pliku *.inp. Wpisujgc w CalculiX polecenie plot na all wyswietlona zostanie numeracja
wszystkich weztdw siatki. Dla wiekszej przejrzystosci i szybkosci wyswietlania siatki mozna zmieni¢
widok na Viewing -> Lines. W pliku *.inp nalezy odnalez¢ definicje NSET=FixRoot_Wing2, a nastepnie
doda¢ numery weztéw, ktérych stopnie swobody chcielibysmy zdefiniowaé¢, podobnie jak dla
punktéw profilu u nasady statecznika pionowego. Mozna réwniez zdefiniowa¢ nowy set punktéw
NSET=NazwaSetu i przypisa¢ do odpowiednich warunkdéw brzegowych *BOUNDARY. Szczegdty
polecen w pliku *.inp opisane s3 w pomocach programu CalculiX.

Mozna réwniez uznaé, ze analizy statecznika pionowego, dla symetrycznego optywu
aerodynamicznego i symetrycznych obcigzen sg mafto interesujgce i statecznik nalezy usungé.
Narzedzie FEMexport oferuje takg mozliwos¢ dzieki czemu nie trzeba recznie edytowac pliku *.inp. W
FEMexport nalezy przejs¢ do zaktadki SHELL SEC, a nastepnie z zaktadek: LEwall, TEwall, Ribs,
SkinTop, SkinBottom, Fuselage wybraé ostatnig po kolei zaktadki Skin. Zaktadki Skin zawiera definicje
setéw paneli dla poszycia poszczegdlnych ptatow, gdzie przypisaé mozina materiat, lokalny uktad
wspotrzednych dla materiatu i grubos¢ powtok. Jezeli zamiast materiatu wstawimy ,,0”, lub grubosci
powtoki wynosi¢ bedzie ,0”, to bedzie to oznaczaé, ze dany set nie zostanie wyeksportowany.
Przypiszmy wartosci ,0” dla materiatu, lub grubosci poszycia, dla SEC SkinTop Wing2 i
SEC_SkinBottom_Wing2 dla poszczegdlnych setéw paneli. W wyniku eksportu uzyskany zostanie
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rezultat jak na Rys. 9.10. Podobne czynnosci wykonajmy dla pozostatych setéw paneli statecznika
pionowego w zaktadkach: LEwall, TEwall, Ribs. Finalny rezultat pokazuje Rys. 9.11.

DATL:+d1o
Time:0,000000
Entity:vall

max: 1.23e+003
min: -2.23e+002

I L23e+003

-

162+003
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Rys. 9.10 — Usuniecie paneli powtok usterzenia pionowego

DATL :+dlo
Time:0.000000
Entity:vall
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@
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Rys. 9.11 — Usuniecie statecznika pionowego (Calculix)

Plik konfiguracyjny jest juz gotowy do analizy wytrzymatosciowej. Po otwarciu konsoli CalculiX nalezy
wpisaé polecenie (zaktadajac, ze plik Predator.inp znajduje sie w katalogu roboczym CalculiX):

ccx Predator
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Rozpocznie sie analiza wytrzymatosciowa, a na konsoli bedy sie pojawiaé¢ informacje dotyczace
analizy. Obliczenia powinny sie zakoriczy¢ wpisem na konsoli Job Finished.

Obok pliku Predator.inp powinien sie réwniez pojawi¢ plik z danymi w postaci tekstowej
Predator.dat. W celu wizualizacji wynikéw obliczen nalezy dwa razy klikngé na plik Predator.frd, lub
wpisa¢ w konsoli polecenie:

cgx Predator.frd

Chcac obejrze¢ rozktad catkowitych przemieszczerh weztéw z menu kontekstowego nalezy wybraé
Datasets -> -Entity- -> 4 ALL (Rys. 9.12). W celu uruchomienia animacji wybieramy Animate -> Start.
Zmienmy teraz typ wyswietlanych danych na rozktady naprezen Datasets -> 2 STRESS. Nastepnie
wybieramy polecenie Datasets -> -Entity- -> Mises (Rys. 9.13).

DAT1:DISP
Time:1.000000
Entity:AlL

masx: 1.71e-001
12

I 1.47-001

1.39e-001

1.31e-001
1.22e-001
1.148-001
1.06@-001
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1.39e-012

Rys. 9.12 — Catkowite przemieszczenia

DATZ :STRESS
Time:1.000000
Entity:Mises

max: 5.68e+007
min: 0.00e+000

5.68e+007
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4.60e+007
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0.002+000
C:AMinGlAmsys©L.0vhomesmieloch\CalculixProjects\Predator. frd

Rys. 9.13 - Von Mises stress.
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