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OBLICZENIA CHARAKTERYSTYK STATECZNOSCI SAMOLOTU W OPLYWIE
NIESCISLIWYM Z WYKORZYSTANIEM METOD PANELOWYCH

Streszczenie

W pracy przedstawiono zastosowanie metod panelowych do obliczen pochodnych
statecznos$ci samolotu. Wykorzystano dwa rodzaje metod panelowych. Pierwsza, dla ptatow
cienkich, to klasyczna metoda siatki wirowej (VLM), druga to metoda panelowa niskiego
rzedu ze stalym rozkladem osobliwosci (metoda Hessa). Zastosowano osobliwo$ci typu
zrodta 1 dipole na calej powierzchni samolotu (ptat, kadtub, usterzenia) i rozwiazano
wewnetrzne zagadnienie Dirichleta. Pochodne statecznosci: Xy, Zy, My, Xy, Zyw, My, X, Zqg,
M, obliczono z wykorzystaniem obu metod panelowych 1 poréwnano je z pochodnymi
oszacowanymi na podstawie raportow ESDU.

Spis wazniejszych oznaczen:

a, - predkos¢ dzwigku przyptywu niezaburzonego

b - rozpigtos¢ plata

Cr - cigciwa przykadtubowa

cr - cigciwa koncowa

Cm - wspotczynnik momentu pochylajacego wzgledem 1/4 SCA

Cx - wspotczynnik oporu

Cz - wspotczynnik sity nosnej

p - cis$nienie catkowite

Q - predkos¢ katowa pochylania

S - powierzchnia odniesienia

V. - predkos¢ przeptywu niezaburzonego

X,y,Z - wspotrzedne kartezjanskie w uktadzie zaczepionym w nosku kadtuba lub ptata (0§ x
wzdluz cigciwy cg, 0$ z prostopadle do cieciwy cr na grzbiet ptata, o§ y prostopadle i
wzdhuz rozpigtosci)

o - kat natarcia

@ - pely potencjal predkosci

@, - potencjat predkosci w nieskonczonosci

@; - potencjat predkosci wewnatrz opltywanej bryly

¢ - potencjal predkosci zaburzen

K - wyktadnik izentropy

A - zbiezno$¢ plata (cr/ct)

A - wydluzenia geometryczne plata (b*/S)

u - natezenie dipola

p - gestos¢ powietrza

o - nat¢zenie zrodta



Wprowadzenie

Rozw¢j metod numerycznych oraz duze zwigkszenie mocy obliczeniowej komputerow
spowodowaty, ze w obliczeniach oplywu cial coraz czesciej sigga si¢ po modele Eulera
(nielepki) a nawet Naviera-Stokesa (lepki). Mogtoby si¢ wydawaé, ze modele potencjalne
przezyty sig. Jednak, pomimo wielu uproszczen w poréwnaniu z modelem ptynu lepkiego sa
nadal bardzo atrakcyjnym narzedziem [1,2,3]. W wielu zagadnieniach bowiem, niskie koszty
obliczen przy uzyciu metod bazujacych na modelach potencjalnych rekompensuja ich
mniejsza doktadno$¢. Bywa réwniez tak, ze rezultaty obliczen metodami potencjalnymi
bywaja lepsze niz przy uzyciu modeli ,,pelniejszych”. Zacytujmy tu Margasona, ktéry mowiac
o metodzie siatki wirowej (VLM - Vortex Lattice Method), stwierdzit [4, str.261]: "metoda
VLM jest bardzo dobrze zgodna z danymi do$wiadczalnymi z powodu faktu, ze pomija
jednoczesnie efekty grubosci ptlata 1 lepkosci przeptywu. W wigkszosci przypadkow efekt
lepko$ci wyrownuje straty spowodowane gruboscia, do$¢ przypadkowo dajac dobra zgodnos¢
z wynikami eksperymentu."

Praca pokazuje zastosowanie roznych metod panelowych do obliczen pochodnych
stateczno$ci oraz podstawowych charakterystyk aerodynamicznych. Poroéwnano wyniki
otrzymane r6znymi metodami. Pokazano réwniez szereg wynikow obliczen testowych, gdzie
rezultaty obliczeniowe poréwnano z danymi eksperymentalnymi oraz z wynikami
literaturowymi.

1. Model fizyczny i matematyczny oplywu

Najistotniejszymi zalozeniami poczynionymi przy budowie modelu fizycznego optywu
sa: nielepko$¢ ptynu oraz bezwirowo$¢ (za wyjatkiem s$ladu wirowego) optywu. Wplyw
lepkosci jest symulowany przez warunek Kutty-Zukowskiego, ktéry mozna interpretowaé
jako zerowanie cyrkulacji na krawgdzi sptywu branej na jednostke dtugosci.

Model matematyczny stanowia nastgpujace rownania :
- rbwnanie ciagtosci

% + div(pV) = 0 1)
- rtbwnanie Eulera
aa_\t/ + (Vgrad) V = % grad p )

- rOwnanie stanu

P = PP 3)
Poo



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

grad ®(x,y,z,t)=V 4)

Jezeli przyjmiemy dodatkowo, ze @ = @4+ ¢ oraz, ze:
mod Vo<<U, , mod Vp<<a, oraz mod Vo<<(Ux-as)
to otrzymamy:

przyjmujac dodatkowo, ze przeplyw jest ustalony oraz niescisliwy otrzymujemy:

1 0 0.\ _
£+ Vo=V
" (8t \Y% aX) ¢ ¢ (5)

Vo = 0 ()

2. Metody obliczeniowe

Metoda obliczeniowa silnie zalezy od sposobu modelowania bryly samolotu. Model
fizyczny zdefiniowany w rozdz.1 dotyczyt jedynie optywu i1 pomijat optywany obiekt.
Zasadniczo stosuje si¢ dwa podejscia. Obiekt modeluje si¢ przy pomocy cienkich powierzchni
lub traktuje si¢ samolot jako bryl¢ trojwymiarowa. W obu przypadkach powierzchnia jest
dzielona na czworokatne ptaskie panele. Przyjmuje sig, ze §lad wirowy jest ptaski 1 ciagnie sig
rownolegle do predkosci niezaburzonej lub cigciwy (ostrza). Niniejsza praca pokazuje zarys
trzech metod:

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

metody panelowej niskiego rzedu bazujacej na rozwiazaniu wewngtrznego zagadnienia
Dirichleta - obiekty trojwymiarowe (metoda Hessa [7]);

metody mieszanej [5] - powierzchnie no$ne cienkie; kadtub, gondole trojwymiarowe.
Pokazano réwniez wyniki obliczeh wymienionymi metodami. Szczegdlny nacisk potozono na
metode druga, dla ktorej zaprezentowano rowniez szereg rezultatdw obliczen testowych.

2.1 Metoda VLM

Réwnanie Laplace’a w postaci (6) jest spelnione przez kilka réznych rozwiazan
podstawowych. Jednym z rozwiazan podstawowych jest wir [6, s.70], o potencjale predkosci:

r _
O = ——tan_lﬂ (7)
27 X =X,

umieszczony w punkcie Xo,yo o cyrkulacji I'. Rozmieszczenie odpowiednio dobranych wir6w
dyskretnych na powierzchni no$nej i na §ladzie umozliwia symulacje pola predkosci przeptywu,



odpowiadajacego przeptywowi rzeczywistemu. W celu obliczenia predkosci indukowanych
przez wiry dyskretne zastosowano prawo Biota-Savarta w postaci:

Ap=0 ®)

gdzie wiokno wirowe o dtugosci dl ma cyrkulacje I', na razie nieznana.

W metodzie VLM wykorzystano wiry podkowiaste sktadajace si¢ z wiru zwigzanego, o
skonczonej dhugosci 1 dwoch wirdow swobodnych, poinieskonczonych. Na rys.1 wir zwiazany
oznaczono symbolem AB = 1,, wiry swobodne oznaczono symbolami AN; oraz BN,

Rys.1

Predko$¢ indukowana przez wiokno wirowe ABw punkcie P moze byé obliczona [4,5.265]
nastepujaco:

j sin® dO® 9)

gdzie ® oznaczono kat pomigdzy wektorem AB i punkt P, natomiast 1p jest odlegltoscia punktu P

od odcinka AB. W [4] pokazano, ze predko$é Vap przedstawiona wzorem (9) moze byé
doprowadzona do postaci

= I xr |- T r
V= 2 |52 = (Fac], HFac2
S e L I e

gdzie {Faclag}jest wektorem zaleznym od wspotrzednych punktow A,B,P za§ {Fac2sp}jest
skalarem rowniez zaleznym od wspotrzednych punktéw A,B,P. Predko$¢ indukowana w
punkcie P przez wir podkowiasty N;ABN, jest rowna sumie:

— —

V=V + VAN1 + VBN2 (11)



gdzie predkosci \Y% AN{» \7]31\12 otrzymano ze wzorow analogicznych do (10), np.:

. T
Van, = Iim - {FaCI AD }{FaCZ AD } (12)

D—owx 4

Szczegodtowe wzory do wyznaczenia \Y AB A4 ANy > Vv BN, zamieszczone sa w [4, 5.267-269].

Catkowita predkos$¢ indukowana przez n-ty wir podkowiasty obliczona w m-tym punkcie
kontrolnym na placie noSnym wynosi:

Vin =Canli (13)
gdzie:
=~ I
Con = —[{Facl AB }{FacZ AB }+ {Facl AN, }{FacZ AN, }+
-+{FaclBN2RFaCZBN2hmm
Predkos¢ indukowana przez wiry podkowiaste, w m-tym punkcie kontrolnym jest rowna:
V., =>.C..l, (15)

Rownanie (15) moze by¢ rozwiazane wzgledem zbioru Iy, dla zadanych predkosci
indukowanych Vo Dla ptatow nieskreconych o niezbyt duzej krzywiznie szkieletowej
wspohrzedne predkosci V , moga byé obliczone nastepujaco:

0

dz
=|-U,|a-—"] t
n oo( dxjm g0,

dx J_

!

(16)

gdzie a jest katem natarcia, za$ z(x) przedstawia rownanie szkieletowej. Kat ¢n, jest lokalnym
katem wzniosu. Po wyznaczeniu zbioru cyrkulacji {I'y} sita no$na na jednostkg rozpigtosci
panelu moze by¢ obliczona ze wzoru Zukowskiego w postaci:

Al =p, U_TI', (17)
natomiast catkowita sita no$na ptata moze byc¢ obliczona nastgpujaco:

L=3p,U,Ay,T, (18)
n



Wspotezynnik sity no$nej wynosi odpowiednio:

22 Ay, T,
C, = L % (19)
L= =
1
1 us U, > Ax Ay,
2 n
Podobnie mozemy obliczy¢ wspotczynnik momentu pochylajacego:
2> A I
MA %‘4 YHXn n
Cn =1 T C,U,Y Ax,A e
2pooUOOS Ca a oo% Xn Yn

gdzie C, jest $rednia cigciwa aerodynamiczna plata.

2.2 Metoda panelowa niskiego rzedu (metoda Hessa)

Podstawa metody jest rozwiazanie rbwnania Laplace’a dla pelnego potencjatu predkosci:

VO =0 21
ktoére moze przyjac postac [6]:
1 8 1 1
d(x,y,z) =— [ ( )dS—— [ o-— dS+CD (22)
am samolot + slad an an samolot f

Przyjmujac nastgpujace warunki brzegowe:
- wewngtrzny Dirichleta na powierzchni oplywanej bryty:

1 0 1
— | dS -—— [ o- dS 0 (23)
47 , 811 47 r
samolot + slad samolot
gdzie:
natgzenie dipola: pu=-(@-d;); (24)
natgzenie zrodta G =0Won . (25)

-Kutty-Zukowskiego na krawedzi sptywu (ostrze):

Ap(X,¥)rg =0 (26)



-na $ladzie wirowym:
0(x.y) _

27
o 27)

oraz zaktadajac, ze potencjal predkosci wewnatrz oplywanej bryly ®@; jest rowny potencjatowi w
nieskonczonosci @, otrzymujemy roéwnanie catkowe w postaci (23), ktéore mozemy
aproksymowa¢ uktadem réwnan liniowych, w ktérych niewiadomymi sa natgzenia dipoli p
(stale na panelu):

N Nw N
D Ckpy, T DGy + D Bkoy =0 (28)
k=1 1=1 k=1

gdzie Cy, C; 1 By to aerodynamiczne wspotczynniki wptywu :

Ck=4i _[ ;[ljdsk; Bk:—i I ldSk; (29)
" S1234 M N T S1234 "

N - liczba paneli na bryle samolotu;
Ny - liczba paneli na $ladzie;
87234 - powierzchnia k-tego panelu.

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

C=-n- Voo (30)

Aby zamkna¢ uklad rownan nalezy powiaza¢ niewiadome nat¢zenia dipoli na $ladzie wirowym
z natgzeniami dipoli na panelach bryly samolotu. W tym celu wykorzystano warunek Kutty-
Zukowskiego méwiacy, ze cyrkulacja na jednostke dtugoséci (wzdhuz y) na krawedzi sptywu jest
réwna zeru, oraz fakt, Ze natgZenie dipola na jednostk¢ dtugosci (wzdtuz y) jest réwne cyrkulacji
ze znakiem ujemnym [6]. W wyniku otrzymamy:

UTE = Mw = const 31
Natgzenie dipoli na krawedzi sptywu jest rowne rdznicy pomigdzy natgzeniami dipoli na gornej i
dolnej powierzchni, w poblizu krawedzi sptywu. Wykorzystujac zwiazek (31), nat¢zenie dipoli
na $ladzie mozna wyznaczy¢ z zaleznosci:

Hw = Hu - UL (32)

Zwiazek (32) pozwala na zamknigcie uktadu rownan (28). Pozostaje wyznaczenie calek ze
wzordw (29), definiujacych wspotczynniki wptywu. Sposob efektywnego wyznaczenia tych
catek pokazuja prace [6] 1 [7].



Rozwiazanie uktadu (28) daje rozklad potencjatu na powierzchni optywanej bryty. Aby
otrzyma¢ rozkltad cis$nienia, potrzebny do wyznaczenia globalnych charakterystyk, nalezy
wyznaczy¢ rozklad predkosci optywu rozniczkujac potencjatl predkosci wzgledem przyjetych
wspotrzednych. Nastepnie korzystajac z twierdzenia Bernouli'ego mozna obliczy¢ cis$nienie.
Rézniczkowanie numeryczne potencjatu jest jednak w ogdlnym przypadku dosy¢ ktopotliwe i
moze by¢ zrodlem wielu btedoéw, zwlaszcza w miejscach duzej nieregularno$ci siatki, np. na
zalamaniach krawedzi natarcia.

Obciazenia aerodynamiczne wyznaczamy zgodnie z nast¢pujacymi zaleznosciami:
- sile nosna

N
P =->pSin z (33)
i=1
- sil¢ oporu
N
P = => pSin-x (34)
i=1
- moment pochylajacy
N N
My :E‘lpisixini -z +i§1pisizi”i - X (35)

2.3 Metoda mieszana

Metoda mieszana polega na zastosowaniu wewngtrznego warunku brzegowego
Dirichleta (opisanego w rozdz. 2.2) dla elementéw grubych (kadtuby, gondole silnikowe, itp.)
oraz zastosowaniu warunku brzegowego Neumana dla powierzchni no$nych (skrzydta,
usterzenia). Powierzchnie nosne modeluje si¢ przy pomocy cienkich powierzchni podzielonych
na czworokatne panele, na ktorych zatozono staty rozktad osobliwosci (dipole). Mozna pokazac
[6], ze rozklad dipoli jest ekwiwalentny rozktadowi wirdw tym samym cienkie powierzchnie sa
traktowane podobnie jak w metodzie VLM . Wigcej szczegd6low na temat metody mieszanej
mozna znalez¢ w pracy [5].

3. Wyniki obliczen testowych.

Poniewaz szczegdlna uwagg, jak podano w rozdz.2., po§wigcono metodzie ,,petnej”, stad
w rozdziale tym zostanie przedstawione szereg rezultatow obliczen testowych. Na Rys.2
pokazany zostat rozktad predkosci na cigciwie lezacej w plaszczyznie symetrii prostokatnego
plata o wydluzeniu rownym 10. Obliczenia wykonano dla kata natarcia rownego 0, dla plata o
profilu NACA 63-4-020 i porownano z danymi eksperymentalnymi z raportu NACA TR-824
[14]



Niescisliwy oplyw plata prostokatnego, profil NACA 63-4-020,
wydhluzenie 10, kat natarcia 0°
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Rys.3.,4 pokazuja wyniki obliczen dla izolowanego prostokatnego ptata o profilu NACA
0012, o wydtuzeniu 2.4, przy kacie natarcia 6 °. Wykresy przedstawiaja rozktad cisnienia wzdhiz
cigciwy w poblizu koncowki skrzydta (2y/b=0.9) oraz w poblizu osi symetrii (2y/b=0.1). Wyniki
obliczen zostaty pordwnane z wynikami pracy [11]
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Niescisliwy optyw skrzydta prostokatnego profil NACA 0012, wydtuzenie 2.4, kat natarcia 6°
Rozktad ci$nienia na cigciwie w poblizu koncowki skrzydta (2y/b=0.9)
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Niescisliwy optyw skrzydta prostokatnego profil NACA 0012, wydtuzenie 2.4, kat natarcia 6°
Rozktad ci$nienia na cigciwie w poblizu osi symetrii skrzydta (2y/b=0.1)
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Rys.5,6 pokazuja wyniki obliczen dla izolowanego ptata trapezowego o profilu NACA
0012, o wydtuzeniu 4.8, zbieznosci 0.5, skosie krawedzi natarcia 30°, przy kacie natarcia 10°.
Wykresy przedstawiaja rozklad cisnienia wzdhuz cigciwy w poblizu koncéwki skrzydia
(2y/b=0.9) oraz w poblizu osi symetrii (2y/b=0.1). Wyniki obliczen zostaly poréwnane z
wynikami pracy [12]
Niescisliwy optyw skos$nego skrzydta trapezowego profil NACA 0012,

wydtuzenie 4.8, zbieznos¢ 0.5 kat skosu krawedzi natarcia 30° , kat natarcia 10°
Rozktad ci$nienia na cigciwie w poblizu koncowki skrzydta (2y/b=0.9)
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Rys.5

Niescisliwy oplyw skos$nego skrzydta trapezowego profil NACA 0012,
wydtuzenie 4.8, zbiezno$¢ 0.5 kat skosu krawedzi natarcia 30°, kat natarcia 10°
Rozktad ci$nienia na cigciwie w poblizu osi symetrii skrzydta (2y/b=0.1)
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Rys.6
Rys.7,8 przedstawiaja wyniki obliczen rozkladu cisnienia dla skrzydla pasmowego
profilu NACA 0002, na cigciwach w poblizu zalamania na krawedzi natarcia, po stronie
wewnetrznej (Rys.7 - 2y/b=0.219) oraz zewnetrznej (Rys.8 - 2y/b=0.28). Wyniki obliczen
porownano z wynikami pracy Rubberta [13] 1 Singha [11].

Niescisliwy optyw skrzydta pasmowego profil NACA 0002, kat natarcia 5°
Rozktad cis$nienia na cigciwie w poblizu zatamania krawedzi natarcia skrzydta (2y/b=0.219)
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Niescisliwy optyw skrzydta pasmowego profil NACA 0002, kat natarcia 5°
Rozktad ci$nienia na cigciwie w poblizu zatamania krawgdzi natarcia skrzydta (2y/b=0.28)
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Warto nadmieni¢ w tym miejscu, ze obszary w poblizu zatamania krawedzi natarcia moga
sprawi¢ duze ktopoty przy rézniczkowaniu rozktadu potencjatu, co jest tez zapewne gtéwna
przyczyna réznic prezentowanych wynikow.

Nastegpna grupa wynikow obliczen izolowanych ptatow zostata przedstawiona w Tabeli
1. Sa to rezultaty obliczen pochodnej wspdtczynnika silty nosnej wzgledem kata natarcia oraz
potozenia punkéw neutralnych statecznosci dla ptatéw o réznych zbieznosciach, wydtuzeniach i
skosach. Obliczenia dla ptatow z profilem NACA 0012 poréwnano z wynikami uzyskanymi z
raportow ESDU 7011 [8]

Tabela 1

A=0.5 A=1
zmienna | zrodlo A=2.67 A=533 A=2 A=4

Vaa=0°| 30° | 45° | 0° | 30° 45° 0° | 30° | 45° || 0° | 30° | 45°

prezento- | 3,20 | 3.18 | 3.00 (| 4.46 | 4.22 | 3.92 | 2.69 | 2.66 | 2.53 | 3.91 | 3.70 | 3.37
0Cz/oa. wana
metoda
ESDU | 3.12 | 2.99 | 2.78 | 4.32 | 4.21 | 4.05 [ 2.50 | 2.42 | 2.30 || 3.72 | 3.64 | 3.52
70011

prezento- (| 226 | .508 | .719 || .239 | .789 | 1.156 | .211 | .489 | .697 | .232 | .782 | 1.201

wana
metoda

ESDU | .223 | .495|.697 || .239 | .765 | 1.168 | .205 | .467 | .668 | .227 | .759 | 1.173
70011

XN

Kolejne obliczenia testowe wykonano dla uktadu skrzydto-kadtub i poréwnano z danymi
eksperymentalnymi zawartymi w pracy Singh'a [10]. Na Rys.10-12 pokazano rozktad cisnienia
na przekrojach kadtuba zdefiniowanych katem ¢ na Rys.9, oraz na dwoch wybranych cigeciwach.

Uktad testowy skrzydto-kadtub, profil skrzydta RAE 101
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Niescisliwy optyw uktadu skrzydlo-kadtub, profil RAE-101, kat natarcia 2.9°
Rozktad ci$nienia na kadtubie - przekrdj potptaszczyznag ¢ = -15°
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Niescisliwy optyw uktadu skrzydto-kadtub, profil RAE-101, kat natarcia 2.9°
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Niescisliwy optyw uktadu skrzydto-kadtub, profil RAE-101, kat natarcia 2.9°
Rozktad ci$nienia na cigciwie w poblizu osi symetrii skrzydta (2y/b=0.28)
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Niescisliwy optyw uktadu skrzydto-kadtub, profil RAE-101, kat natarcia 2.9°
Rozktad ci$nienia na cigciwie w poblizu koncowki skrzydta (2y/b=0.928)
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4. Wyniki obliczen samolotu 1-23

Obliczenia dla samolotu 1-23 wykonano w dwodch wariantach: dla uktadu skrzydto-
kadlub oraz dla pelnego ukladu (z usterzeniem). Wyniki obliczen z uzyciem trzech
wspomnianych wczesniej metod (VLM, metoda niskiego rzedu - pelna oraz metoda mieszana -
cienkie powierzchnie no$ne [5]) porownano z badaniami tunelowymi oraz z tzw. metodami
uproszczonymi [8,9]. Rys. 14 przedstawia bryt¢ samolotu I-23 po parkietyzacji - 1500 paneli, z
pasmami $ladu zaznaczonymi linig przerywana.
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Rys.14
Rys. 151 16 przedstawiaja wspdtczynnik sity nosnej oraz wspotczynnik momentu pochylajacego
w funkcji kata natarcia ukladu skrzydto-kadtub. Zgodno$¢ z eksperymentem wartosci
wspotczynnikow jest najlepsza dla metody pelnej, zwlaszcza dla wspdtczynnika momentu
pochylajacego. Mimo pewnych rozbieznosci dla pozostatych metod obliczeniowych zwraca
uwage dobra zgodno$¢ pochodnych wzgledem kata natarcia.

Samolot 123, uklad skrzydlo-kadlub - wspélczynnik sily noSnej w funkcji kata natarcia
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Samolot 123, uklad skrzydlo-kadlub - wspélczynnik momentu pochylajacego w funkcji wspoélczynnika sily nosnej
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Kolejne rezultaty to wyniki obliczen symetrycznych pochodnych stateczno$ci
wzgledem predkosci w oraz wzgledem predkosci katowej g. Obliczenia wykonano metoda
VLM oraz petna metoda panelowa niskiego rzedu i poréwnano z wynikami obliczen
metodami uproszczonymi [8,9]. Rezultaty obliczen przedstawiono w tabelach 2 1 3.

Tabela 2
Cmgq Czq Cxq
metody uproszczone -10.977 7.153 0.163
VLM -9.970 5.590 0.629
metoda Hessa -10.850 6.642 0.361
Tabela 3
Cmw Czw Cxw
metody uproszczone -1.145 5.942 0.657
VLM -0.868 5.400 0.173
metoda Hessa -1.146 5.672 0.496

Jak wida¢ z zamieszczonych wynikow wszystkie metody daja bardzo zblizone wyniki dla
pochodnych wspotczynnika sity no$nej oraz momentu. Duze rozbiezno$ci wystgpuja jedynie dla
pochodnych wspotczynnika oporu co jest zrozumiale biorac pod uwage duze uproszczenia
modelu fizycznego prezentowanych metod obliczeniowych.

5. Podsumowanie

Trzy rézne metody obliczeniowe zastosowane do wyznaczenia rozkladu ci$nien na
powierzchniach no$nych ptata wymagaja réoznych czasow przygotowania danych wejsciowych i
réznych czaséw obliczen, zarowno wspotczynnikéw wplywowych jak i czasow niezbednych do
rozwigzania ukladu réwnan. Stosunkowo najltatwiejsza jest parkietyzacja dla VLM. Nawet jezeli
ptat (lub ptaty) maja skomplikowana geometrig, to zawsze mozna podzieli¢ obrys plata na
skoficzony zbior superpaneli w ksztalcie trapezow. Podziat kazdego z trapezow na dowolna
liczbg paneli moze by¢ dokonany przez komputer. Dane kazdego panelu (np. wspotrzedne



narozy, skos krawedzi natarcia, wznios, wspoirzedne punktéw zréodtowych 1 punktow kollokacji,
cieciwa 1 wysokos¢) moga by¢ zapisane do pamigci operacyjnej lub masowej (przy bardzo duzej
liczbie paneli). Szczegdly algorytmu podziatu przedstawione sa w [5, s.105]. Parkietyzacja w
metodzie Hessa jest zdecydowanie bardziej pracochtonna 1 wymaga zadania siatki
wspotrzednych na catej powierzchni samolotu. Kazdy z trapezéw siatki musi posiadaé
wspotrzedne lezace w jednej plaszczyznie, czyli nie moze by¢ trapezem skreconym.
Wygenerowanie wspotrzednych takiej siatki jest powaznym problemem samym w sobie. Wiele
programéw profesjonalnych posiada odpowiednie ,,preprocesory”, ktore koduja wspotrzedne
siatki na podstawie wspotrzednych obrysu w wybranych przekrojach ptata i kadtuba. W
niniejszej pracy kodowanie wspotrzednych siatki dokonano za pomoca specjalnie napisanego
zbioru procedur, ktére umozliwiaja automatyczne zaggszczanie siatki. Wyznaczenie
wspotczynnikéw wplywu jest réwniez zdecydowanie bardziej czasochtonne w metodzie Hessa
(wzory 29) niz w VLM (wzory 14), gdyz wymaga wykonania numerycznych catkowan i
rozniczkowan. Metoda Hessa wymaga rowniez dolaczenia do pakietu podstawowego tzw.
,postprocesora”, ktory potrafi przedstawi¢ graficznie przebiegi ci$nien, zarowno na dolnej jak i
gornej powierzchni nosnej plata 1 kadluba. Analogiczne prezentacje wynikow VLM sa
zdecydowanie prostsze. Reasumujac stwierdzamy, ze na kazdym etapie obliczen metoda Hessa
wymaga zdecydowanie wigkszego naktadu pracy niz VLM. Poniewaz VLM nie moze
uwzgledni¢ wptywu grubosci kadtuba na optyw, wigc zdecydowano sig przetestowac rowniez
metode mieszang, posiadajaca wady (spora pracochtonno$¢ przy kodowaniu wspédtrzednych
kadtuba) ale i1 zalety obu metod (zwigkszona doktadnos$¢, uwzglednienie wptywu grubych
kadtubow, tatwiejsze kodowanie wspotrzednych ptatow).

Wyniki przeprowadzonych obliczen wskazuja, ze metoda panelowa niskiego rzedu
(metoda Hessa) daje zadziwiajaco dobra zgodnos¢ z wynikami eksperymentéw, zarowno dla
izolowanych ptatow (Rys. 2-8), ukladow skrzydto-kadtub (Rys.10-13,15,16), oraz catego
samolotu (tabela 2 1 3). Zwraca uwagg niezta zgodnos$¢ gradientu charakterystyki Cz wzgledem
kata natarcia o obliczona metoda VLM (Rys.15) oraz nienajlepsza zgodno$¢ wspotczynnika
momentu pochylajacego Cmbu otrzymana z VLM (Rys.16). Zgodno$¢ pochodnych
aerodynamicznych wzgledem wspotczynnikéw Cm 1 Cz obliczonych metoda VLM mozna
uzna¢ za wystarczajaca (Tabela 2), natomiast pochodne wspdtczynnika oporu Cx, obliczone z
VLM sa obarczone zbyt duzym bigedem. Biorac pod uwagg wszystkie powyzsze wyniki 1
porownania mozemy stwierdzi¢, ze metoda panelowa niskiego rz¢du (metoda Hessa) wymaga
duzego naktadu pracy przy kodowaniu danych oraz jest czasochtonna w obliczeniach ale daje
wyniki bardzo dobrze zgodne z wynikami do$wiadczen. Metoda siatki wirowej (VLM) jest
prostsza ze wzgledu na kodowanie danych i1 mniej czasochtonna w obliczeniach. Uzyskane
wyniki moga by¢ cenna informacja o charakterystykach aerodynamicznych samolotu,
szczegolnie na etapie projektu wstgpnego. VLM moze dostarczy¢ wielu cennych informacji
niezbgdnych do analizy statecznos$ci samolotu (np. pochodnych aerodynamicznych), cho¢
niektore z tych pochodnych moga by¢ obarczone sporymi bigdami (pochodne wspotczynnika
oporu). Wydaje sig, ze spora szansa, na uzyskanie szybkich 1 doktadnych algorytmow, jest
zastosowanie metody mieszanej cho¢ nalezaloby w tym celu obliczy¢, porownaé i
przeanalizowaé wszystkie pochodne aerodynamiczne obliczone metodami zarowno Hessa i
VLM oraz metoda mieszana.
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