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Praca dotyczy numerycznego wyznaczania rozkladu ciSnien i wybranych
wspdlezynnikéw aerodynamicznych skrzydel trapezowych i prostokatnych w usta-
lonym oplywie naddZwickowym. Zastosowano do tego METODE LINII MACHA
przedstawiona w pracy [1]. Poréwnano wyniki obliczed z wynikami innych metod
obliczeniowych oraz z danymi eksperymentalnymi. Stwierdzono dobra zgodnosé.

Wykaz wazniejszych oznaczen

a — predkoéé diwieku
8o — predkos¢ dZwieku przeplywu niezaburzonego
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AR — wydluzenie geometryczne plata (AR = b?%/S)
b — rozpietoéé plata
c — cieciwa plata
Ca — érednia cieciwa aerodynamiczna
Cm — wspdlezynnik momente pochylajacego
Cp — bezwymiarowy wspdlczynnik cisnienia
C: — wspblczynnik oporu
C, — wspélczynnik sity noénej
E(8,A) — pelna funkcja eliptyczna
E=f{* \/1-(1- ctgA)sin® o dp
M, — moment pochylajacy (wzgledem osi y)
Ma,, — liczba Macha przeplywu niezaburzonego ( May, = Vo/@oo )
p — cifnienie calkowite
Poo — ciénienie calkowite w przeplywie niezaburzonym
Ap — r6znica cifnien miedzy gbérna, a dolna powierzchnia, plata
Py — skladowa sily aerodynamicznej na os z
P, — skladowa sily aerodynamicznej na of z
q — ciénienie dynamiczne (g = poo V2 /2)
S — powierzchnia plata
t -— czas
Voo — predkosé przeplywu niezaburzonego
| 4 — wektor predkosci
U, v, W — skladowe predkosci zaburzeii odpowiednio wzdtuz osi z,y, 2z
z,Y,2 — wspolrzedne kartezjafiskie
a — kat natarcia
B — wwspélezynik Prandtla-Glauerta (8 = /Ma2, — 1)

¢{z,y,2) — potencjal predkosdci zaburzen
&{z,y,2) — pelny potencjal predkoéci

K — wykladnik izentropy

A — skos odpowiedniej krawedzi skrzydia

A — zbieznoé¢ skrzydla

Hoo — kat Macha (sin oo = Ma3!)

P — gestodé powietrza

Poo — gestosC powietrza w przeplywie niezaburzonym
Indeksy

LE — krawedZ natarcia

TE — krawed? splywu
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1. Wstep

Celem niniejszej pracy bylo pokazanie konkretnej metody wyznaczania
wspélczynnikow sity nosnej, oporu i momentu pochylajacego, tak waznych w pod-
stawowych obliczeniach aerodynamicznych oraz w badaniach statecznoéci ruchu
samolotu. Poprzez poréwnanie uzyskanych wynikéw z dostepnymi danymi eks-
perymentalnymi i wynikami uzyskanymi innymi metodami, chcieliSmy sprawdzié
poprawnoéé i efektywnosé metody opracowanej w [1].

2. Podstawy teoretyczne

Przy zalozeniach szczegélowo oméwionych w pracy [1], mamy do dyspozyciji
nastepujacy uklad réwnai:

%’-:- + div(pV) = 0, (2.1)
dav 1

'E = —;gra.d b, (22)
P = Poo(P/Po0)"- (2.3)

Po wprowadzeniu zalozen upraszczajacych :
padﬂziyi zt) =V, : (24)
@ =Vooz +¢(z,9,2,1), (2.5)

Op _
o = 0, | (2.6)
otrzymujemy liniowe ustalone réwnanie oplywu naddZwiekowego w postaci
o Po_
2L _ T _ ¥

i ity v il = it (2.7)

3. Wyznaczenie wspélczynnikéw aerodynamicznych

Zgodnie z przyjeta konwencja ozixa.czeﬂ, wspélczynniki aerodynamiczne sg
Wyrazone wzorami:
— wspdlczynnik sily nosnej

¢ =%, (3.1

e
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— wspélczynnik momentu pochylajacego

Cm = 1, (3.2)
© qSQlL_‘
— wspdlczynnik oporu P

C: = q_S , (3.3)
gdzie ‘
P, = [[ ap(e,g)dzdy, (3.4)

M, = ./SAp(z,y)zdzdy, (3.5)

natomiast wyznaczanie P, zostanie przedstawione w p.4.
Wyrazenie Ap we wzorach (3.4) i (3.5) oznacza réznice ciSnief miedzy gérna i
dolna powierzchnia skrzydla, czyli

Ap=pi—pu , (3.6)

gdzie p;,p, oznaczaja odpowiednio ci$nienie na dolnej i gérnej powierzchni. Dla
plaskiej plytki cinienia te maja te sama wartoé¢ bezwzgledna, a zatem

Ap=12p. 3.7
Cisnienie p mozemy wyznaczyé ze wzoru
C, = ’i‘q—”ﬁ . (3.8)

Tak wiec wyznaczenie wspoiczynnika sily nosnej i momentu pochylajacego sprowa-
dzilo si¢ do wyznaczenia wspélczynnika cisnienia Cp . Ten za$ na podstawie calki
Cauchye'go -Lagrange’a [1] z uwzglednieniem réwnania (2.3) i definicji predkosci
dZwieku mozna uzyskaé jako

1

2 K- 1 0. ., n_
C, = 1 Mag(1 — —- (V2 +220)))=T - .
P nMago{[ + 2 a‘°°( Vc?o( + at))] ! 1} ’ (3 9)
gdzie V zwiazane jest z ¢ przez (2.4).
Wzér (5.9) po wykorzystaniu zalozenia §2.5) i przeprowadzeniu jak najdalej
idacej linearyzacji, przybiera postaé

2 0 d
CP - _V_ozo(a + Vw‘a_z)sp(z’y’ Z,t) H) (3'10)
skad dla przeplywu ustalonego mamy
2
c, =--2.% (3.11)

Voo Oz °
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Ze wzoru koficowego (3.11) widaé wyraénie, ze wyznaczenie C; i Cn polega
na uzyskaniu potencjalu zaburzefi. W tym celu nalezy rozwiazaé réwnanie (2.7) z
odpowiednimi warunkami brzegowymi. Do najwazniejszych z nich nalezy warunek
na skrzydle '

. Vita = Vi/n s (3.12)

gdzie symbole w indeksach oznaczaja odpowiednio: b-skrzydlo; f-plyn; n-
kierunek normalny do powierzchni skrzydla.

W wyznaczaniu oplywu powierzchni nosnych z reguly przyjmuje sig, ze

F(z,y,2,t) = 2 — f(z,y,1) =0, (3.13)

gdzie F jest rOwnaniem powierzchni oplywanej.
Po podstawieniu (3.13) do (3.12) z wykorzystaniem (2.5) i przeprowadzeniu
daleko idacej linearyzacji otrzymujemy

0 i/ _ Oy )
(a + Voog;)f(za y:t) - 8_z|z=0:!: . (3.14)

Zapis po prawej stronie warunku (3.14) oznacza przeniesienie warunku brzegowego
z powierzchni skrzydla na plaszczyzne z = 0.

Dla rozwazanego przeplywu ustalonego mamy na obu stronach skrzydla

of _ 9
®0z 8z’

Jesli w charakterze modelu skrzydla weZmiemy plaska plytke znajdujaca sie pod
malym katem natarcia to mamy f = z = ~az, skad 8f/8z = —a i warunek (3.15)
sprowadza si¢ do cze¢sto stosowanego wzoru

(3.15)

dp _
o= Vewa. (3.16)

Oprécz warunku (3.15) lub (3.16) stawia sig nastepujace warunki brzegowe:

— na poddZwickowej krawedzi splywu Ap(z,y)rg =0, - (3.17)
— w fladzie wirowym 9p(z,y)/0z =0, (3.18)
— poza skrzydlem i sladem wirowym ¢(z,y)=0. 3.19)
Rozwiazanie réwnania (2.7) z warunkami brzegowymi ma postaé:
1 / w(§,n)
2,9,2) = —— 250 gedy 3.20
#(z,9,2) H/E(‘W) 7 Kdn (3-20)
gdzie:
5 .
w= :‘)%I':o , (3.21)

R= /(= - ¢ —Fly -1y + 7, (3.22)
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natomiast X(z,y,z) oznacza obszar calkowania obejmujacy czgi¢ plaszczyzny
zy, ktéra lezy wewnatrz odwrotnego stoika Macha o wierzcholkn w punkcie
(z,y,2). Majac potencjal predkoéci zaburzesi mozemy juz obliczy¢ rozklad ciénies,
a nastepnie poszukiwane charakterystyki.

4. Wyznaczanie wspélczynnika oporu

Wspdlczynnik oporu cienkiego skrzydia mozna obliczyé ze wzoru (zob. [2] str.
381)

C: =aC, -CT |, (4:1)
gdzie CT - wspélczynnik sily ssania skrzydla (dla naddiwiekowych krawedzi na-
tarcia rowny zeru)

1
31:. = T/(EPOOV; 5), (4.2)
gdzie T - sila ssania.
Tak wigc obliczenie wspdlczynnika oporu przy znanym C; sprowadza si¢ do
obliczenia sily ssania. Sile t¢ moZna wyznaczyé tak jak dla skrzydia skosnego o
nieskoriczonej rozpietosci (zob. [2] str. 307)

T = 2Mpo/ighrs —F f 2yay, (4.3)

gdzie  jest dane wzorem (3.20) . Po scalkowaniu otrzymujemy

T= 11b=p°°[ i ﬂ, A )]’\/1 ~ Ma2, + tg?ALs . (4.4).

Wspélczynnik CT sily ssania, zgodnie z definicja (4.2) przybiera wéwczas postaé

actgALE

T _ —_ O
Ce = H[E(ﬂaALE)

Py/1 - MaZ, + tg*ALs . (4.5)

5. Obliczenia wspélczynnikéw ciénienia skrzydel trapezowych
i prostokatnych

Obecnie zostana przedstawione szczegolowe wzory na cisnienie w poszczegdl-
nych obszarach, dla skrzydel trapezowych z pod- i naddZwiekowa krawedzia na-
tarcia oraz dla skrzydia prostokatnego.
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a) skrzydlo trapezowe z poddZwigkowymi krawedziami natarcia (rys.1)!
2actg?ALE z
E(B,ALE) V/z%g?ALE - v
o« [Grne-2)
C z’ = b
pu(@:9) nE(B, ALE) \/21’(2 + ytgALE)
Coni(z,9) = 0,
gdzie n = !x%m,
b) skrzydlo trapezowe z naddiwickowymi krawedzaimi natarcia (rys.2)
2a

Cpi(z,y) = ﬂ_x/1—=n2’

¥/ 'In? — d?
Coulz,y) = N(7 —arctgy/T—7),

Co(z,9) =

Cpui(z,y) = NarctgRy,

n? — d2

Corv(2,¥) = Cpyy — Narctgy/——-,

Cp,(z,y) = NarctgR,,
Crw(za 1/) = Cpy — NarctgRs,

- k
Cpyi(z,¥) = Nlarctg(kl) — arctgR, + arctgRq — a.rctg(T)] ,

453

(5.1)

(5.2)

(5.3)

(5.4)

(5.5)
(5.6)

(5.7)

(5.8)
(5.9)

(5.10)

Cpyiri(Z,¥) = Nlarctg(kRs) — arctg(kl) - a.rctg({-) ~ a.rctg(%)] ,(5.11)

gdzie:
d = %tgALE,
N = 4a
T HOf1-n3’

‘R = ‘/ B(n +1)(b~ 29)
2(z + By) — B(n + 1)b’

i oL \/ Aln—1)(2y - b)
27 Vo< 8y)-Bn-1)p"’
Ry = ‘[2(z—ﬂy)—ﬂ(n+1)”
Y B+ 1)(2y+8)

\/2(z + By) — B(n + 1)b
B(n+1)(2y+0) °

R4

1Wszystkie rysunki na koicu pracy

(5.12)

(5.13)

(5.14)
(5.15)
(5.16)

(5.17)
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_ [2Az—By)+B(n—1)b
e =y Bn+1)2y+b) ° , (5.18)
= B(n + 1)(b - 2y)
o = ‘/2(2 +By)+B(n~ 1)’ (5.19)

E o= ‘/}f: o (5.20)
| = 1/zlzz ' (5.21)

c) skrzydlo prostokatne (uwaga: inne, niz w poprzednich przypadkach, polozenie
poczatkn ukladu wspélrzednych)-rys.3

Cpi(z,y) = %a ) (5.22)

Co(9) = garcey 720, . 629)
- _2a 4a |_B(b-y)
Cori(z,9) Con B + Hﬂal'ctg (z + By) - fb . (5.24)

8. Obliczenia numeryczne i wyniki

[}

Przedstawione zagadnienie, mimo znajomoséci wzoréw analitycznych na ciénie-
nie nie jest wygodne do obliczenr numerycznych. Po pierwsze wystepuje problem
catkowania po powierzchni (wzory (3.4) i (3.5)), w niektérych przypadkach z oso--
bliwoéciami na brzegu (np. obszar I - rys.l). Mamy réwniez do czynienia z
calkowaniem funkcji specjalnych oraz z rozbudowana ”"logika” przy wyborze ob-
szaru calkowania - mimo znacznych ograniczei narzuconych na obrys skrzydla
istnieje mozliwos¢é wystepowania kilkunastu przypadkéw obliczeniowych.

Do calkowania powierzchniowego zastosowano metode kwadratur Gaussa dla
czworokatéw [4]. Do obliczenia funkcji specjalnych stosowano metode Romberga.

Metoda nazwana przez nas Metoda Linii Macha pozwala na wyznaczenie
rozktadu cisnief na placie (rys.4), a co za tym idzie szeregu wspdlczynnikéw i
pochodnych aerodynamicznych. Ze wzgledu na znikoma iloé¢ wynikéw badan tu-
nelowych w literaturze, wyniki obliczei poréwnano z danymi publikowanymi w
raportach ESDU [5] i kilkoma jedynie danymi z dmuchaii oraz innych metod obli-
czeniowych [3,6,7,8,9].
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Rysunki 5-7 przedstawiaja C, jako funkcje kata natarcia dla réznych liczb Ma-
cha, dla skrzydla typu Delta o wydluzeniu AR=1. Rysunek 8 pokazuje zaleznosé
dC,/da od liczby Macha dla skrzydla trapezowego.

Rysunek 9 przedstawia wspdlczynnik oporu w funkcji wspdlczynnika sily no-
$nej dla skrzydla typu Delta o wydluzeniu AR=2. Opisane wielkosci sa poréwnane
z wynikami z dmuchat [6,8,9] i innych metod obliczeniowych ([3], str.202). Ry-
sunki 10-19 pokazuja obliczenia dC;/da oraz dC,, /dC, w funkcji liczby Macha dla
platéw prostokatnych i trapezowych o réznych wydinzeniach i zbieznosci. Wyniki
poréwnane sa z danymi z raportéw ESDU [5].

Wyniki obliczes uzyskane prezentowana metoda wykazuja, na ogot duza zgod-
noéé z wynikami doéwiadczalnymi, a takze z raportami uznawanymi za wzorzec.
Pewne niezgodnosci, zwlaszcza dla dCy, /dC, , wystepuja dla platéw o duzym sko-
sie i wydluzeniu.

7. Podsumowanie

Opisana metoda ma wiele zalet, posiada jednak réwniez wady. Podstawowym
jej minusem sg duze ograniczenia narzucone zaréwno na sam oplywany obiekt jak i
na rodzaj oplywu i ofrodka [1]. Przewazaja jednak zalety; mozna zatem stwierdzié
celowoéé jej stosowania. Metoda daje duza iloéé informacji (wspélczynniki aero-
dynamiczne, niektére pochodne, rozklady cisnienia) przy bardzo malym koszcie
(czasie) obliczeniowym. Z tego tez powodu doskonale nadaje si¢ do pierwszych
szacunkowych obliczed, nawet bardziej skomplikowanych obryséw, ktére zgodnie
z wymogami prezentowanej metody zostalyby uproszczone. Do dalszych obliczert
nalezaloby zastosowal jednak inne metody np. metody elementu skoficzonego.
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Summary

We deal with the numerical computations of the pressure distributions aerodynamic
coeflicients for trapezoidal and rectangular wing planform in a steady supersonic flow. The
Mach-line method has been applied [1]. The results of computations have been compared
with those obtained other theoretical methods and experimental data. Good agreement
has been ascertained. p

Pesiome

B paGoTe mpeAcTaB/IeHO pe3yIbTATE BHIYMACIERAS A3DONHHAMAYECKAX NABICHAR K
x03pQHIEHTOR B CIy4Yae TPANENOHAANREIX M NPAMOYTONEHRIX KPhUIEB CTAHAOHEPEOM
CBEepX3ByKOBOM MOTOKe rasa [1]. PesyinTaTs! BRIMHCIERHR CDABHEHO C pe3yILTATAMEA
APYTEX TEOPETHYECKHX SKCIEePHMEHTANLHBLIX Hccienoranuml. [losyyero xopomoe co-
riacHe.

Praca wplyneta do Redakcys dnia 12 lipca 1989 roku
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Rys. 2. Skrzydlo trapezowe z naddiwickowymi krawedziami natarcia

Rys. 3. Skrzydlo prostokatne
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Plot DELTA - Cx = {(C2), AR=2, Mo=1.53
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Plat tropezowy AR=2, A=(Q.25
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