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OBLICZANIE POCHODNYCH AERODYNAMICZNYCH SAMOLOTU W ZAKRESIE NADDZWIEKOWYM
PRZY ZASTOSOWANIU METODY "PUDELEK MACHA™

Streszczenie. W pracy przedstawiono model fizyczny i matematycz-
ny samolotu w naddzwiekowym przeptywie potencjalnym. Pokazano metode
obliczeniowa, zwang metodg "PUDELEK MACHA"™ oraz wyniki obliczen
pochodnych aerodynamicznych samolotu.

Pe3yMe. B padoTe nepeucTaBJieHa $113HwecKSH « MaTewaTHwec-
KafT Monejib caxoJieTa b ctauko Kaphom cBepx3Bykobom notoKe ra-
sa. Il0Ka3aH HKCJieHHbJK MeTOFl, Ha3BaHHaK MeTOFIOM KOpOOKOB Maxa
(MeTou HHeeK) h pe3y«bTaTbi bmhhcjihghhh aaponHHaMHwecKHX npo-
M3 BOAHDIX.

Summary. Work contents aircraft physical and mathematical models
in supersonic potential flow. Numerical method, <called MACH BOX
METHOD and calculation results of stability dérivates are presented.

1. WSTEP

Model przeptywu potencjalnego Jest obecnie chyba najpowszechniej
stosowanym modelem do opisu optywu ciak, gdyz pomimo wielu uproszczen
wyniki uzyskane przy jego zastosowaniu nie odbiegaja znaczaco od wynikéw
otrzymanych z wykorzystaniem modeli pedniejszych, przy znacznie mniejszym
koszcie obliczen. Metody takie rozwiajane juz od wielu lat, réznig sie
gtoéwnie sposobem generacji siatek (podziatu na elementy). Niniejsza praca
przedstawia metode nazwana roboczo metoda PUDELEK MACHA 11) (ang- MACH
BOX lub CHARACTERISTIC BOX [2]) 1 jej zastosowanie do obliczen pochodnych

aerodynamicznych w zakresie naddzwiekowym.
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2. MODEL FIZYCZNY

Przyjmujac, zgodnie z [3], ze “model fizyczny to znak graficzny plus
przyczyna sprawcza" zbudowano model Tfizyczny samolotu w przeptywie
naddzwiekowym. Bryte samolotu zastapiono jego rzutem na ptaszczyzne odpo-
wiednig dla szukanych charakterystyk i podzielono tak, aby mozna byto
uwzglednié¢ réznice potozenia katowego elementédw samolotu (rys.l). Konfigu-
racja samolotu jest zdefiniowana przez wspodrzedne narozy elementéw i
wzajemne podozenia katowe miedzy elementami podziatu logicznego. Przyjeto
réwniez szereg zatozenn dotyczacych opkywu, sprowadzajacych zagadnienie do
modelu przeptywu potencjalnego [1] (p4yn nielepki, optyw bezwirowy, ptyn

nie przewodzi ciepta, roéwnowaga termodynamiczna).

3. MODEL MATEMATYCZNY

Wynikiem modelowania matematycznego jest roéwnanie:

a2<f a2y a2<g
(Maz-1) 0 Q)
fix dy dz

z warunkami brzegowymi:

ap
- na powierzchni nosnej - = -V sina
dk 00
- na krawedzi spiywu Ap(X,y) ﬂ§0
- w Sladzie wirowym 3N(X,y)/Sx =0 ,

- poza powierzchnia iSladem wirowym @x.y) =0 ,

gdzie: < - potencjat predkosci zaburzen
Ma - liczba Macha
a - kat natarcia

Ap - roéznica cisnien miedzy gérnag i dolna powierzchnia skrzydta.

Rozwigzanie réwnania (1) przybiera postac:

1 w(e, jj)dedrj
P, y-2) N A )
n S(x.,y,z) R
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gdzie

I T =/ (x-e)2- 02[(y-Mz+ 22]

4. METODA"PUDELEK MACHA™

Metoda obliczeniowa sprowadza sie do wyznaczenia catki (2) przy znanej
predkosci normalnej w(,T))- U tym celu wprowadzono nowy uktad

wspétrzednych zwigzany z tworzacymi stozka Macha (rys.2)

r = (x-0y)/0 , s = (x+py)/0 (©)
Catka (2) w nowych wspétrzednych przybiera postac:
1 w(e ,i) )de dn
@r.s) = - - If e P 0)
21T S{r,t) R
L] / L] L] !
gdzie R =V (r-r )(s-s )

Dzielimy powierzchnie catkowania na elementarne kawatki - PUDELKA MACHA
prowadzac linie réwnolegte do tworzacych stozka Macha (rys. 2).Po prze-
ksztatceniach dostosowujgacych zagadnienie do takiegopodziatu [4] 1
ubezwymiarowieniu, roéwnanie (4) przybiera postac:

2h L R

+(Lh,Rh) = - — £ £  w(nh,mh) B(n,m,L,R) ®
Il n=1 m=1

gdzie B(n,m,L,R)=1I/i(i/L-n+1l + 'ZL-n )(W¥ R-m+1l + ¥ R-m )j

Funkcje w(nh,mh) wyznacza sie opierajac sie na warunkach brzegowych:
- dla obszaru powierzchni noé$nej - oznaczonej S na rys.?2
ws (nh,mh) = -sin a(x,y) ;
- dla obszaru poza powierzchnia ncéng i $ladem wirowym, oznaczonego 5" ,

na lewo od osi OX:
L-1

w o (Lh.Rh) = - T w(nh,mh) B(n,L)
al hes

na prawo od osi OX:

R-l
w, (Lh.RN) = - V w(nh.mh) B(m.R)
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gdzie B(n, L)=1/(i/L-n+l+i/L-n ), B(m, R)=1/(i/R-m+1+i/R-m ),

- dla $Sladu wirowego- oznaczonego S

2h LR,
wATLh_Rh)*F(L.h,R_h)-V £ w(nh,rah) B(n,m,L,R) ,
m =l »=1

gdzie (L-h.R.h) oznacza element (pudetko) znajdujgce sie na Kkrawedzi
sptywu takie, ze L-R = L.-R. -natomiast symbol ££° oznacza sume bez

elementu (L,R).

5. WYZNACZANIE POCHODNYCH AERODYNAMICZNYCH

Wiedzac,ze wspédczynnik cisnienia jest réwny [1]:

2 &
C e : ®

mozemy odpowiednio catkujac (5) wyznaczy¢ rozkdad cisnien na powierzchni
samolotu. Aby otrzymaé¢ konkretne pochodne aerodynamiczne wystarczy wyzna-
czy¢ rozktad predkosci normalnej na powierzchni nosnej, a wiec lokalny
kat natarcia. Dalej zostanie pokazane wyznaczanie predkosci normalnej dla

kilku przyktadowych pochodnych aerodynamicznych (dla przypadku z rys. IB).
aCz ddn

Pochodne — ,-— (wzgledem kata natarcia):
da da
- w tym przypadku zaktada sie, ze kat natarcia (globalny) jest staty
a(x,y)=const, a wiec w (nh,mh)»—sin(a+a_d) ) gdzie: a_d) - kat zaklino-
. 1 1
wania i-tej powierzchni wzgledem powierzchni odniesienia
acz acm
Pochodne — -—— (wzgledem predkosci katowej pochylania):
dQ dQ

- w tym przypadku nalezy zdefiniowa¢ potozenie osi obrotu (bieguna) vy

(rys.3), a nastepnie wyznaczy¢ rozktad predkosci ze wzoru:

aci
Pochodna --- (wzgledem predkosci katowej przechylania):
dpP
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predko$¢ normalng wyznaczamy w tym przypadku nastepujaco:

podobnie mozna wyznaczy¢ pochodne boczne dokonujac obliczen dla przy-

padku z rys. 1A.

6. WYNIKI OBLICZEN

Wyniki obliczen numerycznych wykazuja dobra zgodno$¢ metody z wynikami
eksperymentalnymi. Réznice miedzy wynikami obliczen a danymi 2z badan
eksperymentalnych nie przekroczyty 20% w najgorszym przypadku, Srednia
btedu nie przekracza 10-12%. Na rys.4 pokazano przykdtadowe wyniki
obliczen - pochodna dCn/dR (momentu odchylajacego wzgledem predkosci
katowej odchylania) dla samolotu MiG-21 obliczong powyzsza metoda oraz
dla pordéwnania wyniki badan w locie przeprowadzonych w Instytucie

Technicznym Wojsk Lotniczych.

Rys.1 Uk+ad superelementow Rys.2 Siatka pudetek Macha

Fig. 1 Configuration of superelements Fig.2 Lattice of Mach boxes
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Rys.3 Potozenie bieguna do obliczenh Rys.4 Bezwymiarowa pochodna momentu

Fig

in

2]
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pochodnych katowych odchylajacego wzgledem predkosci
katowej odchylenia w funkcji
liczby Macha

. 3 Position of pole for angular Fig.-4 Dimensionless derivate of rol-
derivates calculation ling moment respect to rolling

angular velocity as the function
of Mach number
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application of mach-box method for stability derivates calculation

IN SUPERSONIC FLOW

Work contents physical and mathematical model of aircraft in
supersonic potential flow. Aircraft was substituted by projection on
plane, suitable to wanted derivates (Fig-1). Result of these assumptions
is equation of potential flow in Laplace form (1), with defined boundary
conditions and known solution (2). Presented method shows a way of
solving integral form equation (2). New coordinates system (Ors) was
defined by formulas (3) - Fig.2; with axis paralell to rulings of Mach
cone. Equation (2) has form (4) now. Partition of integrating surface was
done according to Fig.2 and equation (6) with unknown potential of
disturbing velocity (p(x,y) was obtained. There is wanted normal velocity
w(x,y) to define now, for calculation stability derivates. Examples of
defining w(x,y) are presented in Chapter 5 in this work. Result of
paternal calculation of derivate of rolling moment with respect to rolling

angular velocity as the function of Mach number was shown on Fig. 4.



