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M O D E L O W A N IE  W PŁYW U STRU M IEN IA  Z A ŚM IG Ł O W EG O  NA 
PO C H O D N E  A ER O D Y N A M IC ZN E STATECZN OŚCI

Streszczenie: W  pracy przedstawiono wpływ strum ienia zaśmigłowego na 
pochodne aerodynam iczne stateczności. Zbadano efekty strum ienia oddzielnie na 
p łat i ustrzenie.

M O D ELLIN G  O F  T H E  PR O PE L LE R  SLIPSTREA M  E FFE C T  
ON STABILITY D ERIV ATIV ES.

Summary: T he effect of propeller slipstream on stability derivatives is presented. 
T he changes of flow around main wing and horizontal tail w ere separately 
investigated.

MOflEJIHPOBAHHE BJIH3HHH CTPYH BHHTA HA 
A3P0DHHAMH4ECKHE I1P0H3B0IIHHE

Pe3g)M0 . B paöoTe ttccnenoBaHo BJinstHHe cTpyn b h h t s  Ha aapoctiHaMKHecKtie 
npon3 BOflHtie it npononbityio ycToitm-iBocTb caMoneTa. []0 Ka3aH0 OTiiejibp.o 
BitMHHHe cTpyn Ha rnaBHoe Kpano h ropH30HTanbHoe onepeHHe.

1. W STĘP

Podstawow ą funkcją zespołu napędowego jest pokonanie oporu  aerodynam icznego, 
jednak jego położenie w stosunku do powierzchni nośnych wpływa na własności 
aerodynam iczne. M oże nastąpić polepszenie lub pogorszenie stateczności sam olotu w 
zależności od położenia zespołu napędowego. Ze wzrostem obciążenia skrzydeł należy 
się spodziewać coraz większego wpływu zespołu napędow ego na stateczność samolotu. 
Wpływ zespołu napędow ego na własności dynamiczne sam olotu ujawnia się poprzez:

a) ciąg Śmigla (bezpośrednio),
b) strum ień zaśmigłowy (pośrednio).

W pracy będą rozpatryw ane zmiany współczynników siły nośnej, oporu, m om entu 
pochylającego (rys.l) oraz pochodnych aerodynamicznych stateczności podłużnej, 
spow odowane strum ieniem  zaśmigłowym.
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2. M O D E L  FIZY C ZN Y  I M A TEM ATYCZNY

Sam olot traktow ano jako bryłę sztywną o sześciu stopniach swobody. Opływ jest quasi- 
ustalony, nielepki,podkrytyczny. Uwzględniono efekty ściśliwości zgodnie z zależnością 
P randtla-G lauerta. W  przepływie nie m a oderwań, zaburzenia prędkości są małe. Wpływ 
strum ienia zaśmigłowego objawia się przez zmianę pola prędkości na płacie głównym 
oraz na ustrzeniach. Powoduje to zmiany: rozkładu ciśnień, odchylenia strug zh płatem  
i wzrost ciśnienia dynamicznego przy usterzeniu. Rozważono klasyczną konstrukcję ze 
śmigłem ciągnącym.

2.1. Wpływ strum ienia  zaśmigłowego na płat główny

Strum ień zaśmigłowy zwiększa prędkość opływu na płacie i w konsekwencji siłę nośną. 
W zrost współczynnika siły nośnej można obliczyć z empirycznego wzoru [7]:

- S  550 N  
AC = T  (— ) C, [--------- i] ,  (!)

gdzie: S • - część powierzchni płata nośnego opływana strum ieniem  zaśmigłowym,
S ' =  7rD^ /4 - powierzchnia opisywana przez śmigło,

- średnica śmigła,
N f j - m oc rozporządzalna i-tego silnika,
Czs - współczynnik siły nośnej płata głównego, 
n - liczba silników.

M ożna zauważyć, że wzrost współczynnika siły nośnej zmienia się z mocą 
rozporządzalną i powierzchnią płata  objętą strumieniem zaśmigłowym.

2.2 .Wpływ strum ienia  zaśmigłowego na usterzenie poziome

Będą uwzględnione następujące zjawiska:
a) strum ień zaśmigłowy zmienia kąt natarcia na płacie głównym i na usterzeniach, 
zmienia więc również m om ent pochylający od usterzenia,
b) prędkość opływu zwiększa się.

Stosunek prędkości przy usterzeniu poziomym Vj_j do prędkości opływu 
niezaburzonego można wyznaczyć ze wzoru [5,6,7,8]:

V h  S h t  5 5 0  N r  ^
n* = (— ) = ( 1 + (— ) (--------- L)) n,,TO (2)

* V Sh q V S  hT0/

gdzie: - współczynnik wzrostu prędkości w pobliżu usterzenia,
- powierzchnia usterzenia poziomego opływana strum ieniem  zaśmigłowym, 

S^ - powierzchnia usterzenia poziomego,
"hTO '  stra ta  prędkości przy usterzeniu poziomym dla N r =0.

W zrost kąta odchylenia strug za płatem , e -, jest funkcją siły prostopadłej do osi obrotu 
śmigła, powstającej na skutek skośnego odmuchiwania śmigła oraz bezwymiarowego
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współczynnika ciągu C-:

P.  =

=

V

i (3)

* p W

gdzie: P s - ciąg rozporządzalny,
np - spraw ność zespołu napędowego.

Pochodną kąta  odchylenia strug za płatem  można wyznaczyć korzystając z danych 
uzyskanych na podstawie doświadczeń nad serią śmigieł. Wynika z nich następująca 
zależność [2,5,6,9]:

£ dC / (ą \
<4>

W spółczynniki k j, ^  s4 podane wykreślnie w funkcji przez R ibnera  [2,5].
W wyniku aproksym acji wielomianami drugiego rzędu otrzymano:

= 0.006 + 0.45 Cś -  0.1 C /  ^
k2 = 0.249714 -  0.0128571 Cś -  0.00857 C /

Pochodna współczynnika siły prostopadłej do osi obrotu śmigła względem kąta natarcia 
linii działania ciągu, może być otrzym ana z następującego wzoru [6,8,9]:

dC
— ^  = -3.661 -lO' 6 + 0.001 J  -  0.00021 J 2 -  1.735-10' 5 J 3 (6)
da

gdzie: J =  V /nD - - posuw względny.
f(Ps) - współczynnik uwzględniający wpływ pracy śmigła na pochodną kąta 

odchylenia strug za p łatem  względem kąta natarcia wynosi:

f i P )  = 1 + 0.73 Cś -  0.1464 C 2 (7)

Pochodna współczynnika siły nośnej sam olotu względem kąta  natarcia po 
uwzględnieniu wpływu strum ienia zaśmigłowego przybiera następującą postać:

d C  5, /V dfż u \
—  = — -  ń , + —  n* (— ) (i -  — ------ -)da  da da S da da

gdzie: d C ^ / d a  - gradient siły nośnej płata, d C ^ /d a  - gradient siły nośnej 
usterzenia.

ns - współczynnik wzrostu prędkości opływu na płacie:
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K 2 S p  550 N

"  < 7 i > '  < 1 *  < f  ’ ' T T - i ® '  (  )

przy czym Vs - prędkość opływu na płacie.
G radient współczynnika m om entu pochylającego od usterzenia wynosi:

dC"‘H = _ f i  a  _ de _ _ c  dn* (1Q)
t/C a S c da da  * M S c dC '

gdzie:

= a i ( « " 6 " es -  “ z, + a zJ  + ai  6 h ■ ( n )

Pierwszy składnik w (10) uwzględnia jednocześnie wpływ wzrostu ciśnienia 
dynamicznego oraz dodatkowego kąta odchylenia strug za piatem . Wpływy te są 
przeciwstawne, ponieważ de^/da zmniejsza efektywny kąt natarcia przy usterzeniu, a 
zwiększa efektywność usterzenia.

Drugi składnik opisuje zmiany prędkości strum ienia zaśmigłowego w pobliżu usterzenia. 
Pochodna d»j1/dC z jest dodatnia i zmienia się z C^. D la dodatnich Czj_j drugi składnik 
stabilizuje samolot.

M iarą stateczności podłużnej jest pochodna dCm/dC z. Pochodna ta zależy od:
a) ciągu silnika:

dC " dCś 2 D 2 z/  a ,  _  v-v £| Pi Sj (12)
d c z F> U  dCz S c  '

gdzie: z^  jes t odległością między linią działania ciągu a środkiem masy sam olotu 
(dodatn ia w dół),

dC
i ;  -  f iV ' " "  ^

(13)

przy czym:
- sprawność i-tego silnika,

Pi

550 N  f i  i
Kp . > (14)

2 m g  15 D ¿
S

m - masa samolotu,
b) siły prostopadłej do osi obrotu śmigła:
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(15)

gdzie jest odległością od płaszczyzny śmigła do środka masy samolotu.

3. W YNIKI O BLIC ZEŃ  I W NIOSKI

Obliczenia wykonano dla sam olotu szkolno-sportowego (1-23). W  wyniku otrzymano 
pochodną C mw (Rys.2). Z  obliczeń wynika, że strum ień zaśmigłowy pogarsza podłużną 
stateczność statyczną samolotu. Dominujący wpływ ma tutaj odchylenie strug za płatem, 
ponieważ pom im o zwiększenia się wartości współczynnika siły nośnej sam olotu wywołanej 
strum ieniem  zaśmigłowym, nastąpił wzrost odchylenia strug.

Największy spadek stateczności wystąpił przy większych prędkościach lotu, jest to 
prawidłowa tendencja dla samolotów z usterzeniem  poziomym w układzie T  [1],

Autorzy zam ierzają w przyszłości zbadać wpływ strum ienia zaśmigłowego na 
stateczność boczną.
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Rys.2 ! Wpływ zespołu napędowego na Cm„. 
Fig.2.* Influence of power on Cmw.
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A bstract

M odelling of the effect of propeller slipstream on stability derivatives is presented. Its 
individual effects on respective lifting surfaces are considered. It was observed that 
p ropeller slipstream  effect manifests itself through the increase of dynamic pressure and 
downwash angle around the horizontal stabilizer. The modelling of the effect of propeller 
slipstream  was conducted, based on some experim ental data  collected by various 
researchers [1,2,5,7,8,9]. Some numerical calculations w ere carried out for a light training 
aircraft (1-23). The results obtained confirmed that, the effects of propeller slipstream 
generally reduce the static stability, even though there is an increase of lift coefficient of 
the aircraft. T he dom inating effect comes from the increase in the downwash angle 
around the horizontal stabilizer. Also it could be noticed that the decrease in static 
stability is accom panied by an increase in the drag coefficient of the aircraft. For the 
tested aircraft the greatest loss of static stability took place at higher flight speed. This 
is an appropriate  tendency for aircrafts with T  horizontal stabilizer.

It is the intention of the A uthors to continue research works investigating the effect 
of p ropeller slipstream  on lateral stability.


