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MODELOWANIE WPLYWU STRUMIENIA ZASMIGLOWEGO NA
POCHODNE AERODYNAMICZNE STATECZNOSCI

Streszczenie: W pracy przedstawiono wpltyw strumienia zasmigtowego na
pochodne aerodynamiczne statecznosci. Zbadano efekty strumienia oddzielnie na
ptat i ustrzenie.

MODELLING OF THE PROPELLER SLIPSTREAM EFFECT
ON STABILITY DERIVATIVES.

Summary: The effect of propeller slipstream on stability derivatives is presented.
The changes of flow around main wing and horizontal tail were separately
investigated.

MOAEJIHPOBAHHE  BIIH3HHH CTPYH BHHTA HA
ASPODHHAMHAECKHE  11POH3BOIIHHE

Pe3gM . B pabdoTe ttccnenoBaHo BlinstHHe cTpyn bhhts Ha aapoctiHaMKHecKtie
npon3BOflHtie it npononbityio ycToitm-iBocTb caMoneTa. [J0Ka3aHO OTiiejibp.o
BitMHHHe cTpyn Ha rnaBHoe Kpano h ropH30HTanbHoe onepeHHe.

1. WSTEP

Podstawowga funkcjg zespotu napedowego jest pokonanie oporu aerodynamicznego,
jednak jego potozenie w stosunku do powierzchni no$nych wplywa na wiasnosci
aerodynamiczne. Moze nastgpi¢ polepszenie lub pogorszenie statecznosci samolotu w
zalezno$ci od potozenia zespotu napedowego. Ze wzrostem obcigzenia skrzydet nalezy
sie spodziewaé coraz wiekszego wptywu zespotu napedowego na stateczno$¢ samolotu.
Wptyw zespotu napedowego na wiasnosci dynamiczne samolotu ujawnia sie poprzez:

a) ciag Smigla (bezposrednio),
b) strumien zasmigtowy (posrednio).

W pracy beda rozpatrywane zmiany wspo6tczynnikéw sity nosnej, oporu, momentu
pochylajacego (rys.l) oraz pochodnych aerodynamicznych statecznosci podiuznej,
spowodowane strumieniem zasmigtowym.
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2. MODEL FIZYCZNY | MATEMATYCZNY

Samolot traktowano jako bryte sztywng o sze$ciu stopniach swobody. Optyw jest quasi-
ustalony, nielepki,podkrytyczny. Uwzgledniono efekty Scisliwosci zgodnie z zaleznoscia
Prandtla-Glauerta. W przeptywie nie ma oderwan, zaburzenia predkosci sg mate. Wptyw
strumienia za$migtowego objawia sie przez zmiane pola predkosci na piacie gtdwnym
oraz na ustrzeniach. Powoduje to zmiany: rozktadu ci$nien, odchylenia strug zh ptatem
i wzrost cisnienia dynamicznego przy usterzeniu. Rozwazono klasyczng konstrukcje ze
Smigtem ciggnacym.

2.1. Wplyw strumienia zaSmigtowego na ptat gtdwny

Strumien zasmigtowy zwieksza predkos¢ optywu na ptacie iw konsekwencji site nosna.
W zrost wspoétczynnika sity nosnej mozna obliczy¢ z empirycznego wzoru [7]:

- S 550 N
AC =T (=)C, [——=il, Q)

gdzie: S e - cze$¢ powierzchni ptata noSnego optywana strumieniem zasmigtowym,
S' = #D” /4 - powierzchnia opisywana przez $migto,
- $rednica $migta,
Nfj - moc rozporzadzalna i-tego silnika,
Czs - wspotczynnik sity no$nej ptata gtéwnego,
n - liczba silnikdw.
Mozna zauwazy¢, ze wzrost wspétczynnika sity nosnej zmienia sie z moca
rozporzadzalng i powierzchnig ptata objeta strumieniem zasmigtowym.

2.2.Wplyw strumienia zaSmigtowego na usterzenie poziome

Bedg uwzglednione nastepujace zjawiska:
a) strumien zasmigtowy zmienia kat natarcia na ptacie gtébwnym i na usterzeniach,
zmienia wiec réwniez moment pochylajacy od usterzenia,
b) predko$é optywu zwieksza sie.

Stosunek predko$ci przy usterzeniu poziomym Vj_j do predkosci optywu

niezaburzonego mozna wyznaczy¢ ze wzoru [5,6,7,8]:
M=) = (14 () (s l)) @
AV Sh’ ‘q Vv s Wi

gdzie: - wspétczynnik wzrostu predkoséci w poblizu usterzenia,

- powierzchnia usterzenia poziomego optywana strumieniem zasmigtowym,
SN - powierzchnia usterzenia poziomego,
"hTO ' strata predkos$ci przy usterzeniu poziomym dla Nr=0.
W zrost kata odchylenia strug za ptatem, e -, jest funkcjg sity prostopadtej do osi obrotu
$migta, powstajgcej na skutek skosnego odmuchiwania $migta oraz bezwymiarowego
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wspoétczynnika ciggu C-:

1 ®)

gdzie: Ps - ciag rozporzadzalny,
np - sprawnos$¢ zespotu napedowego.

Pochodng kata odchylenia strug za ptatem mozna wyznaczyé korzystajgc z danych
uzyskanych na podstawie doswiadczen nad serig $migiet. Wynika z nich nastepujaca

zaleznos¢ [2,5,6,9]:

£ dc/ (a\
4>
Wspétczynniki kj, »~ s4 podane wykre$lnie w funkcji przez Ribnera [2,5].
W wyniku aproksymacji wielomianami drugiego rzedu otrzymano:
N

=0.006 + 045 C$ - 0.1 C/
k2 = 0.249714 - 0.0128571 Cs$ - 0.00857 C/

Pochodna wspétczynnika sity prostopadtej do osi obrotu Smigta wzgledem kata natarcia
linii dziatania ciggu, moze byé¢ otrzymana z nastepujacego wzoru [6,8,9]:
= -3.661-10'6 + 0.001 J - 0.00021 J2 - 1.735-10'5 J3 (6)

N

da
gdzie: J = V/nD- - posuw wzgledny.

f(Ps) - wspoétczynnik uwzgledniajacy wptyw pracy $migta na pochodng kata
odchylenia strug za ptatem wzgledem kata natarcia wynosi:
fiP) = 1 +0.73C$ - 0.1464 C 2 )

Pochodna wspdiczynnika sity nosnej samolotu wzgledem kata natarcia po
uwzglednieniu wptywu strumieniazasmigtowego przybiera nastepujgcapostac:

dC 5, N dfz u\
J— = — - A J— * (— | -
da da " T da " (S) ( da da)

gdzie: dC ~/da - gradient sity nosnej ptata, dC”/da - gradient sity nosnej

usterzenia.
ns - wspotczynnik wzrostu predkosci optywu na piacie:
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K2 Sp 550 N

przy czym Vs - predkos$¢ optywu na placie.
Gradient wspotczynnika momentu pochylajacego od usterzenia wynosi:

dC™H = _ fi a _ de _ _c dn* (1Q)
t/IC a Sc da da * M Sc dC '
gdzie:
=ai (« "6 "es - “z +az)J +ai 6h = (n)

Pierwszy sktadnik w (10) uwzglednia jednoczes$nie wpltyw wzrostu cisnienia
dynamicznego oraz dodatkowego kata odchylenia strug za piatem. Wplywy te sg
przeciwstawne, poniewaz de”/da zmniejsza efektywny kat natarcia przy usterzeniu, a
zwieksza efektywno$¢ usterzenia.

Drugi sktadnik opisuje zmiany predkosci strumienia zaSmigtowego w poblizu usterzenia.
Pochodna d»j¥dCz jest dodatnia i zmienia si¢ z C*. Dla dodatnich Czj_j drugi skfadnik
stabilizuje samolot.

Miarg stateczno$ci podtuznej jest pochodna dCm/dCz. Pochodna ta zalezy od:

a) ciggu silnika:

/dCa s _ vt:/£|dCélj|2D SJZ z (12)
dcz B U dCz Sc

gdzie: z” jest odlegtoscig miedzy linig dziatania ciggu a $rodkiem masy samolotu
(dodatnia w doét),

dC
i f vt oA (13)
przy czym:
pi sprawno$¢ i-tego silnika,
550 N fi i

K . 14
P 2mg 15 D¢ (14)

S

m - masa samolotu,
b) sily prostopadtej do osi obrotu Smigta:
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(15)

gdzie jest odlegtoscia od ptaszczyzny $Smigta do Srodka masy samolotu.

3. WYNIKI OBLICZEN | WNIOSKI

Obliczenia wykonano dla samolotu szkolno-sportowego (1-23). W wyniku otrzymano
pochodng Cmw (Rys.2). Z obliczehA wynika, ze strumieA zasmigtowy pogarsza podituzng
statecznos$¢ statyczng samolotu. Dominujgcy wptyw ma tutaj odchylenie strug za ptatem,
poniewaz pomimo zwiekszenia sie wartos$ci wspétczynnika sity nosnej samolotu wywotanej
strumieniem zas$migtowym, nastapit wzrost odchylenia strug.

Najwiekszy spadek statecznosci wystapit przy wiekszych predkosciach lotu, jest to
prawidtowa tendencja dla samolotéw z usterzeniem poziomym w uktadzie T [1],

Autorzy zamierzajg w przysztosci zbadaé¢ wplyw strumienia zasmigtowego na
stateczno$¢ boczna.
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Rys.2! Wplyw zespotu napedowego na Cm,.
Fig.2* Influence of power on Cnmw
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Abstract

Modelling of the effect of propeller slipstream on stability derivatives is presented. Its
individual effects on respective lifting surfaces are considered. It was observed that
propeller 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 experimental data collected by various
researchers [1,2,5,7,8,9]. Some numerical calculations were 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. The dominating 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 accompanied 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 Authors to continue research works investigating the effect
of propeller slipstream on lateral stability.



