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WYZNACZANIE POLOZENIA PUNKTOW NEUTRALNYCH STATECZNOSCI
METODA SIATKI ROMBOWEJ

Streszczenie. W pracy pokazano zastosowanie metody SIATKI ROMBOWEJ do
wyznaczania potozenia punktu neutralnego statecznosci, a w szczegdlnosci jego
wedréwki zwigzanej ze zmiang liczby Macna (predkosci lotu). Praca obejmuje zakres
naddzwiekowy. Otrzymane wyniki pordwnano z danymi doswiadczalnymi.

DETERMINATION OF NEUTRAL POINTS OF AN AIRCRAFT STABILITY BY
USE CHARACTERISTIC BOX METHOD

Summary. The paper presents application of Characteristic Box method for
determination of neutral points and its moving versus Mach number (flight velocity).
The work concerns the supersonic flow. Results of calculation were compared with
experimental data.

OIlIPEZIEJIEHHE HEHTPAJihHOH YCTOMUHBOCTH CAMQJTETA
METOZIOM jWEEK

Pparme. B patioTe paccMaTpHBaeTcq pa3jmuHHe Me-maH onpeiieneHHH
&0Kyca KpHJia b CBopxaBykobom iioxore ra3a u ero 38bhchmoctij ot
uHCia Maxa. CpaBHeHo DKcnepHMenTanbHHil nonxozt na ochobo ESDU ¢
HyMepHiecKHMH pacue'raMH na ochobo Merozta queen.

1. WSTpP

Wyznaczenie punktéw neutralnych statecznosci (PNS) jest bardzo istotnym etapem podczas
projektowania samolotu, a w szczegdlnosci przy obliczeniach jego wiasnosci dynamicznych.
Od potozenia tych punktow zalezag miedzy innymi gradienty wychylenia steru wysokosci
oraz sity na drazku sterowym wzgledem predkosci lotu. O ile dla poddzwiekowych (do
Ma=0.8) predkosci potozenie punktu neutralnego mozna uzna¢ za ustalone, o tyle dla
duiych predkos$ci zwiaszcza przy przekraczaniu predkosci dZzwieku potozenie PNS moze
ulega¢ gwattownym zmianom. Wedréwka punktu neutralnego przy predkosciach bliskich
M a=1 moze spowodowaé efekt tzw. odwrotnego sterowania [1]. Jej znajomo$¢ jest
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wiec bardzo wazna przy projektowaniu samolotéw naddzwiekowych, zwitaszcza samolotow,
ktére posiadaj? aktywne systemy sterowania, gdyz znajomo$¢ wiasnosci dynamiczych
samolotu jest konieczna do prawidlowego zaprojektowania systeméw automatyki.

Praca pokazuje zastosowanie metody Siatki Rombowej [2] do wyznaczenia potozenia PNS
i jego wedrowki w funkcji liczby Macha. Metoda nalezy do metod obliczeniowych
bazujacych na potencjalnym modelu optywu i stosowanie jej dzieki szeregu uproszczeniom
modelu charakteryzuje sie niewielkimi kosztami. Wyniki obliczen zostaly poréwnane z
danymi otrzymanymi z raportdw ESDU [3]. Pokazano wyniki obliczer dla prostych ptatow
0 réznych geometriach (skos, zbiezno$¢, wydtuzenie).

Potozenie punktu neutralnego statecznosci - to takie potozenie punktu redukcji momentu
pochylajacego, w ktérym pochodna tego momentu jest réwna zeru (w liniowym zakresie
k?téw natarcia) [4].

dc dCm
_ A= , — A=1=0. (1)
da 8C

2. MODEL FIZYCZNY | MATEMATYCZNY OPLYWU

Powierzchnia nosna zostaje zastgpiona cienk? powierzchni?, Zaktadamy, ze plyn jest
nielepki, bezwirowy i ustalony. Dla tak przyjetego modelu fizycznego spetnione jest
réwnanie Prandtla-Glauerta, ktére dla przeptywu naddzwiekowego ma postac:

(AfeM)AP-3iP-ilP=0 2)
ar2 Bi d¢

Rozwi?zanie tego réwnania przy zdefiniowanych warunkach brzegowych na powierzchni
nosnej, na $ladzie wirowym oraz w nieskoficzonosci [2] przybiera postac:.

ald” F ®)

gdzie:

4
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Aby rozwigzaé catke (3), wprowadza sie uktad wsp6trzednych zwiazanych z tworzacymi
stozka Macha i dokonuje podziatu powierzchni catkowania liniami réwnolegtymi do osi
nowo powstatego uktadu (uktad ten nie musi byé prostokatny). Metoda Siatki Rombowej
polega na rekurencyjnym obliczeniu catki (3), na tak powstatej siatce, przy znanej funkcji
W(E,n)-

Otrzymujemy w ten sposob rozktad potencjatu predkosci zaburzen, z ktérego juz fatwo
wyznaczy¢ rozktad ci$nienia i catkujac go otrzymaé wspotczynniki sity nosnej Cz oraz
wspotczynnik momentu pochylajgcego Cm. Znajac te dwie wielko$ci moznajuz korzystajac
z definicji punktu neutralnego wyznaczy¢ jego potozenie.

3. WYNIKI OBLICZEN

Wykonano szereg obliczen testowych i wyniki obliczen porownano z danymi z raportéw
ESDU 70012 |3]. Do prezentacji wybrano pie¢ przypadkéw. Pokazano zmiane potozenia
punktu neutralnego statecznosci w funkcji liczby Macha. Potozenie PNS jest odniesione do
$redniej cieciwy aerodynamicznej. Rysunek 1. przedstawia potozenie PNS dla ptata typu
DELTA, ktéry ma ksztatt tréjkata rbwnobocznego oraz dla ptata trapezowego o wydtuzeniu
AR=4 i zbieznosci z=0.5 . Rysunek pokazuje réwniez krzywg wyznaczong na podstawie
raportu ESDU 70011 dla zakresu poddzwiekowego w celu zobrazowania catkowitej
wedroéwki punktu neutralnego.

Liczba Macha

Rys.l. Potozenie PNS w funkcji liczby Macha
Fig.l. Position of neutral point versus the Mach Number
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Nastepne rysunki pokazuj? w podobnym uktadzie przypadki ptatow skosnych o réznych
wydtuzeniach i zbieznoSciach. Rys.2 przedstawia wyniki obliczen dla ptata skosnego (skos
krawedzi natarcia v,,=30°), o wydluzeniu AR=5 i zbieznoSci X=1 oraz dla ptata
trapezowego o tym samym skosie, ale o wydtuzeniu AR=2 i zbieznosci X=0.5. Rys. 3
pokazuje wyniki dla skosnego ptata trapezowego o takim samym skosie jak poprzednie o
wydtyzeniu 4 i zbieznosci X=0.5.

Liczba Macha

Rys.2. Potozenie PNS w funkcji liczby Macha
Fig.2. Position of neutral point versus the Mach Number

Jak widaé¢ na zatgczonych przyktadach, wyniki obliczen bardzo dobrze pokrywaj? sie z
danymi odczytanymi z raportow ESDU [3]. RoOznice siegaj? maksymalnie 3-4% S$redniej
cieciwy aerodynamicznej.
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Liczba Macha

Rys.3. Potozenie PNS w funkcji liczby Macha
Fig.3. Position of neutral point versus the Mach Number

4. PODSUMOWANIE

Dobre wyniki uzyskane w trakcie obliczen pokazany metoda wydaj# sie by¢ bardzo
zachecajgce. Pokazuj# co prawda rezultaty tylko dla izolowanych piatow, ale ptat ma na
og6t wptyw decydujacy o potozeniu PNS. Ponadto brak wiarygodnych Zzrédet danych
doswiadczalnych dla uktadéw skrzydto-kadtub itp. uniemozliwiat ocene wynikdw obliczen
dla ztozonych uktadéw aerodynamicznych.

Wydaje sig, ze metoda moze by¢ z powodzeniem stosowana na etapie projektu wstepnego
samolotu, kiedy istotne jest podjecie decyzji o zastosowanych systemach sterowania i
wymaganiach im stawianych. Prostota metody powoduje, ze wyniki uzyskuje sie bardzo
szybko przy bardzo niewielkim naktadzie pracy zwigzanym z wprowadzaniem danych.
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