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ZASTOSOWANIE METODY PANELOWEJ DO WYZNACZANIA PUNKTU
NEUTRALNEGO UKLADU SKRZYDLO-KADLUB

Streszczenie. W pracy przedstawiono model fizyczny i matematyczny samolotu w
poddzwiekowym optywie potencjalnym. Wyznaczono numerycznie potozenie punktu
neutralnego uktadu skrzydio-kadtub. Wyniki pordwnano z badaniami tunelowymi.

IMPLEMENTATION OF THE PANEL METHOD FOR THE WING-BODY
AERODYNAMIC CENTER DETERMINATION

Summary. Paper presents a physical and mathematical model of an aircraft in a
subsonic potential flow. The wing-body aerodynamic center position was calculated.
The results were compared to wind tunnel experimental data.
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- natezenie dipola

- natezenie zrodia

- potencjat zaburzenia

- potozenie punktu neutralnego

N,NW - liczba paneli bryty i $ladu
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- odlegtos¢ punktu kontrolnego od osobliwosci,
- powierzchnia bryty

- powierzchnia $ladu

- predko$¢ niezaburzona
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1. WSTEP

W analizie stateczno$ci podtuznej samolotu pierwszorzedne miejsce zajmuje wyznaczenie
potozenia punktu neutralnego. Potozenie punktu neutralnego dla klasycznych uktadow z
smuktym kadtubem mozna wyznaczy¢ z do$¢ duza doktadno$cig [5], Metody Klasyczne
zawodzg jednak w przypadku uktadéw niekonwencjonalnych ("kaczka" lub tandem) i wtedy
znajdujg zastosowanie metody panelowe, bazujgce na modelu przeptywu potencjalnego [3]

Przyjeta metoda pozwala w prosty sposob uwzgledni¢ wptyw kadtubdéw o ziozonej
geometrii na charakterystyki uktadu przy niewielkim koszcie obliczeniowym. W zwigzku z
tym mozna ja zastosowac w pierwszym etapie projektowania. Daje takze doktadniejsze wyniki
niz stosowane zazwyczaj na tym etapie metody przyblizone.

2. MODEL FIZYCZNY

Przyjeto nastepujacy model fizyczny uktadu:

-ptat nosny jest nieskoriczenie cienka powierzchnig podzielong na czworokatne, plaskie
panele z powierzchniowym, statym rozktadem dipoli,

-kadtub jest bryla trojwymiarowag podzielong na czworokatne, plaskie panele z

powierzchniowym, statym rozktadem dipoli i zrédet. Parkietyzacja modelu fizycznego
przedstawiona jest na rys.I.

Rys. 1. Parkietyzacja modelu fizycznego
Fig.l. Dividing of the aircraft into panels
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Przyjeto dodatkowo szereg zatozen odnosnie do optywu (ptyn nielepki i niescisliwy,optyw
zwyjatkiem $ladu za ptatem jest bezwirowy, brak oderwan, zaniedbane sg sity masowe,
zaburzenia przeptywu spowodowane obecnoscig uktadu skrzydto-kadtub sg mate).

3. MODEL MATEMATYCZNY

Z przyjetych zatozen fizycznych wynika, ze istnieje potencjat zaburzenia predkosci
spetniajacy rownanie Laplace’a:

Zastosowano mieszany warunek brzegowy :
-Neumanna na powierzchni ptata

Vn =0

-oraz Dirichleta na powierzchni kadtuba

Dodatkowo stawiane sg nastepujace warunki brzegowe:
-na krawedzi sptywu

&P(x,y)TE =0
-na $ladzie wirowym
- Q
dx *
-w nieskonczonosci
lim4>(r) =0
r_

Wyznaczenie optywu wokoét uktadu skrzydto-kadtub, przy zatozeniu dyi=tbo= (potencjat
zaburzenia wewnatrz obszaru ograniczonego geometrig bryty jest réwny potencjatowi w
nieskonczonosci), mozna sprowadzi¢ [4] do znalezienia rozwigzania nastepujgcego réwnania

catkowego:
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Powyzsze réwnanie mozna aproksymowac uktadem liniowych réwnan algebraicznych

gdzie Ck, C, i Bksa aerodynamicznymi wspdtczynnikami wptywu

Po rozwigzaniu otrzymujemy rozktad natezen osobliwo$ci na powierzchni obiektu, ®
pozwala na wyznaczenie rozktadu predkosci a nastepnie ci$nien oraz wspotczynnikow
aerodynamicznych.

4, WYZNACZENIE POLOZENIA PUNKTU NEUTRALNEGO

Punkt neutralny definiowany jest jako punkt, wzgledem ktérego warto$¢ momentu
podtuznego jest stata w szerokim zakresie katow natarcia. Uwzgledniajgc zmiange momentu
ze zmiana bieguna

oraz wybierajac dwa rézne katy natarcia (oznaczone indeksami 1 i 2) po przeksztatceniach

otrzymano:

gdzie Cm, CN oznaczajg odpowiednio bezwymiarowy wsp. momentu i sity normalnej dla i-
tego kata natarcia.
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5 WYNIKI I WNIOSKI

Przedstawiona praca jest jednym z pierwszych etapéw analizy wptywu kadtuba na
pochodne aerodynamiczne uktadu skrzydlo-kadtub. Przeprowadzone dotychczas obliczenia dla
konfiguracji testowych wskazuja na przydatno$¢ przyjetego modelu obliczeniowego do analizy
wphlywu kadtuba na przesuniecie punktu neutralnego uktadu S-K. Wyniki obliczenh dla obiektu
zblizonego do zaprezentowanego na rys.l przedstawione sg w tabeli 1. Dla obiektu tego
dostepne s takze wyniki badar tunelowych [1], co pozwolito na weryfikacje wynikow
obliczen.

Tabela 1
Obliczana wielko$¢ Prezentowana Wyniki badan Wynik z zaleznosci
metoda tunelowych [1] empirycznych [2]
A7 (W % SCA) 141 16 115
LITERATURA

[1] Badania aerodynamiczne modelu samolotu 1-23. Badania w zakresie statecznosci i
strownosci podiuznej. Praca niepublikowana, Instytut Lotnictwa, sprawozdanie nr
84/BA/94/D, Warszawa 1994

[2] Gilruth R.R.: Analysis and Prediction of Longitudinal Stability of Airplanes, NACA TR
711

[3] Hess J.L.; Calculation of Potential Flow about Arbitrary Tree-Dimensional Lifting
Bodies. Final Technical Report, McDonnell Douglas Report No. MOC J5679-01 October
1971

[4 Katz J., Plotkin A.: Low-Speed Aerodynamics, From Wing Theory to Panel Methods,
McGraw-Hill, Inc., New York 1991

[6] Torenbeek E.: Synthesis of Subsonic Airplane Design, Kluwer Academic Publishers,
1982

Praca zostata sfinansowana przez Komitet Badan Naukowych (Nr PB 0044/S6/93/04)

Recenzent: prof, dr hab. inz. J. Maryniak

Whptyneto do Redakcji w grudniu 1994 r.



