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MODELOWANIE OPŁYWU NADDZWIĘKOWEGO NA POTRZEBY OBLICZEŃ 
PODSTAWOWYCH CHARAKTERYSTYK AERODYNAMICZNYCH SAMOLOTU

Streszczenie. W wyniku modelowania fizycznego uzyskano model 
matematyczny opływu naddżwiękowego całego samolotu w postaci 
liniowego równania różniczkowego cząstkowego dla potencjału 
prędkości zaburzeń. Równanie to przedstawiono za pomocą pewnego 
zagadnienia całkowego wygodnego do obliczeń numerycznych. Po
równano wyniki obliczeń z wynikami innych metod teoretycznych 
i doświadczalnych. Stwierdzono dobrą zgodność.

1 . Wstęp

Ńa ogół sądzi sie, że do opisu opływu ciał najlepszy, bo 
najpełniejszy jest model płynu lepkiego. Mając zestaw 
odpowiednich metod numerycznych oraz dysponując dostatecznie 
potążnym sprzętem obliczeniowym moglibyśmy wyznaczyć opływ 
wokół dowolnego ciała. Takie podejście jest jednak zbyt 
kosztowne. Dlatego jesteśmy zmuszeni do stosowania modeli 
uproszczonych. Tym'niemniej stosowanie tych modeli daje 
czysto niezłe wyniki. Okazuje sie, że dla dużych liczb 
Reynoldsa, odpowiadających realnym warunkom lotu statków 
powietrznych, kiedy decydując* z punktu widzenia
podstawowych charakterystyk aerodynamicznych sa siły
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bezwładności, nie ma konieczności stosowania złożonego 
modelu opływu lepkiego. W praktyce projektowania 
aerodynamicznego istotne jest opracowanie i wdrożenie metod 
uwzględniających opływ brył o skomplikowanych kształtach. W 
związku z tyra rośnie rola rozwoju metod rozwiązywania zadań 
opływu w ramach modeli przybliżonych. Celem referatu jest 
przedstawienie konkretnej metody wyznaczania współczynników 
siły nośnej i momentu pochylającego całego samolotu / bedacej 
nowym jakościowo podejściem w stosunku do metody 
przedstawionej w pracy [1].

2. Model fizyczny

Na ogół założenia dotyczy zarówno opływu,jak i opływanego 
obiektu. W niniejszej pracy założenia upraszczające dotyczy 
głównie opływu. Dzielimy je na dwie grupy. Pierwsza zawiera 
założenia majace na celu otrzymanie prostego modelu 
matematycznego: brak lepkości i przewodzenia ciepła,
zachodzi równowaga termodynamiczna, zaniedbanie sił 
masowych. Do grupy drugiej zaliczamy założenia umożliwiające 
obróbkę modelu matematycznego: bezwirowość (istnienie
potencjału prędkości), mały kąt natarcia, spełnienie warunku 
Kutty-Hukowskiego, słabe fale uderzeniowe, stacjonarność 
opływu, zaburzenia są małe. Opływany obiekt zastępujemy jego 
rzutem na odpowiednią płaszczyznę {rys.l).

Rys. 1. Płaszczyzny rzutowania
I - rzut dla obliczeń charakterystyk zależnych

od kąta natarcia a,
II - rzut dla obliczeń charakterystyk zależnych

od kata ślizgu r i
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3. Model matematyczny

Na podstawie założeń z pierwszej grupy możemy otrzymać 
następujący układ równań:
- równanie ciągłości

Bo—  + div ( oV ) = 0, (1 )
OT

-  równanie Eulera*V
—  + (V grad) v  m -  i  grad p, (2)

- równanie stanu
P = P«, ( D/om )* , (3)

gdzie: p = p(x,y,z) — pole gęstości powietrza
V = V(x,y,z) - pole prędkości
p * p(x,yfz) - pole ciśnienia
* - wykładnik izentropy .

Dzięki założeniom z grupy drugiej możemy otrzymać równanie.’ 
dzt> d2<p

<ł>
gdzie /? = /  Ma2- 1 - współczynnik Prandt 1 a-Glauerta ,

e  -  potencjał prędkości zaburzeń .
Równanie (4) stanowi już wygodny model matematyczny opływu 
nadźwiekowego na potrzeby obliczeń charakterystyk 
aerodynamicznych. Uzupełniamy je niezbędnymi warunkami 
brzegowymi;

. . Bpna powierzchni nośnej   = -V a
dz 00na krawędzi spływu, Ap(x,y)=0

w śladzie wirowym, *>(x,y)/Bx = 0
poza powierzchnia nośna i śladem wirowym *>(x,y) ~ 0 .

4. Metoda PUDEŁEK MACHA

Rozwiązanie równania (4) ma postać [2]:
1 w(t,n)dtduw(x,y,z)   //   , (5)
n Six.y.zi R

Bp ------------------------
gdzie: w = _  | , R = /  (x-t)2-i?2[(y-n)2-z2JZWyznaczenie potencjału prędkości sprowadza sie zatem do
obliczenia całki powierzchniowej. W tym celu wprowadzamy
nowy układ współrzędnych zwiazany z liniami Macha (Rys.2) :

r = ( x - ( ł y ) / f t  , s = (x+f?v)/7? . (6)
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Rys. 2. Podział na "PUDEŁKA MACHA"

Równanie (5) w nowych współrzędnych przybiera postać',
1 w(r ,s )drds

e(r,s) - -r■ SJ ----- j---------  i (7)M  Sir.n R
, / 1------*— •gdzie R = /  (r-r )(s-s )

Dokonujemy podziału obszaru ograniczonego stożkiem Macha 
(układ rOs na Rys.2) i odwrotnym stożkiem Macha 
poprowadzonym tak,- aby cały opływany obiekt został w nim 
zawarty. Elementy powstałe w wyniku podziału nazywamy 
"pudełkami Macha” (ang. MACH BOX). Po .tej operacji oraz 
dokonaniu niezbędnych przekształceń [3] wyrażenie (7) 
przybiera postać bezwymiarowy :

2h L 14p(Lh,Rh) « - —  y y w(nh,mh) BNMLR , (8)
fi TT-* i mt 1

gdzie BNMLR « 1/ j\/ L-n+1 + /  L-n ) (/ R-m+1 + /  R-m )J 
Pozostołe oznaczenia sa pokazane na ys.2. Niewiadoma 
pozostaje tunkcja w(nh,mh), któr^ wyznaczamy na podstawie1 
warunków brzegowych. I tak: j
- dla obszaru powierzchni nośnej — oznaczonej S na rys.2 

wa(nh,mb) » -a ;
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dla obszaru poza powierzchnią nośną i śladem wirowym, czyli

w dl(Lh,Rh) = - £ w(nh,mh) BNL
R - t

wdr(Lh,Rh) = - V w(nh,mh) BMR 
w= i

(9)

gdzie BNL = l/(/ L-n+1 + /  L-n ), BMR = l/(/R-m+1 + 
indeksy l i r  oznaczają odpowiednio diafragmę na lewo 
prawo od osi 0X;
- dla śladu wirowego - oznaczonego <5b

2h L *
*re(Lh,Rh)  ---- p(L„h,R«h) - £ £ w(nh,mh) BNMLR, (10)

gdzie symbęl ZE' oznacza sumowanie po wszystkich elementach, 
ale bez elementu (Lh,Rh), natomiast (L*h,R*h) - "pudełko"
znajdujące sie na krawędzi spływu takie, że L-R = L*-R* . 
UWAGA : jeżeli dla m=l i n=l "pudełko" nie należy do 
powierzchni nośnej, to w(nh,mh)=0J w przeciwnym przypadku 
w (nh, mh) =-<a .

5. Wyznaczenie wpół czynników aerodynamicznych

Zgodnie z przyjętą konwencją oznaczeń współczynniki 
siły nośnej i momentu pochylającego są wyrażone wzorami:

Cz * — ^  ’ Cm = • U Dq S q S cQ
gdzie P = I I  Ap ( x , y ) dxdy , M = // Ap(x,y) x dxdy , 

s sq - ciśnienie dynamiczne, S - powierzchnia odniesienia, 
cq- średnia cięciwa aerodynamiczna.
Wyrażenie Ap oznacza różnicę ciśnień między górną i dolną 
powierzchnią skrzydła, czyli Ap = Pt“Pu • Dla płaskiej płytki 
ciśnienia te maja tę samą wartość bezwzględną, a zatem 
Ap = 2p .Ciśnienie p możemy wyznaczyć ze wzoru Cp^Cp-p^)/q. 
Dla przepływu ustalonego mamy;

2 dv
Cp -  > U 2)

V*
skąd widać wyraźnie, że wyznaczenie Cz i Cm polega na 
uzyskaniu potencjału prędkości zaburzeń, co zostało podane w 
rozdz.4.
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6. Podsumowanie

Podana metoda daje 
dobre wyniki. Jest 
bardziej uniwerslana 
niż cytowana metoda 
[1] LINII MACHA, czas 
obliczeń jest jednak 
nieporónywalnie d ł u ż 
s z y  j Przykładowe wyni
ki podano w formie 
wykresu na rys.3. 
Zamieszczono również 
porównanie z wynikami 
innych prac [4] i [5].

Rys. 3. Wyniki przykładowych obliczeń
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MOZIE J1HP0BAH ME CBEPX3ByK0B0r0 TEMEHMS ZU13 0ÍIPEZIEJIEHH3
OCHOBHMX A3P0ZMHAMMHEIIKMX XAPAKTEPMGTMK CAM0J1ETA

Pe3KMe

B pe3yjibTaTe i«3HHecKoro wonejiHpoBaHHH nojiyqeHO
MaTeMaTMMecKy» Monejib CBepx3ByKoro TeqeHHn b <topwe aMHewHoro 
nH<W>epHiiMíiJiLHoro ypaBHeHwn b qacTHwx npoH3BonHux ujm
noTeHLwajia BoswyiueHHo« cKopocTM. 9to ypaBHweHHe npexicTaBJieHo 
c nowouib» HeKOTopon BHTerpajibHon npoójieMu, ynoÓHOH mew 
MHCJieHHUx pasneTOB. CpaBHeHo pesyjibTaTU pacneTOB c iipyrMMM 
TeopeTMHecKMMM m 3KcnepHweHTa nbHhiMH MeToaaMH. IIonTsepineHO 
xopowoe corjiacwe.

MODELLING OF THE SUPERSONIC FLOW FOR CALCULATION OF 
PRINCIPLE AIRPALNE *S AERODYNAMIC CHARACTERISTICS

Summary

As a result of physical modelling the mathematical model of 
supersonic flow around whole airplane has been obtained. 
This model has a form linear partial differential equation 
for disturbed velocity potencial. This equation, by means of 
some integral problem, convenient for numerical calculation 
has been presented. Results of calculations are compare 
whith another numerical and theoretical method’s results. 
Good compliance has been confirmed.


