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MODELOWANIE OPLYWU NADDZWIEKOWEGO NA POTRZEBY OBLICZEN
PODSTAWOWYCH CHARAKTERYSTYK AERODYNAMICZNYCH SAMOLOTU

Streszczenie. W wyniku modelowania fizycznego uzyskano model
matematyczny optywu naddzwiekowego catego samolotu w postaci
liniowego roéwnania roézniczkowego czastkowego dla potencjatu
predkosci zaburzen. Réwnanie to przedstawiono za pomoca pewnego
zagadnienia catkowego wygodnego do obliczen numerycznych. Po-
réwnano wyniki obliczen z wynikami innych metod teoretycznych
i doswiadczalnych. Stwierdzono dobra zgodnos$¢.

1. Wstep

Na og6t sadzi sie, ze do opisu opdywu ciat najlepszy, bo
najpetniejszy jest model pdynu lepkiego. Majac zestaw
odpowiednich metod numerycznych oraz dysponujac dostatecznie
potaznym sprzetem obliczeniowym moglibysmy wyznaczy¢ opdyw
wokéd dowolnego ciakta. Takie podejscie jest jednak zbyt
kosztowne. Dlatego jestesmy zmuszeni do stosowania modeli
uproszczonych. Tym"niemniej stosowanie tych modeli daje

czysto niezte wyniki. Okazuje sie, ze dla duzych liczb
Reynoldsa, odpowiadajacych realnym warunkom Jlotu statkéw
powietrznych, kiedy decydujac* z punktu widzenia

podstawowych charakterystyk aerodynamicznych sa sity
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bezwkadnosci, nie ma koniecznosci stosowania ztozonego
modelu optywu lepkiego. W praktyce projektowania
aerodynamicznego istotne jest opracowanie i wdrozenie metod
uwzgledniajacych optyw bryt o skomplikowanych ksztattach. W
zwigzku z tyra rosnie rola rozwoju metod rozwigzywania zadan
optywu w ramach modeli przyblizonych. Celem referatu jest
przedstawienie konkretnej metody wyznaczania wspofczynnikow
sidy nosnej i momentu pochylajacego catego samolotu / bedacej
nowym jakosciowo podejsciem w stosunku do metody
przedstawionej w pracy [1].

2. Model fizyczny

Na ogot zatozenia dotyczy zaréwno opdywu,jak i1 optywanego
obiektu. W niniejszej pracy zatozenia upraszczajace dotyczy
gtoéwnie optywu. Dzielimy je na dwie grupy. Pierwsza zawiera

zatozenia majace na celu otrzymanie prostego modelu
matematycznego: brak lepkosci i przewodzenia ciepta,
zachodzi réwnowaga termodynamiczna, zaniedbanie sit
masowych. Do grupy drugiej zaliczamy zatozenia umozliwiajace
obrébke modelu matematycznego: bezwirowosé (istnienie
potencjatu predkosci), maty kat natarcia, spednienie warunku
Kutty-Hukowskiego, stabe fale uderzeniowe, stacjonarnos$¢

optywu, zaburzenia sg mate. Optywany obiekt zastepujemy jego
rzutem na odpowiednig ptaszczyzne {rys.l).

Rys. 1. PHaszczyzny rzutowania

I - rzut dla obliczen charakterystyk zaleznych
od kata natarcia a,

Il - rzut dla obliczen charakterystyk zaleznych
od kata $lizgu r i
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3. Model matematyczny

Na podstawie zatozen z pierwszej grupy mozemy otrzymac
nastepujacy ukdad roéwnan:
- réwnaréie ciagtosci
0
ET+div (ov ) =0, (€D)
- réwnanie Eulera
*V

— + (VW grad) v m- i grad p, (&)
- réwnanie stanu
P = k¢, ( D/om )* , (©))

gdzie: p = p(x,y,z) —pole gestosci powietrza

V = V(X,y,z) - pole predkosci

p * p(x,yfz) -pole cisnienia

* - wykdtadnik izentropy

Dzieki zatozeniom z grupy drugiej mozemy otrzyma¢ réwnanie.’
dzt d29

<}>

gdzie 2=/ Ma21 - wspédczynnik Prandtla-Glauerta,
e - potencjat predkosci zaburzen

Réwnanie (4) stanowi juz wygodny model matematyczny opdywu

nadzwiekowego na potrzeby obliczen charakterystyk
aerodynamicznych. Uzupedniamy je niezbednymi warunkami
brzegowymi ;
na powierzchni nosnej Bp - -V a
d
na krawedzi sptywu, ﬁp(x,y):o
w $Sladzie wirowym, *>(x,y)/Bx = 0
poza powierzchnia nosna i $ladem wirowym >(x,y) ~ O
4. Metoda PUDELEK MACHA
Rozwigzanie réwnania (4) ma posta¢ [2]:
1 w(t,n)dtdu
w(x,y,z) // s )
n Six.y.zi R
gdzie: w=__1 , R = /7 (X-t)2-12[(y-n)2-z2J
Wyznaczenie potencjatu predkosci sprowadza sie zatem do
obliczenia catki powierzchniowej. W tym celuwprowadzamy

nowy uktad wspétrzednych zwiazany z liniami Macha (Rys.2)
r = (x-(ty)/ft , s = (+HFN)/7? - 6)
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Rys. 2. Podziat na "PUDELKA MACHA™

Réwnanie (5) w nowych wspédrzednych przybiera postac¢”,

1 w(r ,s )drds
e(r,s) - -rm S - - i a
M Sir.n R
. 4 . x .
gdzie R =7/ (r-r )(s-s )
Dokonujemy podziatu obszaru ograniczonego stozkiem Macha
(uk¥ad rOs na Rys.2) i odwrotnym stozkiem Macha
poprowadzonym tak,-aby caty optywany obiekt zostat w nim
zawarty . Elementy powstate w wyniku podziatu nazywamy

"pudetkami Macha” (ang. MACH BOX). Po .tej operacji oraz
dokonaniu niezbednych przeksztatcen [3] wyrazenie a
przybiera posta¢ bezwymiarowy

2h L #
p(Lh,Rh) « - = y 'y  w(nh,mh) BNMLR

i s @

fi T=i mtl
gdzie BNMLR « 1/ j\/ L-n+l1 + / L-n )(/ R-m+1 + / R-m )J
Pozostote oznaczenia sa pokazane na ys.2. Niewiadoma

pozostaje tunkcja w(nh,mh), ktér™ wyznaczamy na podstawiel

warunkéw brzegowych. 1 tak: j

- dla obszaru powierzchni no$nej - oznaczonej S na rys.2
wa(nh,mb) » -a
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dla obszaru poza powierzchnig nosnag i Sladem wirowym, czyli
wdl(Lh,Rh) = - £ w(nh,mh) BNL
R-t (©))
wdr(Lh,Rh) = - V _w(nh,mh) BMR
w=i

gdzie BNL = I/(/ L-n+1 + / L-n ), BMR = 1I/(/R-m+1 +
indeksy 1 i r oznaczaja odpowiednio diafragme na lewo
prawo od osi O0X;

- dla $ladu wirowego - oznaczonego %

2h L *
*%e(Lh,Rh)  --—- p(L,h,R«h) - £ £ w(nh,mh) BNMLR, (10)

gdzie symbel ZE* oznacza sumowanie po wszystkich elementach,
ale bez elementu (Lh,Rh), natomiast (L*h,R*h) - "pudetko™
znajdujace sie na krawedzi spitywu takie, ze L-R = L*-R*
UWAGA : jezeli dla m=1 i n=1 "pudetko™ nie nalezy do
powierzchni nos$nej, to w(nh,mh)=0J w przeciwnym przypadku
w (nh,mh) =-<a

5. Wyznaczenie wpdkczynnikéw aerodynamicznych

Zgodnie z przyjeta konwencja oznaczen wspotczynniki
sity nosnej i momentu pochylajacego sa wyrazone wzorami:

Cz * Cm U D

T ascQ
I Ap(xX,y) dxdy , M = // Ap(X,y) x dxdy ,
S

7qAS
gdzie P =1
S
q - cisnienie dynamiczne, S - powierzchnia odniesienia,
cg- Srednia cieciwa aerodynamiczna.
Wyrazenie Ap oznacza roéznice cisnien miedzy gérna i dolng
powierzchnig skrzydta, czyli Ap = Pt‘Pue Dla ptaskiej phytki
cidnienia te maja te samg warto$s¢ bezwzgledng, a zatem
Ap = 2p .CisSnienie p mozemy wyznaczy¢ ze wzoru Cp”Cp-p")/q.
Dla przeptywu ustalonego mamy;

2 dv

Cp - > u2)

V*
skad wida¢ wyraznie, ze wyznaczenie Cz 1 Cm polega na
uzyskaniu potencjatu predkosci zaburzen, co zostato podane w
rozdz 4.

89
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6. Podsumowanie

Podana metoda daje
dobre wyniki . Jest
bardziej uniwerslana
niz cytowana metoda
[1] LINII MACHA, czas
obliczen jest jednak
nieporénywalnie dtuz-
szy j Przyktadowe wyni-
ki podano w formie
wykresu na rys.3.
Zamieszczono réowniez
poréwnanie z wynikami
innych prac [4] i [5]-

Rys. 3. Wyniki przyktadowych obliczen
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MZIEJIHPOBAHME CBEPX3ByKOBOro TEMEHMS an3 ONIPEZIEJIEH3
OCHOBHMX  A3POZMHAMMHE I IKMX  XAPAKTEPMGTMK  CAVOJIETA

Pe3KMe

B pe3yjibTaTe 1«3HHecKoro wonej iHpoBaHHH noj iygeHo
MaTeMaTMMecKy» Monejib CBepx3ByKoro TegeHHn b <topne aVHewHoro
nHWSepHIIMTIJiLHoro ypaBHeHwn b gacTHwXx npoH3BonHux ujm
noTeHLwajia  BoswyiueHHo« cKopocTM. 9to ypaBHweHHe npexicTaBJieHo
c nowouib» HeKOTopon BHTerpaj ibHon npodjieVu, ynoOHOH mew
MHCJieHHUx pasneTOB. CpaBHeHo pesyjibTaTu pacneTOB c 1ipyr\M
TeopeTMHeckKMMM m 3KcnepHweHTa nbHhivH MeToaaVH. IlonTsepineHO

Xopowoe corjiacie.

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.



