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WSTEP

W wyniku oplywu samolotu przez powietrze powstajg sity 1 momenty aero-
dynamiczne. Ich warto$¢ zalezy od ksztaltu samolotu oraz warunkéw lotu, m.in.
predkosci. Zalezno$ci te maja czesto ztozony charakter wynikajacy z praw fizyki
dotyczacych niescisliwego lub Scisliwego przeptywu powietrza wokot ciat o ztozo-
nej geometrii. Sity i momenty aerodynamiczne dziatajace na samolot w czasie lotu
wylicza si¢ w oparciu o znajomo$¢ ich wspotczynnikéw aerodynamicznych. Pra-
widlowe wyznaczenie tych wspolczynnikow jest kluczowym zadaniem na etapie
projektowania samolotu. Sa one niezbedne do oceny wiasnosci lotnych samolotow,
takich jak: osiagi, manewrowos$¢, sterownos$¢, statecznos$¢ statyczna i dynamiczna.
Ich znajomos$¢ pozwala zaprojektowaé statek powietrzny o pozadanych cechach.
Minimalizuje to ryzyko popetnienia btedow projektowych. Obniza tez koszty i po-
woduje, ze samolot jest bezpieczniejszy w trakcie lotow doswiadczalnych, ponie-
waz mozna przewidzie¢ jego zachowanie si¢ w r6znych fazach lotu.

Z tych powoddéw prowadzone sa prace doswiadczalne i teoretyczne, ktorych
celem jest okreslenie wiarygodnych charakterystyk aerodynamicznych. Ich uzy-
skanie jest trudne, za$ rezultat badan powinien by¢ poddany szczegdtowej weryfi-
kacji. Charakterystyki aerodynamiczne moga by¢ wyznaczane na trzy rézne spo-
soby, poprzez:

* badania modeli samolotow, a niekiedy rzeczywistych konstrukcji w tune-

lach aerodynamicznych;

* obliczenia dotyczace oplywu samolotu przy zastosowaniu numerycznej
mechaniki ptynow, polegajace na rozwigzywaniu rownan Naviera—Sto-
kesa;

* obliczenia inzynierskie wykorzystujace teoretyczno-do§wiadczalne zalez-
nosci, tabele i wykresy.

Pierwszy sposob wymaga odpowiedniej bazy badawczej w postaci tuneli ae-
rodynamicznych. Badania sg kosztowne i czesto niemozliwe do wykonania ze
wzgledu na brak dostgpu do odpowiednich tuneli. Wykonywane sg najczesciej
z wykorzystaniem modeli samolotéw, co powoduje niezgodnos¢ liczb Reynoldsa
i koniecznos¢ przeliczania uzyskanych charakterystyk.



Inzynierskie obliczenia charakterystyk acrodynamicznych samolotow. Cz¢s¢ 1. Ruch podtuzny

Z kolei rozwigzanie rownan mechaniki ptynéw wigze si¢ z koniecznos$cia po-
siadania komputeréw o duzej mocy obliczeniowej oraz tworzenia ztozonego opro-
gramowania. Obecnie wykorzystuje si¢ tez komercyjne programy obliczeniowe, co
wigze si¢ z kosztami ich pozyskania i uzytkowania.

Obliczenia inzynierskie bazuja zarowno na zalezno$ciach teoretycznych, jak
1 uogolnionych wynikach badan eksperymentalnych przedstawionych w postaci ta-
bel i wykresow. W takich obliczeniach wazna jest m.in. znajomos¢ charakterystyk
aerodynamicznych profili skrzydet i innych powierzchni no$nych samolotu. Obli-
czenia tego typu nadal moga by¢ alternatywa dla badan w tunelach aerodynamicz-
nych i obliczen z zakresu mechaniki plynow. Uzyskane wyniki sa czesto wystar-
czajaco doktadne do prognozowania charakterystyk aerodynamicznych projekto-
wanego samolotu lub do odtworzenia charakterystyk samolotu pozostajacego
W eksploatacji (jezeli ich brak). Nie wymagaja duzych naktadéw. Poniewaz bardzo
czesto uwzgledniaja wyniki badan doswiadczalnych, daja wiarygodne oszacowanie
charakterystyk.

Celem niniejszej pracy jest szczegotowe pokazanie procesu identyfikacji cha-
rakterystyk aerodynamicznych samolotu w oparciu o obliczenia inzynierskie. Wy-
korzystano metody zawarte w literaturze wymienionej na koncu monografii. Sg to
zrodta réznigce si¢ formalnymi oznaczeniami parametréw, formutami dotyczacymi
tych samych wspotczynnikéw, wielkosciami, do ktorych sa te wspdtczynniki od-
niesione.

Opracowujac monografi¢, zidentyfikowano te roznice i ujednolicono wyraze-
nia, tak aby otrzymane wyniki byl jednoznaczne i porownywalne. Wszystkie za-
gadnienia zilustrowane sg przyktadami obliczeniowymi. Dotycza one samolotu,
ktorego geometri¢ okreslono w pierwszym przykladzie. W kolejnych przyktadach
przedstawiono szczegdlowy proces obliczeniowy, pokazujac dane liczbowe, ktore
dawaty koncowe wyniki. Autor ma nadzieje¢, ze utatwi to osobom zainteresowanym
prowadzenie podobnych obliczen dla innych samolotow.

Ze wzgledu na obszerno$¢ materiatu niniejsza monografia zawiera obliczenia
dotyczace jedynie ruchu podtuznego samolotu. Opisano sposob uzyskania wspot-
czynnikow sity oporu, sity nosnej i momentu pochylajacego. W kazdym przypadku
omawiano metody dotyczace trzech zakresow predkosci — poddzwigkowego, tran-
sonicznego i naddzwickowego. Wynika to z silnego wplywu liczby Macha na cha-
rakterystyki aerodynamiczne. W zaleznosci od zakresu, w ktorym ta liczba si¢ mie-
$ci, stosuje si¢ r6zne wzory obliczeniowe. W odniesieniu do samolotéw przyjeto
nastepujacy podziat:

I.  zakres poddzwickowy (subsonic) obejmujacy przeptywy niescisliwe

(Ma<0.4) oraz scisliwe podkrytyczne (0.4 < Ma < Makr). Krytyczna
liczba Macha jest rzedu 0.8;
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II.  zakres transoniczny (transonic), gdy przeptyw jest mieszany — w niekto-
rych rejonach jest poddzwigckowy, a w innych naddzwigkowy. Miesci si¢
on w przedziale od May, do Ma = (1.05+1.2);

II.  zakres naddzwigkowy (supersonic), gdy caty przeptyw powietrza wokot
samolotu jest naddzwickowy (Ma > 1). Przyjmuje si¢, ze zakres ten za-
czyna si¢ od liczby Macha swobodnego strumienia wigkszej niz
1.05+1.2 azdo Ma = 5.

IV.  zakres hipersoniczny, w ktorym spelniony jest warunek Ma > 5. Zakres
ten nie dotyczy samolotow.

Planowana jest publikacja czesci drugiej, ktora poswigcona bedzie sile bocz-
nej, momentowi przechylajgcemu i momentowi odchylajgcemu.






GEOMETRIAPROFILU LOTNICZEGO
| SAMOLOTU

Ponizej oméwione zostang podstawowe pojecia dotyczace geometrii profilu
lotniczego, skrzydta, usterzenia poziomego i usterzenia pionowego oraz kadtuba.

1.1. Geometria profilu

Profil skrzydia

Profilem skrzydta (ptata) jest ksztalt jego przekroju w ptaszczyznie prostopa-
dlej do osi skierowanej wzdluz rozpigtosci. Stosuje si¢ profile o réznym ksztalcie:
dwuwypukte, ptaskowypukte i wklgstowypukte (rys. 1.1). Ksztalt profilu decyduje
o jego wlasciwo$ciach aerodynamicznych.

Cieciwa geometryczna skrzydla b

Dla profilu dwuwypuklego cieciwg jest odcinek taczacy dwa najbardziej od
siebie odlegte punkty profilu. Dla profili ptaskowypuktych i wklgstowypuktych cie-
ciwa jest odcinek prostej stycznej do profilu od strony ptaskiej lub wklestej, ktory
jest ograniczony punktami przecigcia z normalnymi do niej stycznymi do profilu
w rejonie noska i krawedzi sptywu.

Linia szkieletowa
Linig szkieletowa profilu jest linia taczaca srodki okregdw wpisanych w profil.
Dla profilu symetrycznego linia szkieletowa pokrywa si¢ z cigciwa.

Strzalka profilu f
Strzatka profilu f jest maksymalna odlegto$¢ linii szkieletowej od cigciwy pro-
filu mierzona prostopadle do cigciwy. Dla profilu symetrycznego strzatka profilu jest
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Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

réwna zeru. Strzalka profilu odniesiona do dtugosci cigciwy jest nazywana wzgledna
strzalka profilu:

f=1 (L1)

Wzgledna strzatka profilu czesto jest wyrazana w procentach. Zwykle miesci
si¢ w przedziale 0+2%.
Wspolrzedna strzalki Xs

Wspdtrzedng strzatki s jest jej odlegtos¢ od noska profilu. Odleglosé ta odnie-
siona do dtugosci cieciwy jest nazywana wzgledng wspotrzedng strzatki:

_ X
f =Y (1.2)

Grubos¢ maksymalna profilu ¢

Grubosciag maksymalng profilu ¢ jest najwicksza odlegto$¢ pomiedzy jego gor-
nym i dolnym konturem. Jest to maksymalna $rednica okrggu wpisanego w profil.
Grubos¢ maksymalna odniesiona do dlugosci cigciwy jest nazywana wzgledng gru-
boscia profilu:

c=< (1.3)

Wzgledna grubosé profilu czesto jest wyrazana w procentach. Zwykle miesci
si¢ w przedziale 3+10% dla samolotow mysliwskich, 10+15% dla samolotow komu-
nikacyjnych, 12+18% dla samolotow lekkich.

Wspotrzedna maksymalnej grubosci profilu X.

Wspdtrzedng maksymalnej grubosci profilu X jest jej odlegtos¢ od noska pro-
filu. Odleglo$¢ ta odniesiona do dtugosci cigciwy jest nazywana wzgledng wspot-
rzgdna maksymalnej grubos$ci profilu:

= (1.4)

Wspoétrzedna maksymalnej grubosci profilu czesto jest wyrazana w procentach.
Zwykle miesci si¢ w przedziale 25+30% dla profili klasycznych i nawet 50+55% dla
profili laminarnych.

Geometryczny kat natarcia profilu o
Geometryczny kat natarcia profilu jest to kat pomiedzy cigciwa profilu i kie-
runkiem predkosci przeptywu niezaburzonego.

12
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Aerodynamiczny kat natarcia profilu
Aerodynamiczny kat natarcia profilu jest to kat pomiedzy linig zerowej sity no$nej
i kierunkiem predkosci przeptywu niezaburzonego.

Of$ zerowa profilu

Os zerowa profilu (0§ zerowej sily nosnej) jest to o przechodzaca przez kra-
wedz sptywu, taka ze jezeli wektor predkosci ma zgodny z nig kierunek, to na profilu
nie powstaje sila nosna.

Kat zerowej sily nosnej o

Kat zerowe;j sity nosne;j jest to kat pomigdzy cigciwg profilu i osig zerowa pro-
filu. Dla profili niesymetrycznych jest on zwykle ujemny.

profil dwuwypukly
. Z4 f szkieletowa
Os Zzerowa
profilu ol g m X
o>0
e X
\Y DS VAN
b
7. profil ptaskowypukly
0s zerowa
profilu Lot X
b |
profil wklgstowypulkdy
szkieletowa
0s zerowa
profilu (0(0 X
b .

Rys. 1.1. Profil lotniczy

1.2. Geometria skrzydia

Glownym elementem wytwarzajgcym site nosng samolotu jest skrzydto. Skrzy-
dto moze mie¢ rozny ksztatt. Dotyczy to przede wszystkim jego rzutu na ptaszczyzne
pozioma. Na rys. 1.2 pokazano skrzydio samolotu naddzwiekowego o zmiennym

13



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

ksztalcie oraz zaznaczono: dwie osie pomocniczego uktadu wspotrzednych Oxyzt,
cigciwe skrzydta b(y) i potozenie krawedzi natarcia Xim(y) w odlegltosci y od ptasz-
czyzny symetrii samolotu, rozpigto$¢ skrzydta |, Srednig cigciwe aerodynamiczng ba
i jej potozenie (Ya i Xa), powierzchni¢ skrzydta S.

y

Rys. 1.2. Skrzydto o zmiennym ksztalcie

Powierzchnia odniesieniowa skrzydla S

Powierzchnia odniesieniowa skrzydla jest to powierzchnia skrzydta
w widoku z gory (obrys skrzydta). Obejmuje ona tez cze$¢ podkadtubowa,
tak jak pokazano na rys. 1.2. Jest to powierzchnia wykorzystywana we wzo-
rach stuzacych do obliczania catkowitych sit i momentéw aerodynamicznych
dziatajacych na samolot. W ogolnym przypadku mozna jg obliczy¢, wykonu-
jac catkowanie:

§=J0,be)dy (1.5)

Srednia cieciwa aerodynamiczna b,

Przyjmuje si¢, ze srednia cieciwa aerodynamiczna odpowiada cigciwie skrzy-
dta prostokatnego o tej samej powierzchni co skrzydio rzeczywiste. Skrzydto row-
nowazne wytwarza taka sama sile nos$na, opér i moment pochylajacy jak skrzydio

1 Prostopadta o$ Oz jest skierowana w kierunku gornej czesci kadtuba (,,do czytelnika”).

14
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rzeczywiste. Jezeli nie uwzglednia¢ skrecenia aerodynamicznego skrzydla oraz za-
ktadajac, ze profil skrzydta wzdluz rozpigtosci nie ulega zmianie, to mozna obliczy¢
Ssrednig cieciwe aerodynamiczng b, oraz jej potozenie:

ba =3 J17,b2() dy (1.6)

x5, = 1207, %) - b() dy (17)
Voo =530 ¥ bO) dy (1.8)
7o, =5 S0, Zen (@) - B(Y) dy (19)

Wzor (1.8) dotyczy potowki skrzydta. Dla catego skrzydta wspotrzedna y,, , jest

roOwna zeru, poniewaz Srednia ci¢gciwa aerodynamiczna catego skrzydta lezy w ptasz-
czyznie symetrii samolotu.

Wydluzenie skrzydia A
Wydtuzenie skrzydta definiuje si¢ jako iloraz kwadratu rozpigtosci do po-
wierzchni skrzydta:

A== (1.10)

Skrecenie skrzydla ¢

Jezeli wzdtuz rozpigtosci skrzydta kolejne przekroje sa obrocone wzgledem
siebie, to skrzydlo jest skrecone (zwichrzone) geometrycznie. Jezeli natomiast
ksztatt profili zmienia si¢ wzdhuz rozpigtosci, to skrzydto jest skrecone aerodyna-
micznie. Rysunek 1.3 ilustruje skrecenie acrodynamiczne i geometryczne. Skrecenie
geometryczne jest ujemne (¢ < 0), jezeli kat natarcia profilu koncowego jest mniej-
szy niz profilu §rodkowego.

Wznios skrzydla I
Kat wzniosu skrzydta jest to kat pomiedzy plaszczyzng cigeciw i ptaszczyzng
prostopadta do plaszczyzny symetrii samolotu. Pokazano go na rys. 1.4.

Skos skrzydia A

Kat skosu skrzydta jest to kat pomigdzy osig boczng samolotu Oy i rzutem linii
statego punktu cigciwy na ptaszczyzng prostopadta do cigciwy przykadlubowe;j. Po-
kazano go narys. 1.5. Kat skosu okresla si¢ z reguty dla krawedzi natarcia (Ao), linii
Ya cieciw (Ao.2s), linii Y2 cigciw (Aos) 1 krawedzi sptywu (Aq).
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—[cieciwa srodkowa

S
% %
>
(Pa =3
Z
2

Rys. 1.3. Skrecenie geometryczne skrzydta

Rys. 1.4. Kat wzniosu skrzydta

1.3. Parametry geometryczne skrzydla trapezowego,
prostokatnego i trojkatnego

Najczesciej stosowanym ksztaltem skrzydet jest skrzydlo trapezowe (rys. 1.5).
Dla takiego skrzydta okresla si¢ charakterystyczne wielkoSci:

L  —rozpictos¢ skrzydta

b« - cieciwa koncowa

by - cieciwa $rodkowa (w plaszczyznie symetrii kadtuba)
Pprzyk — cigciwa przykadtubowa

ba - $rednia cieciwa aerodynamiczna

Ao —kat skosu krawedzi natarcia skrzydta
Ao2s — kat skosu linii % cigciw skrzydta
Ao.s —kat skosu linii % cigciw skrzydta
A1o —kat skosu krawedzi sptywu skrzydta

16
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kadtub

b

&
<

Rys. 1.5. Skrzydlo trapezowe

W oparciu o powyzsze parametry oblicza si¢ i definiuje:
Powierzchni¢ skrzydta S:

§ =22k (1.11)

Srednig cigciwe geometryczng skrzydta by,

by =7 =22k (1.12)
Wydhuzenie skrzydta A:
_ L2
A= bsy  bo+by (1.13)
Zbiezno$é skrzydla n’:
b
n= b_z (1.14)

2 W wielu publikacjach anglojezycznych zbieznos¢ jest definiowana jak stosunek cieciwy koncowej
do cigciwy $rodkowej (odwrotno$¢ utamka (1.14)).
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Dla skrzydta trapezowego biezacg cigciwe aecrodynamiczng mozna przedstawié
w postaci liniowej zaleznosci:

by—by

= — 1-1 Iyl
b(y) = by + 22 |yl = by (1 + 2 2) (1.15)

Podstawienie tego wzoru do (1.6)+(1.9) daje wzory pozwalajace obliczy¢ pa-
rametry skrzydla trapezowego w oparciu o zbieznos¢ i rozpigtosé:

S= %”T“ (1.16)
- E i
Xp, = éZ—iitan/lo (1.18)
Zp, = éZ—:itanF (1.19)

Srednia cieciwa aerodynamiczna skrzydta lezy w ptaszczyznie symetrii samo-
lotu. Jezeli zachodzi konieczno$¢ osobnego rozpatrywania prawej i lewej potowki
skrzydta, to wspotrzedna boczna $redniej cigciwy aerodynamicznej potowki skrzy-
dia jest rowna:

_ Ln+2
Voo = s (1.20)

Na rys. 1.5 pokazano, w jaki sposob znalez¢ $rednig cigciwe aerodynamiczng
skrzydta trapezowego. Nalezy cieciwe srodkowa powigkszy¢ do tytu o wartos¢ by,
a cieciwe koncowg do przodu o by. Nastepnie taczy sie uzyskane odcinki linig prostg.
Przecigcie tej linii z linig %2 cieciw wskazuje, w ktorym miejscu na potowcee skrzydta
potozona jest srednia cigciwa aerodynamiczna.

Jezeli skrzydlo jest prostokatne (77=1), to mamy:

l l

S =byl, by = by, xp, =0, yp, = 2 Zbg = Ztanl" (1.21)

Dla skrzydla tréjkatnego (77=o<) otrzymuje si¢:

bol 2 1 ! !
S ZT, ba =§b0’ xba =§b0, yba =g’ Zba =gta7’lr (1-22)
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Skrzydlo ,,zewnetrzne” (obliczeniowe)

Sily aerodynamiczne wytwarzane sa przez zewnetrzng czes$¢ skrzydta znajdu-
jaca si¢ poza kadtubem. Dlatego w analizach uwzglednia si¢ skrzydto ,,zewnetrzne”
utworzone przez potaczenie tych fragmentow skrzydta. Sposob jego utworzenia po-
kazano narys. 1.6. Geometria takiego skrzydta ,,zewnetrznego™ jest inna niz geome-
tria calego skrzydla. W szczegdlnosci inna jest rozpigtosc:

lzewn =1 — dkqa (1.23)

Cieciwa $rodkowa skrzydta jest §rednica przykadtubowa skrzydta rzeczywi-
stego:

bO_zewn = bprzyk (1.24)

W zwigzku z tym zmieniajg si¢ tez wyliczane wedtug wzordéw (1.16)+(1.20)
parametry skrzydta.

bprzyk

yZ 5 7 9 0_zewn = bprayk
kadlub 2| Ohag ; p—

I zewn

b, bx

Rys. 1.6. Skrzydto ,,zewnetrzne” (obliczeniowe)

W obliczeniach okresla si¢ potozenie ogniska aerodynamicznego skrzydta
wzgledem réznych punktow. Ustala sie:
XF skz — odlegto$¢ od krawedzi natarcia $redniej cigciwy aerodynamicznej ba,
Xe_skrzr — 0dleglo$¢ od krawedzi natarcia cigciwy Srodkowej bo.
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Niekiedy zachodzi tez konieczno$¢ przeliczania potozenia okreslonego punktu
(np. ogniska aerodynamicznego skrzydia ,,zewnetrznego™) wzgledem roznych punk-
tow. Pokazano to na rys. 1.7. Wynikajace z tozsamos$ci geometrycznych zwiazki
majg nastepujacag postac:

dkad drad

Xpx = Xprayk T Xy = 5o tan o + xp,,, o = =5 tan Ao + Xp, . + Xr_zewn (1.25)

_ Akad
a2

Xp = Xp« — Xp tan Ao + Xp, 0 + XF_zewn = Xp (1.26)

a

/ T Xp ok
kadtub - O ognisko aerodynamiczne
\ l skrzydta ,,zewnetrznego”
AKX ‘
_/ ba_zewn XFfzewn
_dkad baizewn
Kook = 2 tanAO 4—XF_zewn*_>

Rys. 1.7. Potozenie ogniska aerodynamicznego na skrzydle samolotu i na skrzydle ,,ze-
wnetrznym”

1.4. Parametry geometryczne usterzenia poziomego
Powierzchnia odniesieniowa usterzenia poziomego Sn
Powierzchnia odniesieniowa usterzenia poziomego jest definiowana analogicz-

nie jak dla skrzydta, ale dotyczy usterzenia. ROwniez pozostate parametry usterzenia
poziomego oblicza si¢ jak dla skrzydta.
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Ramie dzialania sily aerodynamicznej usterzenia Ly

Ramie dziatania sily aerodynamicznej usterzenia wzdhuz osi podtuznej jest to
dtugo$¢ rzutu na o$§ podtuzng samolotu odcinka faczacego wybrany punkt lezacy na
$redniej cieciwie aerodynamicznej samolotu (najczesciej jest to Srodek masy)
z punktem lezacym na Y $redniej cigciwy aerodynamicznej usterzenia poziomego.
Pokazano to na rys. 1.8.

Ramie dzialania sily aerodynamicznej usterzenia zy

Ramie dziatania sity aerodynamicznej usterzenia wzdtuz osi pionowej jest to
dhugos¢ rzutu na o$ pionowa samolotu odcinka tgczacego wybrany punkt lezacy na
sredniej cigciwie aerodynamicznej samolotu (najczesciej jest to Srodek masy)
z punktem lezacym na Y $redniej cigciwy aerodynamicznej usterzenia poziomego.
Pokazano to na rys. 1.8.

Srodek
masy
— H

Rys. 1.8. Ramig dziatania sily aerodynamicznej usterzenia poziomego

Powierzchnia steru wysokosci Ssn
Powierzchnia steru wysokosci jest to powierzchnia ruchomej czesci usterzenia
poziomego stuzaca do sterowania pochylaniem samolotu (rys. 1.9).

3

oS obrotu & os obrotu
H

Rys. 1.9. Powierzchnia steru wysokosci i usterzenia poziomego
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1.5. Parametry geometryczne usterzenia pionowego

Powierzchnia odniesieniowa usterzenia pionowego Sy

Powierzchni¢ odniesieniowa usterzenia pionowego okresla si¢ w zaleznosci od
sposobu mocowania usterzenia do kadtuba. Na rys. 1.10 pokazano przyktady tej po-
wierzchni oraz wymiardw geometrycznych wykorzystywanych w obliczeniach.

Rys. 1.10. Geometria usterzenia pionowego

Dla usterzenia pionowego okresla sig:

* powierzchnig: S= Whv (1.27)
» wydluzenie: Ay = g (1.28)
. zbieznosé: ny = Z"T‘; (1.29)
* $rednig cieciwe aerodynamiczna: bay = %bov % (1.30)

Potozenie $redniej cigciwy aerodynamicznej usterzenia pionowego (rys. 1.11)
oblicza si¢ ze wzoroéw:

_ hV ﬂv+2

Xpy =5 — tan Ayy (1.31)
hy ny+2
Zpv = 3 il (1.32)
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— PaV

Lol A —

‘Xbav
A
3

Rys. 1.11. Srednia cigciwa aerodynamiczna usterzenia pionowego

Ramie dzialania sily aerodynamicznej usterzenia Ly

Ramie dziatania sily aerodynamicznej usterzenia wzdhuz osi podtuznej jest to
dtugo$¢ rzutu na o$§ podtuzng samolotu odcinka faczacego wybrany punkt lezacy na
$redniej cigciwie aerodynamicznej samolotu (najczesciej jest to $rodek masy)
z punktem lezacym na Y $redniej cigciwy aerodynamicznej usterzenia pionowego.
Pokazano to na rys. 1.12.

Ramie dzialania sily aerodynamicznej usterzenia zy

Ramie¢ dziatania sity aerodynamicznej usterzenia wzdhuz osi pionowe;j jest to
dhugos$¢ rzutu na 0§ pionowa samolotu odcinka taczacego wybrany punkt lezacy na
$redniej cieciwie aerodynamicznej samolotu (najczesciej jest to $rodek masy)
z punktem lezacym na Y $redniej cigciwy aerodynamicznej usterzenia pionowego.
Pokazano to na rys. 1.12. Ramig¢ to jest rowne sumie obliczonej ze wzoru (1.32)
wspotrzednej z,, i Sredniej cigciwy aerodynamicznej oraz wspotrzednej cigciwy Dov.

srodek ZV
masy

Rys. 1.12. Ramig¢ dziatania sity aerodynamicznej usterzenia pionowego

23



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

Powierzchnia steru kierunku S;v
Powierzchnia steru kierunku jest to powierzchnia ruchomej czesci usterzenia
pionowego stuzaca do sterowania odchylaniem samolotu.

Rys. 1.13. Powierzchnia steru kierunku i usterzenia pionowego

1.6. Parametry geometryczne kadluba

Dlugosé kadluba lcag
Dhugos¢ kadtuba jest to odlegto$¢ pomiedzy dwiema plaszczyznami, ktore s
prostopadte do osi podtuznej kadtuba i majg z nim jeden punkt styczny.

Szerokos$¢ kadluba Wiag

Szerokos¢ kadtuba jest to odleglo$¢ pomigdzy dwiema ptaszczyznami rowno-
legtymi do jego plaszczyzny symetrii, ktére sg styczne do kadtuba w najwigkszym
przekroju.

Wysoko$¢ kadluba hyag

Wysokos¢ kadtuba jest to odleglos¢ pomiedzy dwiema ptaszczyznami pozio-
mymi, ktore sa styczne do kadtuba w najwigkszym przekroju.

Powierzchnia odniesieniowego przekroju poprzecznego Skad poprz

Powierzchnia odniesieniowego przekroju poprzecznego jest to powierzchnia
wybranego przekroju prostopadtego do osi kadtuba, ktory przyjmowany jest do ob-
liczen sit i momentoéw aerodynamicznych kadtuba. Zwykle jest to powierzchnia naj-
wigkszego przekroju poprzecznego.

Srednica zastepceza kadluba diad_zast

Srednica zastepcza kadtuba jest to $rednica kota, ktorego powierzchnia odpo-
wiada powierzchni odniesieniowego przekroju poprzecznego Skad poprz. Jest ona

rowna:
S a oprz
dkad_zast = 2,’% (1.33)
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Jezeli kadlub ma przekrdj eliptyczny o osiach a i b, to Srednica zastepcza jest
réwna:

dkad_zast = Vab (1.34)

Jezeli cze$¢ centralna kadtuba jest walcem, to mowi si¢ o $rednicy kadluba
Ovag= dkad_zast-3

Srednica denna kadluba dgno
Srednica denna kadtuba jest to $rednica koncowego przekroju kadtuba. Jezeli
przekrdj nie jest kotowy, nalezy ja obliczy¢ ze wzoru analogicznego do (1.33).

Powierzchnia odniesieniowa kadluba Siaq

Powierzchnia odniesieniowa kadtuba jest to powierzchnia prostokata opisa-
nego na konturze kadtuba w rzucie poziomym. Na rys. 1.14 zaznaczono jg szarym
kolorem. W przyblizeniu mozna przyjac, ze:

Skad = lkaa9kaa (1.35)

Powierzchnia pozioma kadluba Sad po:

Powierzchnia pozioma kadtuba jest to powierzchnia przekroju kadtuba w rzu-
cie poziomym. Mozna jg wyznaczy¢ z rys. 1.14, dzielac t¢ powierzchni¢ na figury
elementarne, lub wstepnie oszacowac ze wzoru:

Skad_poz = 0.9kqadkaa (1.36)

Powierzchnia boczna kadluba Syag poc:

Powierzchnia boczna kadtuba jest to powierzchnia przekroju kadtuba w ptasz-
czyznie symetrii. Mozna ja wyznaczy¢ z rys. 1.14, dzielgc t¢ powierzchni¢ na figury
elementarne, lub wstepnie oszacowac ze wzoru:

Skad_bocz = 0.8lxqahkaa (1.37)

Powierzchnia denna kadluba Sgno
Powierzchnia denna kadluba jest to powierzchnia przekroju koncowego
0 $rednicy dano.

3 W dalszej czescei ksigzki bedzie stosowane oznaczenie Okad bez wzgledu na to, czy kadtub ma przekrdj
kotowy czy tez inny.
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S»<ad_poprz

dkadfzast

I nos I srod Ityl

Ikad
Rys. 1.14. Parametry geometryczne kadluba
Smuklos$¢ kadluba fiaq

Smukto$¢ kadtuba jest to stosunek dtugosci kadtuba do jego $rednicy zastep-
czej:

aq = —kad (1.38)

dkad

Smuklo$¢ czesci nosowej kadluba fios
Smuktos¢ czesci nosowej kadtuba jest to stosunek dtugosci czesci przedniej
kadtuba o zmieniajacej si¢ $rednicy do $rednicy zastepczej kadtuba:

anS
fnos =—- (1.39)

dkad
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Smuklos¢ czesci Srodkowej (centralnej) kadluba fsroq
Smuktos¢ czesci srodkowej kadtuba jest to stosunek dtugosci tej czgsci do jego
srednicy zastepczej:

lsrod

srod — »
dkad

— lcylinder (1 40)

f cyliner drad

Jezeli czg$¢ centralna kadtuba jest cylindrem, to zastosowano oznaczenie Cy-
linder.

Smuklosé czesci kadluba lezgcej pomiedzy wierzcholkiem noska i skrzy-
dlem ,,zewnetrznym” fps
Smuktos¢ czesci kadtuba lezacej pomigdzy noskiem i skrzydtem ,,zewnetrz-
nym” (cieciwg przykadtubow3) jest to stosunek dtugosci tej czesci do $Srednicy za-
stepczej kadtuba:
fps = 25 (1.41)

" dkad
Smuklos¢ czesci tylnej kadluba f,;
Smuktos¢ czesci tylnej kadtuba jest to stosunek dtugosci czgsci cylindrycznej
do jego $rednicy zastgpcze;j:
ltyl
= 1.42
f tyl drad ( )
Wydluzenie kadluba Ayaq

Wydtuzenie kadluba jest to stosunek kwadratu szerokosci kadtuba do po-
wierzchni poziomej kadtuba:

2
Akaq = —kad (1.43)
Objetosé¢ kadluba Vg
Objetos¢ kadtuba mozna obliczy¢, znajac pole powierzchni kolejnych jego
przekrojow S(X):
lka
Viaa = [,*** S(X)dX (1.44)

Jezeli kadhub jest cialem osiowosymetrycznym, to mamy:

lka
Viad =75 Jo** dfaa(X)dX (1.45)
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Objetos¢ mozna obliczy¢ analitycznie, jezeli znana jest zalezno$é srednicy ka-
dhuba od wspotrzednej X (mierzonej od noska).
Objetos¢ czesci kadluba

Nosek kadluba
Istnieje wiele r6znych typéw noskoéw projektowanych w oparciu o rézne for-
muty. Jedna z nich okres$la promien noska:

dkad
Thos(X) = Ta

() (1.46)

lTlOS
W tym przypadku objetos¢ noska jest rowna:

=L Mgy o 1 g l 1.47
nos T opi1 4 nos — 5,41 “kad_poprztnos ( . )

W tab. 1.1 zebrano wzory dotyczace najczestszych wartosci wyktadnika potegi n:

Tabela 1.1
Wzory dotyczace najczestszych wartosci wykladnika potegi n
n Typ ksztaltu Vios
0 cylinder Skad?poprz lnos
1
1/2 parabola Eskad_pop‘rzlnos
2
3/4 trzy czwarte 3 Skad_poprzlnos
. 1
1 stozek 3 Skad_pop‘rz Lnos

Cze$¢ srodkowa i tylna kadluba

Wzor (1.42) ma tez zastosowanie dla innych fragmentéw kadtuba. Na przyktad
—dla czesci cylindrycznej srodkowej, biorgc do obliczen dtugos¢ lsrod. Dla stozkowe;j
czescei tylne;j:

ltyl

d no
T [Skad_poprz + (Skad_poprz - Sdno) d—] (1-48)

V, =
tyt drad—Addno
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Przyktad 1.1
Oblicz parametry samolotu, ktérego schemat pokazano na rys. P1.1.1+P1

.1.6.

0.39m

1.92m

14.1m
9.93m
5.14m — 1053m — — 33
— 8.85m — ‘/j
< 1.15m - 0.88m /r - duﬂm
——4.0m
A

i —479m
— 14.1m

Rys. P1.1.1. Rzut poziomy samolotu Rys. P1.1.2. Rzut boczny samolotu

1.185m
0.94m
T
40° | 31° |22° 42° 34° 24°
L3.31m—J ‘ % % 9.14m ‘73 r 5.58m
i ‘ —4.93m 3.45m —
Rys. P1.1.3. Skrzydto i usterzenie poziome
1.19m
2.56m
475°
pszm _——lssm T'D
(T 5o08m L1.66m 2.76m
2.5m i
Mﬁsm 107m  135m 0.88m
10.23m
1.37m
0.52m_\ 0.29m
! 8.44m ]

Rys. P1.1.4. Zwymiarowany rzut boczny kadtuba i usterzenia pionowego
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1.5m 0.88m

5.9m - 3.1m
14.1m

Rys. P1.1.5. Rzut czotowy samo- Rys. P1.1.6. Kadtub samolotu
lotu

1. Obliczenia dotyczace skrzydta:
* powierzchnia skrzydta z (1.11):

_ botbi _ 493+1185
2

S

.9.14 = 28 m? (P1.1.1)

* $rednia cieciwa geometryczna skrzydta z (1.12):

b, =02k = 2228 = 3,06 m (P1.1.2)

* wydtuzenie skrzydta z (1.13):
=%2+bk=%=3.o (P1.1.3)

* zbieznos$c¢ skrzydta z (1.14):
n=£—i=%=4.16 (P1.1.4)

* $rednia cieciwa aerodynamiczna skrzydta z (1.17):

2 2en+1 2 4.16%+4.16+1
b, ==-b L R —

370 ym+) 3 4.16(4.16+1)

=344m (P1.1.5)

* wspoétrzedne sredniej cieciwy aerodynamicznej skrzydta z (1.18)+(1.20):
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Xp =-——tanldy =—- -tan =1.53m .
L n+2 /1 9.14 4.16+2 4 00 1 53 (P1 1 6)
a 67M+1 6 4.16+1
Zb =£ﬂtan1"=ﬂ._4'16+2.tanoo=0m (P117)
a 6n+1 6 4.16+1
— ln+2 _ 914 41642
Yoo = gnii = 6 aiert 1.82m (P1.1.8)
cieciwa przykadtubowa skrzydfa:
Bpraye = bo — %44 tan Ay = 4.93 - tan40° = 43 m (P1.1.9)

2. Obliczenia dotyczace skrzydta ,,zewnetrznego”

rozpietos¢ skrzydia ,zewnetrznego” (obliczeniowego):
Liewn =1 —dyga =914 —15=7.64m (P1.1.10)

powierzchnia skrzydfa ,zewnetrznego”:

Spewn = LYy = 2201 7 64 = 21 m? (P1.1.11)
wydtuzenie skrzydta ,zewnetrznego” z (1.13):
Ayown = b:::::bk =272 =278 (P1.1.12)
zbiezno$¢ skrzydta ,zewnetrznego” z (1.14):
nzewn=”7”;%"=%=3.63 (P1.1.13)

$rednia cieciwa aerodynamiczna skrzydia ,zewnetrznego” z (1.17):

2 NZewntNzewn+1 2 3.632+3.63+1
b =3 JrewnTlzewnt_ — 2. 43 .22 =304m (P1.1.14
a-zewn 3 Pravk Nzewn(Nzewn+1) 3 3.63(3.63+1) ( )

wspoitrzedne $redniej cieciwy aerodynamicznej skrzydta ,zewnetrznego”
z (1.18)+(1.20):

l +2 7.64 3.63+2
Xp = zewnlzewnZ4op 0 = 2222222 tgn40° = 1.3 m  (P1.1.15)
a_zewn 6 Nzewn+l 6  3.63+1
z = Lewnlzewn*2 oy p - 704 352 4an0o=0m  (P1.1.16)
ba_zewn 6 TNzewn+l 6 3.63+1 e

31



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

y — lewnTzewn+2 _ 764 36342 _ e (P1.1.17)
ba_zewn 6 Nzewntl 6 3.63+1 ' e

* powierzchnia naptywéw jako powierzchnia dwoch trojkatéw (rys. P1.1.3):

3.31-0.76

Snapt = 2 = 2.52 m? (P1.1.18)

* powierzchnia lotki (klapy) jako powierzchnia trapezu:

_ boit+b h = 0.88+0.37
= =

S S

- 2.45 = 1.53 m? (P1.1.19)

* powierzchnia skrzydta w obrebie lotki (klapy) jako powierzchnia trapezu:

Spaj1 ="k hy = T2 2,45 = 7.32 m? (P1.1.20)

Potozenie ogniska aerodynamicznego skrzydta ,,zewnetrznego”

Przyjeto, ze znane jest pofozenie ogniska aerodynamicznego skrzydta ,ze-
wnetrznego” na jego cigciwie srodkowej xz ,.,,.. Oblicza sie:
* 7 (1.25) jego odlegtos¢ od wierzchotka skrzydta:

Xpy = d"T‘ldtan Ao + Xp soums = 17'5tan4 0° + X5 sewns = 0.63 + X5 yeun. (P1.1.21)

Pierwszy sktadnik to odlegtos¢ pomiedzy wierzchotkami skrzydta i skrzydta ,ze-
wnetrznego”.
* 7 (1.26) jego odlegtos¢ od krawedzi natarcia sredniej cieciwy aerodynamiczne;j
skrzydta:

Xp = Xp. — Xp, = (0.63 + X zewns) — 1.53 = Xp zon — 0.9 (P1.1.22)

dIa £ jewn, = LW = 0 48 MAMY Xz yewne = 0.48 - 4.3 = 2.06 m.

bo_zewn

Stad potozenie ogniska na sredniej cieciwie aerodynamiczne;j:

xp _ 116
bg 344

Xp = Xp gowns — 0.9 = 2.06 —09=1.16m, % = =0.337

* odlegtos¢ ogniska od noska kadtuba:
— wazdtuz osi podtuzne;j:

XF_SkTZ = XbO + XF* = 5.14 + 0.63 + xF_Zewn* = 5.77 + xF_Zewn* (P1 1 23)

dla Xg sewn. = 0.48 mamy:
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Xr skrz = 577 + Xp_gown. = 5.77 + 2.06 = 7.83 m
- prostopadle do osi podtuznej:
Zp skrz = Zpy +2p, = 0.0+ 0.0 =0.0m (P1.1.24)

Potozenie srodka masy samolotu

Xbaﬁzewn

f N X
Srodek masy Srodek masy T_skrz_zewn

przyk
baﬁzewn

b, /\ b,

zewn

Rys. P1.1.7. Potozenie srodka masy samolotu wzgledem skrzydta i skrzydta ,zewnetrznego”

Przyjeto, ze Srodek masy samolotu lezy na V4 Sredniej cieciwy aerodynamicznej
skrzydfa. Jego odlegtos¢ jest rowna:
* od krawedzi natarcia sredniej cieciwy aerodynamiczne;j:

X skrz = 0.25bg = 0.25 - 3.44 = 0.86 m (P1.1.25)
* od krawedzi natarcia cieciwy $rodkowej:
Xp, + X1 sz = 1.53 4+ 0.86 = 239 m (P1.1.26)
* od krawedzi natarcia $redniej cieciwy aerodynamicznej skrzydta ,zewnetrznego”:
dkad

XT_skrz_zewn = Xpg T XT_skrz — 2 tan Ay — Xpq_zewn =

=153+ 0.86 — = tan40° — 1.3 = 0.46 m (P1.1.27)

* od krawedzi natarcia cieciwy srodkowej skrzydta ,zewnetrznego” (cieciwy przy-
kadtubowej):
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+ X7 srz zown = 1.3+ 0.46 = 1.76 m (P1.1.28)

xba_zewn

w

. Obliczenia dotyczace usterzenia poziomego
powierzchnia usterzenia poziomego z (1.11):

_ b0H+kal _ 3.45+0.94
= H=

. 5.58 = 12.25 m? (P1.1.29)

* cieciwa przykadtubowa usterzenia poziomego:
Bprayicn = bon — %2t tan Aoy, = 3.45 —tan42° =277m  (P1.1.30)

* $rednia cieciwa geometryczna usterzenia poziomego z (1.12):

by = "M = 220 — 22 m (P1.1.31)
* wydtuzenie usterzenia poziomego z (1.13):
Ay = bo:i*; — = =220 = 2.54 (P1.1.32)
* zbieznos$c¢ usterzenia poziomego z (1.14):
M =ZZ—:=2:—$= 3.67 (P1.1.33)

* $rednia cieciwa aerodynamiczna usterzenia poziomego z (1.17)

2 nh+ny+l 2 3.67%43.67+1
OH pymu+1) 3 7 3.67(3.67+1)

E

=243m (P1.1.34)

ban

* wspoétrzedne sredniej cieciwy aerodynamicznej usterzenia poziomego wzgledem
krawedzi natarcia cieciwy srodkowej z (1.18)+(1.20)

Xban = M2y = 222 2702 an 420 = 1.02m (P1.1.35)
a 6 nu+1 6 3.67+1
ban = e tanl =220 tan(~13°) = ~026m  (P1.1.36)
a 6 N+l 6 3.67+1
_ lunm+2 _ 558 3.67+2 _
Yoar =7 g+l 6 3.67+1 113m (P1.1.37)

4. Obliczenia dotyczace ,,zewnetrznego” usterzenia poziomego
* rozpietos¢ usterzenia ,zewnetrznego” (obliczeniowego):
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li zewn = ly = diaa = 5.58 = 1.5 = 4,08 m (P1.1.38)

* powierzchnia zewnetrzna usterzenia poziomego:

S _ bprzyk_H+kal 2774094
H_zewn — 2 H_zewn —

408 =757m?  (P1.1.39)

wydtuzenie usterzenia ,zewnetrznego” z (1.13):

21y zewn 2408

At zewn = bprzyk H*bin  2.77+0.94 =22 (P1.1.40)
* zbiezno$¢ usterzenia ,zewnetrznego” z (1.14):
M zewn = 2t _ 277 _ 9 g5 (P1.1.41)

bry 0.94

* $rednia cieciwa aerodynamiczna ,zewnetrznego” usterzenia poziomego z (1.17)

2 77IZ~I_zewn"'77H_zewn+1 _ 2 2.95242.95+1 _

2) =277 2o5haost
3 przyh H NH_zewn(MH_zewn+1) 3 2.95(2.95+1)

2.0m (P1.1.42)

b aH_zewn

* wspoirzedne Sredniej cieciwy aerodynamicznej ,zewnetrznego” usterzenia pozio-
mego wzgledem krawedzi natarcia cieciwy przykadtubowej z (1.18) (1.20)

l +2 4.08 29542
Xy = Hzewn THzewn™= o g = == -tan42°=0.77m  (P1.1.43)
aH_zewn 6 NH_ zewn+1 6 2.95+1
ly UK +
— — zewn zZewn e
Zban = Xbarypyn = 6 —UH 1 tanly
zewn
4.08 2.95+2
=—" tan(—13°) =—-0.2m (P1.1.44)
6  2.95+1
lH zewn NH_zewn*2 4.08 2.95+2
=x = TZeWRIHZOWR ~ — .- =0.85m P1.14
Yban ban_zewn 6  NH zewn+1 6  2.95+1 ( 5)

Potozenie ogniska aerodynamicznego usterzenia poziomego
Przyjeto, ze cieciwa Srodkowa usterzenia pokrywa sie z osig podtuzng kadtuba.
Zaktadajgc, ze ognisko aerodynamiczne usterzenia lezy na % Sredniej cieciwy aero-
dynamicznej jego odlegto$¢ od noska kadtuba jest réwna:
— wazdtuz osi podtuzne;j:

ba 2.43
Xry = Xpoy + Xpgy + 5+ =993+ 1.02+=-=1155m  (P1.1.46)
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— prostopadle do osi podtuznej:
Zpy = Zpyy + Zpy,y, = 0.0 —0.26 = —0.26 m (P1.1.47)

Polozenie ogniska aerodynamicznego usterzenia poziomego ,,zewnetrznego”
— wazdtuz osi podtuzne;j:

dkad/H baH_zewn
XFH_zewn = XbOH + tan AH + xbaH_zewn + 4 =
=9.93=2tan42° +0.77 +=° = 11.875 m (P1.1.48)
— prostopadle do osi podtuznej:
FH_zewn = ZFH_zewn = _0.26 m (P1 .1 .49)

Inne odlegtosci
Odlegtos¢ ogniska aerodynamicznego usterzenia poziomego od ogniska
skrzydta:

}"I = XFH - XFfSkT'Z = 11.55 - (5.77 + xFizewn*) = 5.78 - xpizewn*(P‘].’].SO)
dla ¢ ,ewn. = 0.48 mamy:
4 =578—xz, . =578—206=372m
2y = Zgy — Zp,,,, = —0.26 — 0.0 = —0.26 m (P1.1.51)

Poniewaz srodek masy samolotu lezy na Y4 Sredniej cieciwy aerodynamicznej
skrzydta, to jego odlegtos¢ od noska kadtuba jest réwna:

X1 kad = Xp, + Xp, + 0.25b, = 514 + 1.53 + 0.25 - 3.44 = 7.53m  (P1.1.52)

Odlegtos¢ ogniska aerodynamicznego usterzenia poziomego od srodka masy
samolotu jest rowna:

Ly = Xp, — X1, = 11.55 — 7.53 = 4.02m (P1.1.53)

Na rys. P1.1.8 pokazano schemat samolotu z zaznaczonym potozeniem sred-
nich cieciw aerodynamicznych skrzydta i usterzenia poziomego oraz ich ognisk
aerodynamicznych.
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9.93m
6.79m
3.44m—
5.14m 1.53m
% ogniska aerodynamiczne
Srednia cigciwa aerodynamiczna
< usterzenia foziomego
| [ —
Srednia cigciwa aerodynamiczna
skrzydla \
K 2.43m
1.02m
—— 7.53m
11.55m

Rys. P1.1.8. Potozenie $rednich cieciw aerodynamicznych skrzydta i usterzenia poziomego

()]

. Obliczenia dotyczace usterzenia pionowego
powierzchnia usterzenia pionowego z (1.27):

_ bovtbry 3194119
= v =

S
4 2 2

3.31 = 7.25m? (P1.1.54)

* wydtuzenie usterzenia pionowego z (1.28):

2
Ay = =20 o5 (P1.1.55)
74 .
* zbieznos¢ usterzenia pionowego z (1.29):
= bov _ 319 _
V= S i 2.68 (P1.1.56)

* $rednia cieciwa aerodynamiczna usterzenia pionowego z (1.30)

NGyl 2 2.682+2.68+1
oV =--319 - ———
nv(my+1) 3 2.68-(2.68+1)

baV -

2
3

=234m (P1.1.57)

* wspoétrzedne $redniej cieciwy aerodynamicznej usterzenia pionowego z (1.31)
i (1.32):
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hy ny+2 331 2.68+2
Xp v =" tan AUV ="
a 3 ny+1 3 2.68+1

tan47.5° = 1.53 m (P1.1.58)

5 = hvmvtz 331 268+2
baV ™ 3 41 3 2.68+1

14m (P1.1.59)

(<2

. Obliczenia dotyczace ,,zewnetrznego” usterzenia pionowego
powierzchnia ,zewnetrznego” usterzenia pionowego z (1.27):

S _ bprzyk vt+bry h _2.76+1.19 2
V_zewn — 2 V_zewn — .

56 =506m?  (P1.1.60)

wydtuzenie ,zewnetrznego” usterzenia pionowego z (1.28):

2
Ay gown = zewn — 2562 _ 4 5 (P1.1.61)

N V_zewn 5.06

zbiezno$¢ ,zewnetrznego” usterzenia pionowego z (1.29):

My gown = 2V 276 _ 5 35 (P1.1.62)

by 1.19

Srednia cieciwa aerodynamiczna ,zewnetrznego” usterzenia pionowego z (1.30)

2 7712/_zewn"'77V_zewn+1 _ 2 2.32242.32+1

b =-bh ==.2.76"
av_zewn 3 pTIykV Nv_zewn(Mv_zewn+t1) 3 2.32-(2.32+1)

=2.08m (P1.1.63)

wspotrzedne Sredniej cieciwy aerodynamicznej ,zewnetrznego” usterzenia pio-
nowego z (1.31) i (1.32):

_ hy zewn Mv_zewnt2 2.56 2.32+2

Xbav_zewn = 73 tan Aoy = 3 23241

tan47.5°=121m (P1.1.64)

nv_zewn+1

7 _ hv zewn v zewnt+2 _ 2.56 . 2.32+42
baV_zewn 3 Nv_zewnt1 3 23241

=111m (P1.1.65)

pole powierzchni steru kierunku jako pole trapezu na podstawie rys. P1.1.2:

a+b 0.39+0.74
Ssv = > h = >

1.92 = 1.08 m? (P1.1.66)

Potozenie ogniska aerodynamicznego ,,zewnetrznego” usterzenia pionowego
Zakfadajgc, ze ognisko aerodynamiczne usterzenia lezy na 4 Sredniej cieciwy
aerodynamicznej usterzenia ,zewnetrznego”, jego odlegtosé od noska kadtuba jest
réwna:
— wzdtuz osi podtuznej
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X, 4 2avzewn — 10,53 4+ 121+ 25 = 12.26 m  (P1.1.67)

\%4 = Xbprzyk_V + xbaV_zewn
— prostopadle do osi podtuznej:

Zp =075+ 111=186m (P1.1.68)

v = prrzyk_v + ZbaV_zewn

Odlegtos¢ ogniska aerodynamicznego usterzenia pionowego od ogniska skrzy-
dta:

v = Xp, — Xp,,, = 12.26 — 7.83 = 443 m (P1.1.69)
2y = Zp, — Zp,,, = 1.86 — 0.0 = 1.86 m (P1.1.70)

Odlegtos¢ ogniska aerodynamicznego usterzenia poziomego od srodka masy
samolotu jest rowna:

Ly = Xp, — Xr,,,, = 12.26 — 7.53 = 473 m (P1.1.71)

Na rys. P1.1.9 pokazano schemat samolotu z zaznaczonym potozeniem sred-
nich cieciw aerodynamicznych skrzydta i usterzenia poziomego oraz ich ognisk ae-
rodynamicznych.

1.19m
11.74m ‘rz_%m
10.53m /7
i eds ﬂmtn'icmll 256m
7.07m . 3.31m

" 319m

Srednia cigciwa aerodynamic:
skrzydia (zewn)

4.79m
7.83m

12.26m

14.1m

Rys. P1.1.9. Potozenie Srednich cieciw aerodynamicznych skrzydta i usterzenia pionowego

7. Obliczenia dotyczace kadtuba
Przyjmujac, ze odniesieniowym przekrojem poprzecznym kadtuba jest jego
czesé srodkowa, na podstawie rys. P1.1.6 odczytano $rednice diag= 1.5 m.
Poszczegdlne powierzchnie obliczono, dzielac powierzchnie boczng na figury
proste:
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* powierzchnia przekroju poprzecznego:

s = wiad = 7158 _ g 77 2 P1.1.72

kad_poprz_n 4 _”4_ I m ( sl )

* powierzchnia najwiekszego przekroju poprzecznego kadtuba odpowiada prze-
krojowi A-A z rys. P1.2 i P1.5. Jest ona réwna:

dZ
§ “hadmax (P1.1.73)

2
1.712
4 kad_poprz_max

* powierzchnia odniesieniowa kadtuba ze wzoru (1.35):
Skad = lkaddraa = 14.1- 1.5 = 21.15 m? (P1.1.74)
* powierzchnia pozioma kadtuba ze wzoru (1.36):
Skad_poz = 0.9kaadraq zast = 0.9 -14.1- 1.5 = 19.03 m? (P1.1.75)
* powierzchnia boczna kadtuba obliczona ze wzoru (1.37):
Skad bocz = 0.8lkaahkaq = 0.8 - 14.1- 1.5 = 16.92 m? (P1.1.76)

Ze wzgledu na ksztatt rzutu bocznego kadtuba, powierzchnie boczng mozna
tez obliczy¢ jako sume powierzchni figur geometrycznych. Traktujgc czes¢ kadtuba
przed najwiekszym przekrojem i czesc¢ tylng jako trojkaty, otrzymuje sie:

2.5-0.87  5.08-0.52 0.52 +0.29
Skad_bocz = T+ 1023 107 + 844 +
02 ¢ 202137 = 1835 m? (P1.1.77)

Widac¢ réznice pomiedzy wynikami. Blizsza rzeczywistosci jest wartosc
18.35 m2. Bedzie ona brana do dalszych obliczen.

Obliczono:
¢ smukfos¢ kadtuba ze wzoru (1.38):

f _ lgqa _ 141 _
kad diad 15

9.4 (P1.1.78)

e smukios$¢ czesci nosowej kadtuba ze wzoru (1.39):
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fros = 28 =21 = 3.4 (P1.1.79)

dkad 15
smuktos¢ czesci srodkowej kadtuba ze wzoru (1.40):

wroa = 22 =2 =39 (P1.1.80)

dkad

smuktos¢ czesci kadtuba pomiedzy noskiem a skrzydtem zewnetrznym;
wczesniej nalezy okresli¢ dtugosé lps:

Lps = Xp, + Do = byrayic = lnos = 5.14 + 4.93 =43 — 5.1 = 0.67 m (P1.1.81)

ze wzoru (1.41):

fos = s _ 067 _ 45 (P1.1.82)

- dkad 1.5

smuktos¢ czesci tylnej kadtuba ze wzoru (1.42):

__leyr 31
fon = g =15 = 21 (P1.1.83)
wydtuzenie kadtuba ze wzoru (1.43):
wi 1.52
Akgqg = —H4d— = = = (.12 (P1.1.84)

Skad_poz 18.9

powierzchnia denna kadtuba z uwzglednieniem $rednicy dna z rys. P1.1.6:

2 2
Tdgno — 7-0.88

; = 0.608 m? (P1.1.85)

Sano =
objetosé noska kadtuba (biorgc n = 1/2) ze wzoru (1.47):
Vaos =3 Skad_poprzlnos = 3177 -5.1 = 451 m? (P1.1.86)
objetos¢ czesci srodkowej kadtuba (biorgc n = 0) ze wzoru (1.47):

VST’Od zskad_poprzlsrod = 177 . 59 = 104‘4‘ m3 (P1 1 87)

objetosé¢ czesci tylnej kadtuba (biorgc n = 1) ze wzoru (1.48):
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L da
Viyr = % [Skad,poprz + (Skad poprz ~ Sano) ﬁ] )
a no
—3 1.5-0.88

* objetos¢ kadtuba:
Viaa = VYnos + Vsroa + Viyr =4.51 +10.44 + 451 = 1849 m*>  (P1.1.89)
Odlegtos¢ srodka masy samolotu od jego noska jest réwna:

XT?kad = XbO + xba + xTiser =514 + 1.53 + 0.86 = 753 m (P11 90)

Ponizej w tabelach zebrano uzyskane wyniki obliczen dotyczgcych skrzydta,
usterzenia poziomego, usterzenia pionowego i kadtuba.

Skrzydto
Parametr Symbol Wartosé
Profil NACA 64-204
Ao 40°
Katy skosu ANo2s 31°
Aos 22°
Wznios r 0°
Rozpietosé | 9.14m
Cieciwa srodkowa bo 493 m
Srednia cieciwa geometryczna b 3.06 m
Cieciwa koncowa by 1.185m
f()addl*eugggsc cieciwy srodkowej od noska Xp, 514 m
Powierzchnia S 28 m?
Powierzchnia naptywéw Spapt 2.52 m?2
Wydtuzenie A 3.0
Zbieznos¢ n 4.16
Srednia cigciwa aerodynamiczna ba 3.44m
Wspoéirzedne Sredniej cieciwy Xbq 1.53m
aerodynamicznej wzgledem cieciwy Zp, Om
srodkowej bo Vb, 1.82m
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Parametr

Odlegtos¢ ogniska aerodynamicznego
(1/4 ba) od noska kadtuba

Powierzchnia jednej lotki

Powierzchnia skrzydta w obrebie jednej
lotki

Potozenie srodka masy wzgledem kra-
wedzi natarcia sredniej cieciwy aerody-
namiczne;j

Potozenie srodka masy wzgledem kra-
wedzi natarcia cieciwy srodkowej

Rozpietosé zewnetrznej czesci skrzydta
Cieciwa przykadtubowa

Srednia cieciwa aerodynamiczna
skrzydta ,zewnetrznego”

Powierzchnia zewnetrzna skrzydta
Wspoéirzedne Sredniej cieciwy
aerodynamicznej skrzydta
.Zewnetrznego” wzgledem cieciwy
przykadtubowej

Wydtuzenie skrzydta ,zewnetrznego”
Zbieznos$¢ skrzydta ,zewnetrznego”

Potozenie srodka masy wzgledem
krawedzi natarcia sredniej cieciwy
aerodynamicznej skrzydta
~Zewnetrznego”

Potozenie srodka masy wzgledem
krawedzi natarcia cieciwy srodkowej
skrzydta ,zewnetrznego” (cieciwy
przykadtubowej)

Usterzenie poziome
Parametr

Katy skosu

Wznios

Rozpietosé

Cieciwa $rodkowa

Srednia cieciwa geometryczna

Symbol

X F_skrz

Z F_skrz

Si
Szaj |

x T_skrz

X bq +x T_skrz
Lzewn
bprzyk= bszewn
Da_zewn
Szewn

xba_zewn
Zba_zewn

y bg_zewn
lzewn

Tzewn

x T_skrz_zewn

xba_zewn

+x T_skrz_zewn

Symbol

Ao_H
Ao02s H
Aos H

Ty

bon

bsr_H

Wartosé

XF skrz = 5.77 +
XF_zewnx (7-83 m)

Om
1.53 m?

7.32 m?

0.86 m

2.39m

7.64 m
4.3 m

3.04m

21 m?
1.3 m
Om
1.55m
2.78
3.63

0.46m

1.76 m

Wartosc¢

420
340
240

-13°
558 m
345m
22m
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Parametr Symbol Wartos¢
Cieciwa koncowa bkn 0.94m
Odlegtos¢ cieciwy srodkowej

od noska kadtuba Xbon 9.93m
Powierzchnia Su 12.25 m?
Wydtuzenie A 2.54
Zbieznos¢ nH 3.67
Srednia cieciwa aerodynamiczna Dan 243 m
Wsp6trzedne $redniej cieciwy Kby 1.02m
wzgledem cieciwy srodkowe;j Zbon -0.26m
wzgledem cieciwy srodkowej bon Vb 113 m
Odlegtos¢ ogniska aerodynamicznego Xry 11.55m
(1/4 ba) od noska kadtuba Zp, -0.26 m
Odlegtos¢ ogniska aerodynamicznego , 11,875 m
.Zzewnetrznego” usterzenia poziomego 7 Hozewn -O' 26 m
od $rodka masy samolotu F_zewn ’

s . . Ly 1 =578 = Xr zewnx
Odlegtos¢ ogniska aerodynamicznego (3.72 m)_
usterzenia od ogniska skrzydta z 0.26 m
Odlegtos¢ ogniska aerodynamicznego
usterzenia poziomego od srodka masy Ly 4.02m
samolotu
Rozpietos¢ usterzenia ,zewnetrznego” IH_zewn 4.08 m
Cieciwa przykadtubowa Dprzyk_H 2.77m
Srednia cieciwa aerodynamiczna b 20m
usterzenia ,zewnetrznego” AR _zewn_ '
Powierzchnia usterzenia 2
,zewnetrznego” St zeun 7.57m
Wspé%rzedne érgdniej ciec?wy X, 077 m
aerodynamicznej usterzenia all_zewn 02m
.Zewnetrznego” wzgledem cieciwy Z, y Vbast vewn )
przykadtubowej oo 0.85m
Wydtuzenie zewnetrznej czesci P 29
usterzenia H_zewn :
Zbieznos¢ skrzydta zewnetrznej czesci 295
usterzenia 7H_zewn '

Usterzenie pionowe
Parametr Symbol Wartos¢
Ao_v 47.5°
Katy skosu Ao2s v 43°
Aos v 37°
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Wysokos$¢ usterzenia hy
Cieciwa $rodkowa bov
Cieciwa koncowa bwv
Odlegtos¢ cieciwy przykadtubowe;j X,

od noska kadtuba praykV
Powierzchnia Sv
Wydtuzenie Av
Zbieznosc¢ ™
Srednia cieciwa aerodynamiczna bav
Wspéirzedne $redniej cieciwy Xbay
wzgledem cigciwy bov Zp,
Wysokos$¢ usterzenia ,zewnetrznego” hv_zewn
Cieciwa przykadtubowa Dprzyk v
Powierzchnia u"sterzenia SV seun
+Zewnetrznego -
Wydtuzenie usterzenia ,zewnetrznego” AV_zewn
Zbieznos¢ usterzenia ,zewnetrznego” TN_zewn

Srednia cieciwa aerodynamiczna

usterzenia ,zewnetrznego” bav_zewn
Wspdéirzedne Sredniej cieciwy Xbay zewn
wzgledem cieciwy bprzyk v Zbay yewn
Odlegtos¢ ogniska aerodynamicznego Xr,
(1/4 bav_zewn) 0d noska kadtuba Zg,
Odlegtos¢ ogniska aerodynamicznego Ly
od ogniska skrzydta zy
Powierzchnia steru kierunku Ssv
Kat skosu krawedzi natarcia steru A
kierunku v
Odlegtos¢ ogniska aerodynamicznego
usterzenia pionowego od srodka masy Ly
samolotu
Kadtub

Parametr Symbol
Dtugos$é Iad
Dtugos¢ czesci nosowej Inos
Dtugos$é czesci srodkowej Isrod
Diugosc¢ czesci tylnej Iy

3.31m
3.19m
1.19m

10.53 m

7.25 m?
1.51
2.68

2.34m

1.53m
14 m

2.56m
2.76m

5.06 m?

1.3
2.32

2.08m

1.21m
111m

12.26 m
1.86

4.43 m
1.86 m

1.08 m?
35°

473 m

Wartosc¢
14.1m
51m
59m
3.1m
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Parametr

Dtugosé czesci pomiedzy noskiem
i skrzydtem ,zewnetrznym”

Najwieksza wysokos$c¢

Srednica zastepcza

Srednica denna

Powierzchnia przekroju poprzecznego

Powierzchnia najwiekszego przekroju
poprzecznego

Powierzchnia odniesieniowa
Powierzchnia pozioma
Powierzchnia boczna
Smuktos¢ kadtuba
Smuktos¢ czesci nosowej
Smuktos$é czesci sSrodkowej
Smuktosé czesci tylnej

Smuktosé czesci pomiedzy noskiem
i skrzydtem ,zewnetrznym”

Wydtuzenie kadtuba
Powierzchnia denna
Objetos¢ noska

Objetos¢ czesci srodkowej
Objetos¢ czesci tylnej
Objetos¢ kadtuba

Potozenie srodka masy wzgledem
noska kadtuba
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Symbol
Ips

Niad
dkadizast
ddno

S kad_poprz
Skad_poprz_max

Skad
Skadfpoz
Skadfhocz
fiad
fros
fsrod

fiyi
fps

Akad
Sdno
Vhos
Vsrod
Viyi
Viad

XT?kacl

Wartosé
0.67m

1.71m
1.5m
0.88 m
1.77 m?

2.3 m2

21.15 m?

19.03 m?

18.35 m?
9.4
34
3.9
2.1

0.45

0.12
0.608 m?
451 md
10.44 m®
3.53md
18.49 m3

7.53m



CHARAKTERYSTYKI AERODYNAMICZNE
PROFILI LOTNICZYCH

Ksztatt profili lotniczych powinien pozwala¢ na uzyskanie pozadanych charak-
terystyk aerodynamicznych powierzchni no$nych, do ktérych budowy zostaty wy-
korzystane. Chodzi tu przede wszystkim o wytworzenie duzej sity nos$nej przy ma-
tym oporze aerodynamicznym.

Charakterystyki aerodynamiczne profilu uzyskuje si¢ w oparciu o badania w tu-
nelu aerodynamicznym lub poprzez obliczenia dotyczace optywu powietrza wokot
niego. Ponizej przedstawione zostang zalezno$ci pozwalajace na oszacowanie pod-
stawowych charakterystyk profili. Z reguly uzyskane one zostaly w oparciu o teore-
tyczno-eksperymentalne analizy z zakresu aecrodynamiki.

Poniewaz liczba Macha silnie wptywa na charakterystyki aerodynamiczne,
beda one omowione dla kilku zakresow liczb Macha. Nalezy podkresli¢, ze podziat
ten jest umowny i granice poszczegdlnych zakreséw moga si¢ zmieniaé. Tak jak
opisano we wstepie, rowniez dla profili lotniczych wyr6zniono nastgpujace zakresy:

I. zakres poddzwigkowy (subsonic) — strumien powietrza optywajacy profil
w zadnym punkcie nie osigga predkosci dzwicku. Zakres ten dotyczy liczb Ma-
cha do May. Niekiedy w zakresie poddzwickowym wyr6znia si¢ zakres niesci-
sliwy dla liczb Macha Ma < 0.4 oraz zakres poddzwigkowy, podkrytyczny dla
liczb Macha 0.4 < Ma < Mayx. Krytyczna liczba Macha miesci si¢ zwykle
w przedziale 0.6+0.8. Jej wartos¢ zalezy od geometrii profilu, a przede wszyst-
kim od jego grubosci wzgledne;.

II. zakres transoniczny (transonic) — przeptyw powietrza nad pewnymi obszarami
profilu moze by¢ poddzwigckowy, a nad innymi naddzwickowy. W praktyce
obejmuje on przedziat liczb Macha od May, do 1.05+1.2;
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III. zakres naddzwieckowy (supersonic) — caty przeptyw powietrza wokot profilu
jest naddzwigkowy. Poniewaz strumien napotykajacy krawedz natarcia jest po-
czatkowo zwalniany, t0 aby zapewnic, ze caty przeptyw wokot profilu jest nad-
dzwigkowy, liczba Macha swobodnego strumienia musi by¢ nieco wigksza
niz 1. Powszechnie przyjmuje si¢, ze zakres predkosci naddzwigckowych za-
czyna si¢ od liczby Macha swobodnego strumienia wigkszej niz 1.05+1.2.

2.1. Wspolczynniki aerodynamiczne profilu

Na rys. 2.1 pokazano mechanizm powstawania sit aerodynamicznych podczas
optywu profilu lotniczego' z predkoscia V. Kat natarcia profilu mierzony pomiedzy
wektorem predkosci i cigciwg profilu jest rowny . Dla profili niesymetrycznych
nalezy tez uwzgledni¢ kat ap pomiedzy cigciwg i 0sig zerowej sity nosne;j.

Podczas optywu na gornej i dolnej powierzchni profilu generowane jest pole
ci$nien. Przy dodatnich katach natarcia na goérnej powierzchni ci$nienie jest mniejsze
niz ci$nienie otoczenia (-Ap), a na dolnej wigksze (+Ap). Rozktad ci$nienia na obu
powierzchniach zalezy od ksztaltu profilu, wartosci kata natarcia, liczby Macha
i liczby Reynoldsa. Réznica cisnien powoduje powstanie sity acrodynamicznej dR.
Mozna ja roztozy¢ na sktadowe dPxi dP, w uktadzie zwigzanym z osig zerowe;j sity
no$nej lub na sktadowe dPxai dP;a w uktadzie zwigzanym z wektorem predkosei.
Sita dPy jest silg osiowa o kierunku zgodnym z osig zerowej sily nosnej. Jest ona
dodatnia, jezeli skierowana jest od krawedzi natarcia w kierunku krawedzi sptywu.
Sita dP; jest sila normalng do osi zerowej sily nosnej. Z kolei sita dPxa jest sila
oporu. Jest ona rownolegta do wektora predkosci i dodatnia, jezeli skierowana jest
zgodnie z tym wektorem. Sita dP.a jest silg no$na prostopadta do wektora predkosci.

Podczas optywu profilu powstaje tez moment pochylajacy dM dazacy do obro-
cenia profilu wokot osi poprzecznej do profilu. Czesto jest to o$ przechodzaca przez
krawedz natarcia profilu lub przez punkt odpowiadajacy Y4 cigciwy. Moment ten jest
dodatni, jezeli dazy do opuszczenia krawedzi sptywu.

Sity te oraz moment mozna wyrazi¢ wzorami:

pV? pV?
dPX = Cx_prof TdS N dPZ = Cz_prof TdS (21)
V2 V2
dan = Cxa_ prof pTdS ’ dpza = Cza_ prof pTdS (22)

1 Jest to rownowazne oplywowi skrzydla prostokgtnego o nieskonczenie duzym wydtuzeniu.
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2 2
dR=C idS , dM =C ide =dR-a (2.3)

R _ prof 2 m_ prof )

Cx_prof, Cz_prof, Cxa_prof, Cza_prof 1 Cm_prof 88 WspOlczynnikami sit i momentu pochy-
lajacego?, a jest ramieniem dziatania sity dR. Powierzchnie odniesieniowa ozna-
czono jako dS.

Rys. 2.1. Sily aecrodynamiczne powstajace na profilu lotniczym
Z rysunku wynika, ze pomiedzy wspolczynnikami zachodzg zwigzki:

Cxa7 prof — fo prof COS((Z - ao) +C

¢ sin(a —a,) 2.4)

z_ pro

Cra prot =C; pror COS(@ — ) —C, | sin(a@ — ;) (2.5)

2 W niniejszym rozdziale, tam gdzie to konieczne, uzywane tez bedzie oznaczenie dolne ,,prof” dla
podkreslenia, ze omawiane charakterystyki odnosza si¢ do profilu lotniczego. W innych przypadkach
oznaczenie to bedzie pomijane.
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CR7 prof = \/C37 prof + C127 prof = \/Cfa7 prof + C22a7 prof (26)
a
Cm7 prof — CR7 prof B (27)

Dla nieduzych katow natarcia mozna przyjaé, ze cos(a—a,)~1,
sinla — ) *a —a,. W zwiazku z tym mamy:

C = Cx_prof + Cz_prof (a- aO) (2.8)

xa_ prof

C =C - fo prof (a— ao) ~C (2.9)

za_ prof z_ prof z_ prof

Uwzgledniono tu dodatkowo, ze C,, i >>C,, o (@ — 1)

W zagadnieniach z zakresu aerodynamiki najczesciej stosowane sg zaleznosci
dotyczace wspotczynnikow sity oporu i sity nosnej — Cya i Cza. Wynika to ze sposobu
pomiarow wykonywanych w tunelu aerodynamicznym — sity mierzone sg w uktadzie
zwigzanym z osig tunelu, ktora pokrywa si¢ z wektorem predkosci powietrza optywa-
jacego profil. Na rys. 2.2 pokazano przebiegi charakterystyk aerodynamicznych
dwoch profili lotniczych. Wspotczynnik Cr dotyczy momentu okreslonego wzgledem
Ya cigciwy. Natomiast w tab. 2.1 podano przyktadowe wartosci odnoszace si¢ do cha-
rakterystyk aerodynamicznych kilku profili. Wielkosci te bedg omawiane dale;j.

Tabela 2.1
WielkoSci charakterystyczne dla profili lotniczych
1\1;?(?/1& [diog] Cro Ca Xe [ (féké] Cua max
0.006 0.0 0.0 6.253 0.25 9.0 0.92
0.009 0.0 0.0 6.311 0.25 13.4 1.32
2412 -2.0 -0.047 6.079 0.247 16.8 1.68
4415 -4.3 -0.093 6.079 0.245 15.0 1.64
64-209 -1.5 -0.04 6.195 0.261 13 1.4
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Rys. 2.2. Charakterystyki aerodynamiczne profilu lotniczego

2.2. Krytyczna liczba Macha profilu

Jak wynika z rys. 2.1, optyw profilu charakteryzuje si¢ zmiennym rozktadem
ci$nienia na jego konturze. Dla takiego rozktadu okresla si¢ tzw. wspdlczynnik ci-
$nienia:

5: plok — pO (210)

W liczniku wystepuje tu réznica pomigdzy cisnieniem w danym punkcie profilu
Piok 1 ci$nieniem otoczenia Po. W mianowniku mamy ci$nienie dynamiczne obliczone
w oparciu o znajomo$¢ predkosci strumienia niezaburzonego optywajacego profil.
Poniewaz na powierzchni profilu zmienia si¢ ci$nienie piok, to zmienia si¢ tez warto$¢
wspotczynnika cisnienia.
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Wraz ze wzrostem predkosci optywu moga wystepowac obszary o predko-
$ciach zar6wno poddzwickowych, jak i naddzwigkowych. W takim przypadku prze-
ptyw jest mieszany. Liczba Macha w jednych obszarach pola predkosci moze by¢
wieksza od jednosci, a w innych mniejsza. Graniczng predkos$¢, przy ktorej pojawia
si¢ przeptyw mieszany nazywamy predkoscig krytyczng. Odpowiada jej krytyczna
liczba Macha May.

Zatem krytyczng liczba Macha nazywamy taka liczbe Macha przeptywu nie-
zaburzonego (jednorodnego), przy ktoérej chociaz w jednym punkcie na profilu po-
jawi si¢ lokalna predkos¢ przeptywu rowna predkosci dzwigku.

Gdy predkos¢ przeptywu rosnie, to ci$nienie spada. Dlatego lokalna predkosé
staje si¢ rowna predkosci dzwieku zawsze w punkcie, w ktérym wspotczynnik ci-
$nienia P osiagga warto$§¢ minimalng P, . Wartos¢ ta zalezy od ksztattu profilu i od
kata natarcia (wspdlczynnika sity nosnej). Znajac — dla danego profilu — wartosé

P.., mozna z wykresu pokazanego na rys. 2.3 odczyta¢ krytyczna liczb¢ Macha
Makr. Mozna ja tez obliczy¢, rozwigzujac zamieszczone na tym rysunku rownanie,
przyjmujac dla powietrza y = 1.4.

Przekroczenie warto$ci May, istotnie wplywa na charakterystyki aerodyna-
miczne profilu. Nalezy mie¢ na uwadze, ze im wigksza jest warto$¢ P, . , tym szyb-
ciej (tzn. przy mniejszych liczbach Macha) predkos¢ lokalna staje si¢ rowna predko-
sci dzwigku. Co istotne, warto$¢ P, moze by¢ dla danego profilu okreslona dla
dowolnie wybranej, matej liczby Macha, gdy nie wystepujg jeszcze efekty zwigzane
ze §cisliwoscig powietrza.

Rys. 2.3. Zalezno$¢ pomigdzy krytyczng liczbg Macha i wspotczynnikiem ci$nienia
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W zakresie poddzwigkowym rozktad ci$nien na profilu zalezy od jego ksztattu
i od kata natarcia. Dlatego zaréwno ksztalt profilu, jak i wspotczynnik sity nosnej
(ktory powigzany jest z katem natarcia) maja wplyw na Max.. Okazuje sie, ze:

* warto$¢ P, dla profili cienkich jest mniejsza niz dla grubych. Zatem

wzrost grubo$ci profilu zmniejsza warto§¢ Mar;
* przemieszczanie potozenia maksymalnej grubosci profilu X, do tytu obniza

warto$¢ co zwigksza warto$¢ Mar;

min ?
« zwiekszenie krzywizny profilu, tzn. strzatki szkieletowej profilu f , zmniej-
sza warto$¢ Mar.

Aby otrzyma¢ mozliwie duza wartos¢ Makr, nalezy stosowaé cienkie profile
0 malej krzywiznie z duzymi warto$ciami wspotrzednej X, (rzgdu 0.5+0.6).

Wzrost wartos$ci sity nosnej (kata natarcia) prowadzi z reguly do zmniejszenia
Mayr. [lustruje to rys. 2.4 pokazujacy uzyskane doswiadczalnie zaleznosci pomigdzy
C:a 1 May dla rodziny profili symetrycznych. Podobne wykresy tworzone sg dla roz-
nych rodzin profili. Jezeli si¢ nimi dysponuje, nie jest potrzebna znajomo$¢ wartosci
P... 1korzystanie z wykresu pokazanego na rys. 2.3.

Rys. 2.4. Wptyw wspotczynnika sity nosnej na Makr prot
W literaturze znalez¢ tez mozna wzory podsumowujgce badania doswiad-

czalne. Niektore z nich ograniczaja si¢ do uwzglednienia jedynie wptywu grubosci
wzglednej profilu, np. dla profili NACA serii 64:
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Ma,, . =1-0.065(100-T)" (2.11)

Inne formuly pozwalaja obliczy¢ Mar prof W zalezno$ci zar6wno od grubosci
wzglednej T, jak i wspolczynnika sity no$nej Cia. Na przyktad dla profili o grubosci
wzglednej z przedziatu 0.06+0.16 1 dla C;a z przedziatu 0.0+0.6:

Ma,, o =0.92748-0.24642C,, +(0.532C,, —1.198)C (2.12)

lub dla profili lotniczych NACA serii 6:

Ma, o =0.89—1.35 —k,,C (2.13)

Za T za

Warto$ci kza mieszcza sie w zakresie od 0.066 do 0.095 w zaleznoS$ci od profilu.
Dla profili CAGI przyjmuje sie, ze:

May, o =1-0.7/C —3.2cC2 (2.14)

Narys. 2.5 1 2.6 porownano wynik zastosowania powyzszych wzoréw dla zero-
wej wartos$ci wspotczynnika sily nosnej oraz stalej grubosci profilu. Widaé, ze wzrost
grubosci profilu oraz wspotczynnika sity nosnej zmniejsza wartos¢ Ma,, . -

Rys. 2.5. Wplyw grubosci profilu na Mawr prof
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Rys. 2.6. Wplyw wspolczynnika sity nosnej na Mayr prof

Oprocz krytycznej liczby Macha definiuje si¢ tez liczbg Macha Magq (drag
divergence), przy ktorej nastepuje gwaltowny wzrost wspotczynnika oporu. Najcze-
Sciej przyjmuje si¢, ze jest to taka liczba Macha, dla ktdrej spetniony jest warunek
dC,,
dMa
jest w przyblizeniu rowna May, . ~1.02Ma, . May . miesci si¢ w prze-

=0.1. Liczba ta jest nieco wigksza od krytycznej liczby Macha i dla profilu

dziale (1.02+1.04) Ma,, . . Pozostaje ona mniejsza od 1.

Przykiad 2.1

Oblicz krytyczng liczbe Macha profilu, dla ktérego P,;, =—0.26078. Nalezy
przyjaéy=1.4.

Rozwigzanie:

Krytyczng liczbe Macha mozna obliczyé, stosujgc metode Newtona. Nalezy
rozwigzac¢ réwnanie:

v

y-1 2 |71
2 1_ MaZ 1+7Makr
N P 2 ~1|=p,. (P2.1.1)
7/Makr 1+ 7/_1
2
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Dla podanych danych daje ono nastepujacg funkcje, ktérej miejsce zerowe na-
lezy znalez¢:

1.4286,/1— Ma? 33
f(Ma, )= w3 Tvaz | Z1+0.26078 =0 (P2.1.2)
¥ Ma? 6 6

Zastosowanie metody Newtona wymaga obliczenia pochodnej funkcji f (Ma,, ) :

-1

Ma; \/1—-Ma;

5 1 577 10 1 5Y°
“Mai(Mai -1)| =Maz +=| +—(Ma2 -2)|1-| =Ma2 +=
{3 kr( kr )(6 kr 6] 7 ( kr )|: (6 kr 6)

Rozwigzanie uzyskuje sie metoda iteracyjna, przyjmujgc warto$¢ poczatkowa
krytycznej liczby Macha, np. Mak o= 0.5. Kolejne przyblizenia otrzymuje sie, stosu-
jac wzor Newtona:

f'(Ma) =

(P2.1.3)

f(Ma, )

Ve (P2.1.4)

W tabeli ponizej zestawiono wyniki kolejnych obliczen

[ Ma,, ; f(Makr_i) f '(Ma,, ;)
0 0.5 -1.5868 10.689
1 0.648 -0.5131 4.7705
2 0.756 -0.1130 2.8473
3 0.7957 -0.0080 2.3519
4 0.7991 -2.1325x1073 1.6056

Dalsze obliczenia dajg wartos¢ Ma,, =0.8.

Przyktad 2.2

Oblicz krytyczng liczbe Macha profilu, ktérego grubo$é wzgledna jest réwna
€ =0.04 dla Czaz 0.
Rozwigzanie:
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Wykorzystujgc wzory (2.11)+(2.14), otrzymujemy:

May, o =1-0.065(100-)" =1-0.065(100-0.04)"° = 0.851 (P2.2.1)

Ma,, o =0.92748 —0.24642C,, +(0.532C,, ~1.198)C =
=0.92748 —1.198-0.04 = 0.879

(P2.2.2)

May, o =0.89-1.3¢ —k,C,, =0.89-13-0.04=0.838  (P2.2.3)

Ma, o =1-0.73/C —3.20C2% =1-0.74/0.04 —3.2-0.04-0 = 0.86 (P2.2.4)

Srednia wartosc z tych wynikow jest rowna: Ma,, . =0.857.

2.3. Wspélczynnik sily oporu profilu

Opor aerodynamiczny wynika z sit tarcia wystepujacych w warstwie przyscien-
nej powstajacej wokot profilu oraz rozktadu ci$nien na jego powierzchni. Na rozktad
cisnien istotny wpltyw maja tez pojawiajace si¢ w przeplywach nadkrytycznych
i naddzwigkowych fale uderzeniowe. W zwigzku z tym w zakresie przeptywow nad-
krytycznych i naddzwigkowych opoér cisnieniowy utozsamiany jest z oporem falo-
wym. Jego wartos$¢ jest znaczaca.

Opor tarcia

Opdr tarcia powstaje w wyniku naprgzen $cinajacych powstajacych w warstwie
przysciennej, ktora tworzy si¢ podczas opltywu ciata ptynem lepkim. Dla poddzwie-
kowych predkosci optywu opor tarcia odpowiada za wigkszo$¢ oporu. Moze tez on
stanowi¢ istotng cze$¢ oporu w zakresie naddzwickowym. Jego wielko$¢ zalezy od
tego czy przepltyw wokot ciata jest laminarny czy tez turbulentny, tzn. czy czasteczki
plynu przemieszczajg si¢ wewnatrz warstwy przysciennej w rownoleglych subwar-
stwach, czy tez ich ruch jest chaotyczny i zmieniajg one swoje potozenie, przemiesz-
czajac si¢ pomigdzy subwarstwami.

Zazwyczaj opor tarcia przyblizany jest oporem ptaskiej ptytki, ktora zastepuje
si¢ profil. Otrzymane w ten sposob wyniki sa odpowiednio modyfikowane, uwzgled-
niajgc geometri¢ profilu i warunki optywu. Opor tarcia ptaskiej ptytki nie zalezy od
kata natarcia — przyjmuje si¢, ze dla wszystkich katéw natarcia jest taki sam i zalezy
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jedynie od liczby Reynoldsa i potozenia punktu przejscia laminarnej warstwy przy-
Sciennej w turbulentng. Jest on skierowany wzdluz osi zerowej sity nosnej. Wspdt-
czynnik tego oporu oznacza sig jako C, .

Opor cisnieniowy
Opor ci$nieniowy zalezny jest od rozktadu ci$nien na powierzchni profilu. Jego
wspotezynnik oznacza si¢ jako C, . Teoretyczne wyznaczenie oporu ci$nienio-

wego w zakresie poddzwickowym obarczone jest trudnosciami. Aby go znalez¢, ko-
nieczna jest znajomos¢ rozktadu ci$nien na profilu. Zastosowanie modelu ptynu ide-
alnego do okre$lenia tego rozktadu prowadzi do paradoksu d’Alamberta — opor ci-
$nieniowy w bezwirowym oplywie profilu takim ptynem jest rowny zeru®. Réwniez
zastosowanie modelu optywu ptynem lepkim z warstwg przyscienng nie daje pod-
staw do wyznaczenia oporu ci$nieniowego. Co prawda, w literaturze mozna znalez¢
silnie uproszczone metody obliczania catkowitego oporu profilowego, ale bazuja
one na do$¢ dowolnie wybranych wartosciach parametrow opisujacych ksztalt ciata
i warunki optywu. Ich zastosowanie jest ograniczone np. do optywu bez oderwania
i nie bedzie tu omawiane.

A"

el

Rys. 2.7. Rozktad ci$nien na profilu

Na rys. 2.7 pokazano rozktad ci$nien na profilu. Zaznaczono tez sitl¢ normalng
do cigciwy P; i site styczng Py p. Jezeli znane sa krzywe z,(X) i z,(X)opisujace

odpowiednio kontur gorny i dolny, oraz rozkfady cisnien Py(X) i P;(X) na obu

3 Nalezy zauwazy¢, ze jednoczes$nie model ten pozwala na obliczenie warto$ci sity nosnej, ktora jest
bliska wartos$ci rzeczywiste;j.
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konturach, to wspotczynnik sity oporu ci$nieniowego Py p skierowanej wzdhuz cig-
ciwy profilu mozna obliczy¢ ze wzoru:

14 dz; _ dz
cx_ngg(pgd—;—pdd—;jdx (2.15)

W miare wzrostu kata natarcia sita Px_p moze zmieni¢ kierunek, stajac si¢ ,,sita
ssgcy”. Wyjasnia to rys. 2.8. Gorny schemat pokazuje rozktad cisnien na profilu sy-
metrycznym przy zerowym kacie natarcia. Poniewaz na przedniej czgsci profilu po-
wstajg nadci$nienia, a na tylnej podcisnienia, to daja one site skierowana tak jak
tarcie — w kierunku przeptywu. Zatem wypadkowa sifa skierowana jest w kierunku
krawedzi sptywu. Z kolei dolny schemat przedstawia rozktad ci$nien dla niezero-
wego kata natarcia. W tym przypadku na gérnej powierzchni profilu powstaje obszar
podci$nienia, ktdre jest najwicksze w poblizu noska. Powoduje to, ze ci$nienia
w przedniej czgsci profilu sa mniejsze niz w tylnej. Z tego powodu powstaje sila
,»$saca” skierowana w kierunku noska, tzn. przeciwnie niz opor tarcia. Nalezy zwro-
ci¢ uwage na fakt, ze dla plaskiej plytki sita ssaca nie wystepuje, poniewaz sity wy-
nikajace z rdznic ci$nien na jej gornej i dolnej powierzchni sa prostopadle do cie-
ciwy. Rowniez dla cienkich profili o zaostrzonej krawedzi natarcia, ktére znajduja
si¢ w przeptywie naddzwigckowym, jezeli nie nastgpuje przeplyw powietrza wokot
krawedzi natarcia z dolnej do gorniej powierzchni profilu, sila ta jest rowna zeru.
Przeplyw taki jest niemozliwy, jezeli na krawedzi natarcia powstaja fale uderze-
niowe skierowane do gory i do dohu.

C

=C,,+C, , <0

x_ prof

Rys. 2.8. Rozktad ci$nien na profilu

59



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

Sumaryczny wspotczynnik sity osiowej profilu jest rowny:

Co ot =Co (+C, , 2.16)

x_ prof

Jezeli kat natarcia jest rOwny zeru, to mamy:

C =C, +Cyo_, (2.17)

x0_ prof

Opor wirowy*

7 badan wynika, ze przy optywie profilu ustawionego w stosunku do strug pod
katem natarcia wigkszym od krytycznego, jezeli dochodzi do oderwania strumienia,
to na skutek niestateczno$ci zwija si¢ on w wiry. Oderwanie strug ma przy tym cha-
rakter okresowy — wiry odrywaja si¢ od gornej i dolnej powierzchni naprzemiennie,
tworzac dwa rdwnolegle fancuchy wirowe o naprzemiennym uktadzie wirow. Sg one
zrodtem dodatkowego oporu wirowego. Jego wielkos$¢ zalezy od geometrii §ciezki
wirowej (szerokos¢ h i odlegtosci | pomigdzy wirami) oraz od spadku sity no$nej,
tzn. rd6znicy pomigdzy warto$cia teoretyczna uzyskang dla modelu przeptywu poten-
cjalnego i wartos$cia rzeczywista. Schematycznie pokazano to na rys. 2.9.

A Pa

Rys. 2.9. Schemat oplywu profilu na zakrytycznych katach natarcia

4 Poniewaz poruszane w ksigzce zagadnienia dotycza zakresu katéw natarcia mniejszych od krytycz-
nego, dalej opor ten nie bedzie analizowany.
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Cxa Cza (Qza) pot

ACxa_wir = hAcza

/ """"""""""""""" Cxa0~Cxt

Rys. 2.9. cd. Schemat oplywu profilu na zakrytycznych katach natarcia

Opor falowy

Badania pokazaty, ze w zakresie predkosci poddzwigkowych opor cisSnieniowy
jest niewielki i1 pozostaje duzo mniejszy od oporu tarcia. Opoér ten silnie wzrasta dla
predkosci nadkrytycznych (Ma > May,) 1 naddzwickowych (Ma > 1). Przyczyna sa
fale uderzeniowe powstajace na gornej i dolnej powierzchni profilu. Wptywaja one
na warto$¢ ci$nien na tych powierzchniach. Ten dodatkowy opér (bedacy w zasadzie
oporem ci$nieniowym) okreslany jest jako opor falowy. Reprezentuje go wspotczyn-

nik oporu falowego C,, .

Biegunowa drugiego rodzaju
Badania dos$wiadczalne pokazuja, ze réznica pomiedzy wspotczynnikami
Cy oot 1 Cyo_pror (Wzory (2.16) i (2.17)) jest proporcjonalna do kwadratu wspot-

czynnika sity normalnej C, | .

ACx_ prof = CxO_ prof Cx_ prof = D ' sz_ prof (2 1 8)

Wspotczynnik proporcjonalnosci D zalezy od ksztattu profilu i od liczby
Macha.
Zatem wspolczynnik sily osiowej przy niezerowym kgcie natarcia mozna

przedstawi¢ jako sume wspotczynnika oporu przy zerowym kacie natarcia oraz

. 2
cztonu zaleznego od C,

Cx_ prof — CxO_ prof D- sz_ prof (2 1 9)
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Zaleznos¢ (2.19) opisuje tzw. biegunowa drugiego rodzaju. Warto zaznaczyc,
ze poczynajac od pewnej wartosci C;_prot WspOlezynnik sity osiowej staje si¢ ujemny.
Wyjasniono to, omawiajac rys. 2.8 i powstajacg site ,,ssaca” skierowana w kierunku
noska profilu.

Biegunowa pierwszego rodzaju

W zagadnieniach mechaniki lotu najczgséciej uzywa si¢ wspolczynnikow sit
okreslonych w uktadzie zwigzanym z wektorem predkosci (sita oporu i sita nosna).
W zwiazku z tym nalezy wykona¢ przeliczenia, wykorzystujac wzory (2.8) i (2.9).
Otrzymujemy:

-D-C;

za_ prof

C o =C +Co s (@ — %) (2.20)

xa_ prof x0_ prof

Ostatni sktadnik po prawej stronie mozna przeksztatci¢, zaktadajac liniowg za-
lezno$¢ pomigdzy katem natarcia i wspotczynnikiem sity no$nej — patrz wzor (2.60).
Wynika z niego, ze:

C
a—-q, =-—2= 221
0 Ca

za_ prof

Podstawiajac t¢ zaleznos¢ do (2.20), otrzymuje si¢ formule okreslajacg wspot-
czynnik sity oporu w uktadzie aerodynamicznym:

+A.C?

za_ prof

C =C (2.22)

xa_ prof x0_ prof
Wzor (2.22) dotyczy profili o réznych ksztattach i opisuje biegunowa pierw-
szego rodzaju.
Zatem wspotczynnik C,, | jest sumg wspotczynnika oporu przy zerowe; sile

2
za_ prof

nosnej C,, . 1skladnika A-C . Wspotezynnik A jest rowny:

A 1

= -D 2.23
Cfa_ prof ( )
Zalezy on od ksztattu profilu i od liczby Macha. Wzor (2.22) poprawny jest tez
dla przeptywow, w ktorych wystepuja fale uderzeniowe (przeplywy nadkrytyczne
i naddzwickowe) i zwigzany z nimi opor falowy.
Dla malych katow natarcia i umiarkowanej grubosci profilu o warto$ci
=C decyduje opor tarcia, poniewaz opor cisnieniowy C, | jest nie-

C

znaczny.

xa0_ prof x0_ prof
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Nalezy podkresli¢, ze poniewaz profilowi odpowiada skrzydto o nieskonczenie
duzym wydhluzeniu, to nie dotyczy go opdr indukowany powstajacy na skrzyditach
w wyniku oddziatywania wiréw sptywajacych z koncowek skrzydet®. Natomiast
przy wyznaczaniu biegunowej samolotu konieczna jest znajomo$¢ wspotczynnika
C . Nazywany on jest tez oporem profilowym lub pasozytniczym. Dalej omo-

wiono sposoby oszacowania jego wartosci.

xa0_ prof

Przyktad 2.3

W tabeli ponizej podano wartosci wspotczynnikow Cy i C; sity osiowej i normal-
nej dla profilu lotniczego dla réznych katéw natarcia a. Zgodnie z danymi, kat zero-
wej sity nosnej jest réwny ao = -2. Narysuj biegunowg drugiego rodzaju oraz biegu-
nowg pierwszego rodzaju i okresl réwnania, ktére je opisujg. Sprawdz poprawnosé
zaleznosci (2.22).

o [deg] Cx_prof Co_pro Ca_prof Caa_prof
-2.0 0.011 0.000 0.011 0.000
0.0 0.007 0.132 0.012 0.132
2.0 -0.004 0.268 0.015 0.268
4.0 -0.024 0.410 0.019 0.410
6.0 -0.051 0.545 0.026 0.547
8.0 -0.081 0.676 0.038 0.680
10.0 -0.120 0.803 0.049 0.810
12.0 -0.165 0.938 0.066 0.950
14.0 -0.217 1.061 0.083 1.080
16.0 -0.274 1.177 0.103 1.204
16.7 -0.286 1.204 0.115 1.232
18.0 -0.263 1.140 0.143 1.162
20.0 -0.249 1.098 0.180 1.111

Rozwigzanie:

Dane wejsciowe stanowig trzy pierwsze kolumny tabeli. W oparciu o wzory (2.4)
i (2.5) oblicza sie wspofczynniki sity oporu i sity nosnej — czwarta i pigta kolumna. Na
przykfad dla kata o = 10°:

5 Opor indukowany zalezny jest od sity no$nej wytwarzanej przez skrzydio.
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CanJrof = fo prof COS(OC - ao) + sz prof Sin(a - ao) = (P231)
=-0.12-c0s12° +0.803-sin12° = 0.049
Cza_ prof — Cz_ prof COS(OK - ao) - Cx_ prof Sil’l(O{ - ao) =

(P2.3.2)
=0.803-cos12° —(=0.12)sin12° = 0.81

Kolumny Cy prof i C;_prof tworzg biegunowg drugiego rodzaju. Pokazano jg na
rys. P2.3.1. wraz z wykresem wielomianu aproksymujgcego o postaci:

=0.0109-0.2038-C’

z_ prof

C (P2.3.3)

x_ prof

Zatem wspotczynnik D w rownaniu tej biegunowej jest rowny D = 0.2038.

Rys. P2.3.1. Biegunowa drugiego rodzaju dla profilu

Biegunowg pierwszego rodzaju uzyskuje sie z kolumn Cya i Cza. Pokazano jg
na rys. P2.3.2 wraz z wielomianem aproksymujgcym o postaci:

=0.0091+0.06373-C

za_ prof

C (P2.3.4)

xa_ prof

Zatem wspotczynnik A w rownaniu tej biegunowej jest réwny A=0.06373.
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Rys. P2.3.2. Biegunowa pierwszego rodzaju dla profilu

Na podstawie kolumny pierwsze;j i ostatniej utworzono wykres Cia prof( ) poka-
zany na rys. P2.3.3 wraz z prostg aproksymujgcg go w zakresie liniowym.

C =0.1369+3.856- & =3.856 - (a +0.0355) (P2.3.5)

za_ prof

Rys. P2.3.3. Wspotczynnik sity nosnej
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Widac stad, ze kat zerowe;j sity nosnej jest rowny ¢, =—0.0355-57.29 =-2.03".
Jest to warto$¢ zgodna z danymi wstepnymi. Natomiast pochodna wspotczynnika
sity no$nej wzgledem kata natarcia jest réwna Cfa_pmf =3.856 . Wykorzystujac te

warto$¢ oraz warto$¢ wspotczynnika A, ze wzoru (2.23) mamy:

D= ! -A= ! —0.06373=0.1956 (P2.3.6)
C,, .856

za_ prof

Wartosc¢ ta rézni sie o ok. 4% od wystepujgcej we wzorze P2.3.3.

Opor profilowy

W zakresie poddZzwiekowym opor falowy nie wystepuje. Jezeli grubosé
wzgledna profilu nie przekracza 15% (T <0.15), to podstawowym sktadnikiem
oporu profilu jest opor tarcia, ktory zalezy m.in. od liczby Reynoldsa Re oraz poto-
zenia X; punktu przejécia laminarnej warstwy przysciennej w turbulentna. Pokazano

to narys. 2.10.
laminarna X1 gorne
warstwa przyscienna turbulentpa
C warstwa przyscienna
_—
—
—
——
C »n © o
— o o
OCQOQCC Cocf“c%cqq
-_— v clc P n-0cCr0 oc
X
< T_dolne =! b

Rys. 2.10. Schemat mieszanej warstwy przysciennej

Wspotczynnik C, , ocenia sig, zaktadajac, ze profil jest ptaska ptytka. Wspot-

czynnik oporu powstajacego przy optywie gornej lub dolnej powierzchni tej ptytki
jest roéwny Cr. Zatem przy optywie dwustronnym powinien on by¢ podwojony.
Mamy zatem:

C, ,~0 (2.24)

Ci =0 (2.25)
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C, . =2C, (2.26)

Zalezno$¢ podwojonego wspotczynnika 2Cy od liczby Reynoldsa 1 warto$ci X;
dla Ma < 0.4 pokazano na rys. 2.11.

0.010
0.008 |
Ma<0.4
x;=~0
0.006 - o,
027 0.
03
0.5

8.5 9.0

N
o
a
v
~
(=]
~
v
-]
(=]

log(Re)
Rys. 2.11. Wartos¢ 2Cs w zalezno$ci od Re i X;
Teoretycznie, jezeli X; =1, to na catej powierzchni ptytki wystepuje laminarna
warstwa przyscienna. Wspodtczynnik oporu jest w tym przypadku rowny:

1.328

JRe

Jezeli na calej plytce wystepuje turbulentna warstwa przyscienna, to mamy
X; =0 1 wspodtczynnik Cs oblicza si¢ ze wzoru:

C, (2.27)

~0.074

Cf Re042

(2.28)

W rzeczywisto$ci warstwa przyscienna jest poczatkowo laminarna, a od punktu
o wspotrzednej X, turbulentna, tak jak pokazano na rys. 2.10. Na drodze do$wiad-

czalnej ustalono, ze przy mieszanej warstwie przys$ciennej wspotczynnik Cr jest
rowny:
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o 0074 A

= 2.29

" Re™ Re (2.29)
Wielkos¢ A zalezy od jakosci powierzchni phytki i miesci si¢ w przedziale od

A = 1700 dla plytek gtadkich do A = 300 dla ptytek chropowatych:

300< A<1700 (2.30)

Warto$¢ Ct powinna by¢ zmodyfikowana, jezeli temperatura ptytki rézni si¢ od
temperatury otoczenia.

Aby opor tarcia byt jak najmniejszy, punkt przej$cia powinien by¢ jak najblizej
krawedzi sptywu. Jezeli znane jest potozenie punktu przejécia na gornej i na dolnej
powierzchni profilu, to dla catego profilu mozna przyja¢, ze:

YT — XT_gérne ;YT_dolnc (23 1)

Na rys. 2.10 pokazano mieszang warstwe przyScienng na profilu. Na granicy
laminarnej warstwy przysciennej az do punktu przejscia predkosé rosnie, a ci§nienie
maleje. W pewnym punkcie na powierzchni profilu — oznaczonym jako M — pred-
ko$¢ bedzie maksymalna, a ci$§nienie minimalne. Za tym punktem predkos$¢ zaczyna
male¢, a ci$nienie wzrasta w kierunku przeptywu. Powoduje to hamowanie elemen-
tow ptynu. Poczawszy od punktu T (bliskiego punktowi M ) w obszarze warstwy
przysciennej pojawia si¢ przeptyw w kierunku przeciwnym. Prowadzi to do powsta-
nia wirdw i silnej turbulizacji warstwy przys$ciennej. Punkt T jest punktem przejscia
warstwy laminarnej w turbulentng. PotozZenie punktu przej$cia zalezy od: liczby
Reynoldsa Re, liczby Macha Ma, gradientu ci$nienia wzdluz optywanej po-
wierzchni, szorstko$ci powierzchni ptytki, wymiany ciepta pomiedzy warstwg przy-
$cienng i profilem, turbulencji naptywajacego powietrza. Przy braku tych danych dla
poddzwickowych predkosci lotu mozna przyjaé, ze przej$cie warstwy laminarnej
w turbulentng zachodzi w punkcie odpowiadajacym maksymalnej grubosci profilu:

X, ~X, (2.32)

Jezeli w punkcie lezacym przed punktem X znajduje si¢ zrodto silnej turbu-
lencji, to przyjmuje si¢, ze jest to punkt przejscia.
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Warto$¢ X; mozna réwniez oszacowac, znajac wartos$¢ krytycznej liczby Rey-
noldsa i liczby Reynoldsa przeptywu niezaburzonego:
- X _Re
X =—{Q=—xX 2.33
T T Re (2.33)
Zwykle przyjmuje sie, ze krytyczna liczba Reynoldsa jest rtowna Re, =5-10°.
Aby uwzglednic ksztalt profilu i zwigzany z tym opor ci$nieniowy (wspolczyn-
nik C, ), powigksza si¢ opor tarcia. Ten przyrost zalezy od grubosci wzglgdnej

profilu T oraz od potozenia punktu przejécia X; . Przyjmuje sig, ze:

C =C,  +C, ,=2C,7. (2.34)

xa0_ prof

Wspolczynnik 77, pokazano na rys. 2.12.

Rys. 2.12. Wspoétczynnik 77, w zaleznosciod T i X;

Dla cienkich profili (T =0.02+0.12) z laminarng warstwa przyscienng mozna
przyja¢ 7, =1.

Jezeli kazdy z pokazanych na rys. 2.12 przebiegdw aproksymowac linia prosta,
to beda one okreslone przyblizonym wzorem:

N, =1+(3.147-3.052-X.)-C (2.35)
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Przyktad 2.4

Na rys. P2.4.1. pokazano profil lotniczy NACA 644-204. Wspoirzedne punktow
tworzacych jego gérny i dolny obrys podano w tabeli pod rysunkiem. Jego podsta-
wowe parametry geometryczne to:

— grubos¢ wzgledna T =0.04;

— wspéirzedna maksymalnej grubosci X, =0.4 ;
— strzatka profilu f =0.0133;

— wspotrzedna strzatki profilu X; =0.5;

— promien krawedzi natarcia r, = 0.123% cieciwy

Rys. P2.4.1. Profil NACA 64,204

Gorny obrys
X 0 0.5 0.75 1.25 25 5 7.5 10 15 20 25 30 35
y 0 0.4052 | 0.4925 | 0.635 | 0.9042 | 1.3029 | 1.6156 | 1.8798 | 2.3062 | 2.6363 | 2.89 | 3.0785 | 3.2074
X 40 45 50 55 60 65 70 75 80 85 90 95 100
y | 3.2775|3.2794 | 3.218 | 3.1015 | 2.9353 | 2.7223 | 2.463 | 2.1579 | 1.8018 | 1.3753 | 0.931 | 0.4673 0O
Dolny obrys
X 0 0.5 0.75 1.25 25 5 7.5 10 15 20 25 30 35
y 0 -0.2717-0.3183 -0.3792 |-0.4714|-0.5731 | -0.6358 -0.6817 |-0.7407 |-0.7732-0.7854 -0.7804 | -0.7592
X 40 45 50 55 60 65 70 75 80 85 90 95 100

y -0.7198-0.6513| -0.558 |-0.4489 -0.3315-0.2117| -0.096 | 0.0046 | 0.0702 | 0.0701 | 0.0517 | 0.0241 0

Zastepujgc profil ptaskg ptytka, na podstawie rys. 2.11, okresl wspétczynnik sity
tarcia dla liczb Reynoldsa Re: 1-10°, 5-10°, 1-10", 5-10", 1-10® oraz dla potozen
punktu przejscia X;: O (turbulentna warstwa przyscienna), 0.5 (mieszana warstwa
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przyscienna), 1.0 (laminarna warstwa przyscienna). Poréwnaj wyniki z obliczeniami
teoretycznymi.

Rozwigzanie:

Dla laminarnej warstwy przysciennej (X; =1) wykorzystuje sig wzor (2.27):

C, =, -3, 1328

= =2
JRe 110

Dla turbulentnej warstwy przysciennej (X; = 0) wykorzystuje sig wzor (2.28):

=2.656-10" (P2.4.1)

5 0.074 ) 0.074

C,,=2C,

X_

W tabeli ponizej zebrano wyniki otrzymane z obliczen oraz na podstawie
rys. 2.11.

X
2C 0 05 1
turbulentna w.p. ’ laminarna w.p.

zrys.2.11 wzor (2.28) | zrys.2.11 zrys.2.11 wzor (2.27)

1-106 0.01000 0.00934 0.00699 0.00301 0.00266

5.10° 0.00743 0.00677 0.00465 0.00130 0.00119

Re 1-107 0.00664 0.00589 0.00399 0.00093 0.00084
5.107 0.00515 0.00427 0.00294 0.00040 0.000376

1-108 0.00466 0.00372 0.00261 0.00028 0.000266

W zakresie poddzwiekowym, dla wiekszych liczb Macha, ale mniejszych od
Mayr, ujawnia si¢ wplyw $cisliwosci powietrza. Wzrost tej liczby (predkosci lotu)
oznacza, ze ros$nie tez liczba Reynoldsa. Przy niezmiennym wzglednym potozeniu
punktu przejscia laminarnej warstwy przy$ciennej w turbulentng wzrost liczby Rey-
noldsa powoduje, ze maleje wspotczynnik tarcia ptaskiej ptytki Cs (rys. 2.11). Maleje
zatem wspotczynnik tarcia profilu C, , . Jednoczesnie ro$nie opor cisnieniowy i jego

wspotczynnik zmienia si¢ zgodnie ze wzorem Prandtla-Glauerta:
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C
C  =_X-p_Ma0 (2.36)

= J1-Ma?

Zatem wzrost liczby Macha prowadzi do spadku sit tarcia i jednoczesnego
wzrostu oporu ci$nieniowego. Dlatego ich suma w zakresie predkosci poddzwicko-
wych, podkrytycznych zmienia si¢ nieznacznie — w zakresie £10%. Na wielkosc¢
tych zmian wptyw ma potozZenie punktu przejscia X; . Im punkt ten lezy blizej kra-
wedzi sptywu, tym wptyw liczby Macha na C, |, jest mnigjszy. Mozna zatem wy-

korzysta¢ wzor (2.34) lub do bardziej doktadnych obliczen przyjac, ze:
Cxa07 prof = 2Cf ncha (237)

Formuta ta pozostaje stuszna rowniez dla wigkszych liczb Macha. Warto$¢
wspolczynnika 7,,, pokazano narys. 2.13. Jezeli temperatura ciata rdzni si¢ od tem-

peratury otoczenia wartos¢ Cs powinna by¢ zmodyfikowana.
Dla omawianego zakresu mozna tez zastosowac¢ do§wiadczalny wzor:

C =2C, (0.93+2.8¢)(1+ 5cMa*) (2.38)

xa0_ prof

Rys. 2.13. Wspoétczynnik 7,,, w zaleznosciod T i X;
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Przyktad 2.5

Oblicz wspotczynnik C profilu, ktérego dane podano w przyktadzie 2.4

xa0_ prof
dla liczby Macha Ma = 0.7 oraz dla liczby Reynoldsa Re =6.25-10" dla turbulentnej
warstwy przysciennej.

Rozwigzanie:

Wspdtczynnik Ct oblicza sie ze wzoru (2.28):

0074 0.074

R (6251077 2.042-107 (P2.5.1)

C

Liczba Ma = 0.7 jest mniejsza od krytycznej liczby Macha. Odpowiada ona
optywowi poddzwiekowemu. Dlatego zastosowaé mozna wzory (2.36) lub (2.37).
Zrys.212dla ©=0.04 i X; =0 odczytuje sig 7= 1.11.

Zrys. 2.13 dla Ma = 0.7 odczytuje sie nwa =1.
Ze wzoru (2.37):

C =2C My =2-2.042:107-1.11-1=4.49-10°  (P2.5.2)

xa0_ prof
Ze wzoru (2.38):

Chao_pror =2C(0.93+2.8T)(1+5cMa’) =

(P2.5.3)
=2-2.042-107(0.93+2.8-0.04)(1+5-0.04-0.7*) = 4.46-10"°

Widaé, ze obie wartosci sg podobne.

W zakresie transonicznym liczba Macha jest wigksza od May,. W tym zakre-
sie na gornej i dolnej powierzchni profilu powstaja lokalnie fale uderzeniowe, tak
jak pokazano schematycznie na rys. 2.14. Kolejne rysunki dotycza rosnacej liczby
Macha.
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Rys. 2.14. Rozbudowywanie si¢ fal uderzeniowych w zakresie transonicznym

Wspotezynnik oporu profilowego C,,, . oblicza sig, dodajac do obliczonego

ze wzoru (2.37) wspotczynnika oporu dodatkowy wspotczynnik oporu falowego.
Opor falowy bardzo szybko rosnie ze wzrostem liczby Macha. Dla liczb Macha prze-
wyzszajacych Maw 0 AMa < 0.15 wspotezynnik oporu falowego moze by¢ okre-
Slony z eksperymentalnego wzoru:

C, ., =AMa-Ma,) (2.39)

x_ fal
Wielkos¢ A zalezy od ksztattu profilu. Dla profili przeznaczonych dla samolo-
tow naddzwigkowych ma ona warto§¢ A=11.
W zakresie transonicznym, dla profili o niewielkiej krzywiznie, do obliczenia
C, 1 mozna tez zastosowa wzor:

Cy  =Cy ta max (025X +1.2%5 —0.45%7,) (2.40)
gdzie:
Ma—-M
Xy = a~May, (2.41)
Ma, -Ma,

x_ fal _max

Wymaga on znajomosci: krytycznej liczby Macha Mayr, maksymalnej warto$ci
oporu falowego C liczby Macha Ma; , przy ktorej opor falowy jest

x_ fal _max >
najwigkszy.

W literaturze mozna tez znalez¢ inng zalezno$¢ stuzaca do modelowania zmian
wspotczynnika C, ., w zakresie transonicznym:
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C

Co = %[l + tanh(a- Ma +b)] (2.42)

State a i b oblicza si¢, wykorzystujac nastepujace wzory:

2C —-0.0002
tanh—l { x_ fal _max _ 1} _ tanh,l [ 0.0002 _ IJ
C fo fal _max
(2.43)

x_ fal _max
a=
Macx fal _max - Makr
b= tanh” (wle .44
x_ fal _max

Przebiegi otrzymane z wykorzystaniem wzorow (2.39), (2.40) i (2.41) porow-
nano narys. 2.15.

Rys. 2.15. Wzgledna zmiana wspotczynnika oporu falowego w zakresie transonicznym

Zarowno wyrazenie (2.40), jak i (2.42) wymagajg znajomosci maksymalnej
warto$ci oporu falowego C, 1, . - Okresla si¢ ja na podstawie badan doswiadczal-

nych. Przy braku takich wynikéw moze by¢ oszacowana zaleznoscig uwzgledniajaca
grubos¢ profilu T :
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Cy t mn=0+h-T (2.45)

Wspotczynniki g i h sg dobierane doswiadczalnie. W literaturze mozna znalez¢
np. wartosci g = -0.017, h = 0.81. Dla przebiegdw pokazanych na rys. 2.16 mamy:
g =0.028, h =0.757. Rysunek dotyczy profilu symetrycznego przy zerowym kacie
natarcia. Dla plaskiej ptytki (C=0) opdr falowy nie wystepuje bez wzgledu na
liczbe Macha i jedynym oporem jest opor tarcia.

Zatem w zakresie transonicznym wspotczynnik oporu profilu z uwzglednie-
niem oporu falowego jest rowny:

C

=2Cn.1y. +C (2.46)

xa0_ prof x_ fal

Rys. 2.16. Wspodtczynnik oporu Cyao dla profili o réznej grubosci wzgledne;j

Przyktad 2.6

Oblicz wspétczynnik oporu falowego profilu, ktérego dane podano w przykta-
dzie 2.4, w zakresie transonicznym dla Ma=0.96. Przyjmij: May = 0.86,
Ma, =1.2,C =0.0154 .

X_fal_max x_ fal _max
Rozwigzanie:
Zakresu transonicznego dotyczg wzory (2.40) i (2.42).
Zastosowanie wzoru (2.40):

Przyjmujgc g =-0.017, h = 0.81 ze wzoru (2.45):
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C =g+h-C=-0.017+0.81-0.04 =0.0154

x_ fal _max

z(2.41):
X, = Ma-Ma, _0.96-0.86 0294
Ma, ~ -Ma, 1.2-0.86
z (2.40):
Cy tal =Cy tar max (025X +1.2x, —0.45%5, ) =

=0.0154-(0.25-0.294+1.2-0.294* —0.45-0.294°) = 0.00271

Zastosowanie wzoru (2.42):

ta hl( x_ fal _max 1} ta ] 1[ 0.0002

CX_ fal _max x_ fal _max

a=

Macx fal _max - Makr
tanth™! (2 . 0.03;;).0002 3 lj _ tanh™! (0(;)8(3)2 B lj
= : . =16.766
1.2-0.86
z (2.44):
b= tanh” [wq va, =
x_ fal _max
=tanh™ [0'0002 — lj —-16.766-0.86 =—17.269
0.03
z (2.42):

C

x_ fal

C
=%[1+tamh(a- Ma+b)]=

= %[1 + tanh(16.766-0.96 — 17.269)] =0.0026

Wyniki uzyskane obiema metodami sg podobne.

(P2.6.1)

(P2.6.2)

(P2.6.3)

(P2.6.4)

(P2.6.5)

(P2.6.6)
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W zakresie naddzwiekowym przeptyw jest w pelni naddzwigkowy. Na kra-

wedzi natarcia i na krawedzi sptywu, w zalezno$ci od kata natarcia, powstaja fale

uderzeniowe lub linie rozrzedzeniowe. Pokazano to na rys. 2.17.
PR

N
<
&
&
& Z(X)
T g
NG

Z4 T tan®
o>0 % 5
& dz,
V %% tan@:d—X
/)/O
>
S
&
Q}”\/
, J 2
Y _____— ] tan®
_lm/ /93/
0 —
\ 970% tan@z%%
%’)
) % b

Rys. 2.17. Schemat optywu naddzwigkowego profilu lotniczego

Wspodtczynnik oporu falowego (w kierunku zgodnym z predkoscig przeptywu

niezaburzonego) jest rowny:

C. w =(2¢, +3c,H)a” +(2¢,G +3Ac,))a +¢,B +C, A

xa_ fal

Oznaczono tu:
— wspotczynniki zalezne od liczby Macha:

2 . _1.2Ma*-2Ma’ +2

C, =——,
boIMa? -1 (Ma’ -1’
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— wspdtczynniki zalezne od ksztattu gornego i dolnego konturu profilu zy4(x)
i z4(x)%:

b 2 74 2] 1l 2 (dT 2]
| (dij | S o= (di_dj (%) lw a9
b dx dx ol LdX dx

b 2 (dz, Y’
B:lj (dij +| =2 | |dx=
b\ dx dx

1°8 dzd3 ng3 _1 dfd3 d793 —
A =5£HWJ {3) ]"X‘ﬂ(ﬁj {2) }dx >0

dx (2.50)

[ S———

ol dz 1 az

byl dx  dx ol X OX

ol dz ' dz
L) e % g [ e, T gy (2.53)

byl dx  dx ol dX  dX

Jezeli gorny i1 dolny obrys profilu zbiegaja si¢ w jednym punkcie (najczestszy
przypadek), to catki G i H sa rowne zeru. Jednoczesnie, wystepujacy we wzorze
(2.47) sktadnik c,A, jest mniejszy od pozostatych i najczesciej si¢ go pomija.
Uwzgledniajac to, wspotczynnik Cya fa mozna obliczaé ze wzordw:

— jezeli wyrazi¢ go w zaleznosci od kata natarcia o:

Cia  =26,a” +3Ac,a + B, +C, A (2.54)

— jezeli wyrazi¢ go w zaleznos$ci od wspotczynnika sity nosnej Caa:

c Ac 1
C =|¢B+Cc,A -2A |+=2C, +—C: 2.55
xa_ fal [1 2A3 Cl J 2 C] za 201 za ( )

Zg Zy

6 Zastosowano tu podstawienia: X = F L Zy="2%.

’Zg:

o | x
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Widaé, ze Cxa ral zalezy od kwadratu wspotczynnika Caa.
Wprowadzajac wzgledna grubo$¢ €T oraz wzgledna strzatke f profilu ze wzo-

row (2.54) 1 (2.55), otrzymuje si¢ wyrazenia okreSlajace wspotczynnikC,,

— jezeli wyrazi¢ go w zaleznosci od kata natarcia a:

C

xa_ fal

2
=k, (62 .|-4f_2)+2cl (a—%aoj (2.56)

— jezeli wyrazi¢ go w zaleznos$ci od wspotczynnika sity nosnej Caa:

= 1 1
C =c,| k(C’+4f°)+=a; |-,C,, +—C. 2.57
xa_ fal 1|: 1( ) 2 0:' 0~za 2C1 za ( )
gdzie zastosowano oznaczenie:
_c2
a, =kcf = (2.58)

¢

Warto$¢ wspolczynnika k; dla wybranych profili podano w tab. 2.2. Na rys.
2.18 pokazano obliczony wedlug wzoru (2.56) wspotczynnik oporu falowego dla
profilu rombowego, ktéry ma najmniejszy opor falowy.

Wspotczynnik oporu falowego moze by¢ tez okreslany w oparciu o otrzymane
doswiadczalnie wykresy, ktore uwzgledniajg parametry geometryczne skrzydet
i liczbe Macha.

W zakresie naddzwigkowym wspotczynnik oporu profilu oblicza sig, uwzgled-
niajac opor tarcia i opor falowy:

C

=2C 7,1y, +C (2.59)

xa_ prof xa_ fal
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Rys. 2.18. Wspodtczynnik oporu falowego profilu rombowego

Tabela 2.2
Wspolczynniki do obliczen aerodynamicznych dla profili
Profil ki k2 ks
kli B ! 1 2
inowy P — —
\\c]/ X, (1-X) 1-X,
rombowy - 4 1 4
uksztftltowany - ju i
z dwoch Z il r
sinusoid 2 4 2
uksztattowany 16 4 16
z dwoch tukow okregu 3 3 3
. . 9
Ciotkowskiego E 1 6

81



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

Przyktad 2.7

Oblicz wspétczynnik oporu falowego profilu, ktérego dane podano w przykta-
dzie 2.4, w zakresie naddzwiekowym dla Ma = 2. Obliczenia wykonaj dla Cz=0.

Przyjmij warto$¢ kata natarcia o =1.5°.

Rozwigzanie:
Nalezy obliczy¢ pochodne dz,/dX i dz,/dx dotyczace gérnej i dolnej po-

wierzchni profilu. Na rys. P2.7.1 i P2.7.2 pokazano obliczone w oparciu o tabele
z przyktadu 2.4 pochodne dz, /dX i dz, /dX . Na ich podstawie otrzymuije sie:

1 1

1 Ldz 7 )2 dz. \’
Id_ijdizo , f—gd7=0 , J‘(di_dj dx =0.002 , .[ i_g dxX =0.0091
) dx dx dx

) ax J 0
/e N3 oz )

[ (di_dj dx =0.0031 , | (—_g] dX = 0.0008
o\ dX o\ dX

— ze wzoru (2.49):

1 2 dz 2
Azj d_i_d —| =2 |dx=0.002-0.0091=-0.0071  (P2.7.1)
dx dx

0

— ze wzoru (2.50):

Uidz. V¥ (dz. Y
B=[|[ 2| +| =2 | [dx=0.002+0.0091=0.0111  (P2.7.2)
dx dx

0

— ze wzoru (2.51):

1 — \3 3
dz dz
A =I — | +] —=| |dX=0.0031+0.0008 =0.0039 (P2.7.3)
dx dx
0

— ze wzoréw (2.52)i(2.53): G=0, H=0.

Dla Ma = 2 z (2.48) oblicza sie:

- 2 __2 =1.1547 (P2.7.4)
1 2 2
IMai -1 221

c
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_12Ma'-2Ma’+2 12.2'-2.2242

c =1.4667 P2.7.5
’ (Ma® —1)? (22 -1) ( )

— ze wzoru (2.55):
c? Ac 1
Cxaifal :[CIB +02A3 _C_?AZJ_FEC_?CM +2_Clcz2a =

1.4667°
1.1547

2[1 .1547-0.0111+1.4667-0.0039 — (—0.0071)2] + (P2.7.6)

—0.00711.4667 1
+ -0

+ -0% =1.8443-107
2 1.547 2-1.547

Dla profilu okreslonego w przyktadzie 2.4 podobng warto$¢ uzyskuje sie ze
wzoru (2.56) dla ki = 6.827.
Ze wzoru (2.58) mamy:

1.4667
1.1547

=4.509-10"" (P2.7.7)

a, =kf 2 =6.827-0.04-0.013
C

1

Ze wzoru (2.57) otrzymuije sie:

- 1 1
Co w=Cu w=Clk(C*+4f*)+=a |-,Co+—C. =
xa_ fal xa_ fal 1|: l( ) 2 0:| 0~za 2C1 za
= 1.1547[6.827(0.042 +4-0.0132)+%(4.509-103)2} + (P2.7.8)
—a, '0+;Oz =1.795-10"
2-1.1547

Na rys. P2.7.3 pokazano, jak zmienia sie wspétczynnik CxaifElI w zaleznosci od

kata natarcia i liczby Macha.
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Rys. P2.7.1. Pochodna dz, / dX Rys. P2.7.2. Pochodna dz, / dX

Rys. P2.7.3. Wspotczynnik oporu falowego w zakresie naddzwiekowym

2.4. Wspotczynnik sily nosnej profilu

Podstawowa relacja dotyczaca sity nosnej jest zaleznos¢ wspotczynnika tej sity
od kata natarcia Csa(). Dla kata oo wspolczynnik jest rowny zeru, tzn. C;a= 0.
W duzym zakresie warto$ci kata natarcia zaleznos¢ Cqa( @) jest liniowa, co pokazano
narys. 2.2. W poblizu krytycznego kata natarcia ok staje si¢ ona nieliniowa. Dla oxr
warto$¢ wspotczynnika sity no$nej osigga maksimum Cia max. Dla wigkszych katow
natarcia nastepuje spadek warto$ci wspotczynnika Ca. Przyjmuje sig, ze w zakresie
liniowym wspotczynnik sity nos$nej profilu jest réwny:

84



Grzegorz KOWALECZKO

C = C;_ prof (0( - ao) (260)

za_ prof

W zakresie poddzwi¢kowym, dla malych liczb Macha pochodna C;,
jest stala. Teoretyczng jej warto$¢ mozna obliczy¢ z przyblizonej zaleznosci

uwzgledniajacej wzgledna grubo$é profilu T oraz wzgledna strzatke profilu f .

(CZ ot Veorayeme = 271+ 0.7TEN1+0.25F2 ~ 22(1+0.778)  (2.61)

Uwzgledniono tu, ze (f /2)* <<1.
Ze wzoru (2.61) wynika, ze wzrost grubosci profilu zwigksza warto$¢ pochod-

[24
za_ prof *

Dla cienkich profili (T << 1) oraz dla ptaskiej ptytki mamy:
(Cs =27 (2.62)

za_ prof )teoretyczne

nej C

Kat natarcia odpowiadajacy zerowej sile nos$nej zalezy od krzywizny profilu.
W oparciu o obliczenia teoretyczne otrzymuje si¢:

Co_prot = -2 f_ (263)

Wzér (2.61) jest poprawny dla profili o grubosci € <0.1. Dla rzeczywistych

a

profili wartosci Cj, s 0raz ano_prof moga rozni¢ sig¢ od podanych powyzej. Mozna

je znalez¢ w opublikowanych katalogach zawierajacych wynik badan doswiadczal-
nych dla réznych profili lotniczych. Zwykle, w zakresie niesci§liwym, rzeczywiste
wartosci C;, ¢ s3 mniejsze niz obliczone ze wzoru (2.62) i mieszczg si¢ w prze-

dziale 5+6. Przyczyna jest wptyw warstwy przys$ciennej na rozktad ci$nien na profilu
1 tym samym na sit¢ no$ng. Istotna jest tu liczba Reynoldsa. Rzeczywista warto$¢
pochodnej moze by¢ obliczona ze wzoru:

C(Z

za_ prof

=1.05f_, (CZ (2.64)

za_ prof )teoretyczna

Pochodna (C2

za_ prof )teoretyczna

wyliczana jest ze wzoru (2.61). Natomiast wspot-
czynnik korekeyjny f_, uwzglednia wptyw warstwy przysciennej na sit¢ nosng. Za-

lezy on od liczby Reynoldsa oraz od ksztattu krawedzi spltywu. Wyznacza si¢ go
nastepujgco:
» okresla si¢ liczb¢ Reynoldsa;
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* w oparciu o ksztalt profilu w rejonie krawedzi spltywu okresla si¢ odlegtosci
punktow na géornym i dolnym obrysie profilu w odlegtosci 0.9 cigciwy oraz
0.99 cieciwy — odpowiednio Yoo 1 Yoe;

» oblicza si¢ tangens kata krawedzi sptywu @ys:

tan% — 05(y90 - y99) (265)

2 0.09b

ks

e zrys. 2.19 dla danej liczby Reynoldsa i obliczonej warto$ci tan odczy-

tuje si¢ warto$¢ wspotezynnika f_, .

Jezeli wykorzystywana w obliczeniach liczba Reynoldsa nie pokrywa si¢ z licz-
bami, ktérych dotycza krzywe na rys. 2.19, nalezy przeprowadzi¢ interpolacjg, bio-
rac do niej wartosci logarytmu dziesietnego rozpatrywanych liczb Reynoldsa.

Rys. 2.19. Wspotezynnik korekeyjny f_,

W zakresie poddzwiekowym, podkrytycznym, gdy konieczne jest uwzgled-
nienie $ci§liwosci powietrza, pochodng C

o . . .
2a_prot MOZna obliczy¢, stosujac zmodyfi-

kowang zalezno$ci Prandta-Glauerta:

ce 2
Co . = —apre Me0 [1+0.05 "\\A/'a j (2.66)

za_ prof 2
1- '\/Ia.2 2
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W zakresie transonicznym rozbudowujgce si¢ na gornej i dolnej powierzchni
profilu fale uderzeniowe powoduja, ze warto§¢ wspdtczynnika sity nosnej si¢ zmie-
nia. Fale uderzeniowe nie pojawiajg si¢ jednocze$nie na gornej i dolnej powierzchni.
Z reguly, przy dodatnich katach natarcia, pierwsza fala uderzeniowa powstaje na
gbérnej powierzchni. Przy wzros$cie liczby Macha fale uderzeniowe przemieszczaja
si¢ do tyhlu, przy czym fala uderzeniowa na dolnej powierzchni przemieszcza si¢
szybciej. Powoduje to zmiang wspotczynnika sity nosnej, tak jak pokazano na rys.
2.20. Zaznaczone kolejnymi liczbami punkty odnoszg si¢ do uktadu fal uderzenio-
wych pokazanych na rys. 2.14. Widaé, ze pochodna C;, ma w tym zakresie

za_ prof

zmienng wartosc¢.

Ma,, 1

Rys. 2.20. Zmiana wspotczynnika sity no$nej w zakresie transonicznym

W zakresie naddzwiekowym fale uderzeniowe powstaja juz na krawedzi na-
tarcia profilu. Bez wzglgdu na ksztalt profilu wspotczynnik C;, | mozna obliczy¢

z zaleznoSci:

4 2
—2(c, +¢,H) = 4 N 24Ma” —4Ma” + 4 H (2.67)

Ca
JMa’ -1 (Ma’ -1y’

za_ prof

H okreslone jest wzorem (2.53).
Kat zerowej sity no$nej zalezy od ksztattu profilu. Moze on by¢ obliczony
z wykorzystaniem wielkosci A i G zdefiniowanych wzorami (2.49) i (2.52):

1 cA

—— 2.68
2¢ +c,H (2.68)

(107 prof =
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Dla przypadku H = 0 mamy:

C
ao_ prof — A~ (269)

Wprowadzajac, tak jak przy obliczaniu oporu falowego, wzgledna grubo$¢ T
oraz wzgledng strzatke f kat ten wyrazony jest wzorem (2.58).

Przykiad 2.8

Oblicz pochodng Cfa_pmf profilu, ktérego dane podano w przykiadzie 2.4.

Przyjmij cieciwe profilu b = 3.44 m.

Rozwigzanie:

Zakres poddzwiekowy

W zakresie poddzwiekowym obliczenia wykonano dla predkos¢ lotu V = 75 m/s
(270 km/h).

Zgodnie z przyktadem 2.4 dla profilu NACA 64-204 mamy T =0.04, f =0.013.

Na podstawie (2.61):

(CZ orof Dioretyene = 277(1 + 0.77C)\J1+0.25F2 =

(P2.8.1)
=27(1+0.77-0.04)1+0.25-0.013% = 6.477
¢ Obliczenie kata krawedzi sptywu - na podstawie danych profilu:
0} .931-0.
tan—"sztanwzo.o%m (P2.8.2)
2 10
* Obliczenie liczby Reynoldsa:
Re =@=L4‘:= 1.822-10° (P2.8.3)
v  14.16-10

* Obliczenie wspodtczynnika korekcyjnego fca :
)
Na podstawie rys. 2.19 dla tanTkS =0.08816 mamy:

— dla Re=10" f_ =0.888

a
Cza
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— dla Re=10* f_ =0.919

a
Cha

Interpolacja dla Re=1.882-10":

f, = 0.888+%(log10(l.882-107)—7) =0.896 (P2.8.4)

¢ Obliczenie pochodnej C.. dla Ma = 0 ze wzoru (2.64):

za_ prof

Ca
za_ prof _Ma=0

=105, (C

za_ prof )teoretyczna

=1.05-0.896-6.477 = 6.093 (P2.8.5)
* Obliczenie liczby Macha:

Ma=Y =" _022 (P2.8.6)
a 3403

* Obliczenie pochodnej C% dla Ma = 0.22 ze wzoru (2.66):

za_ prof

C. , Ma’
Ca — za_ prof _Ma=0 1+005 _

(P2.8.7)

2
=00 44005222 |- 6266
0.86

\1-0.222

Wartos¢ Ma,, . =0.86 wzigto z przyktadu 2.2.

Zakres naddzwiekowy
Poniewaz goérny i dolny obrys profilu tgczg sie na krawedzi sptywu, to H = 0.
Zatem, zgodnie ze wzorem (2.67) teoretyczna warto$¢ pochodnej CZ‘;_prof jest

rowna:
ce = __4 (P2.8.8)
za_ prof [ az _1
Przyklad 2.9

Oblicz kat zerowe;j sity nosnej profilu, ktérego dane podano w przyktadzie 2.4.
Rozwigzanie:
Zakres poddzwigkowy
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Zgodnie z przyktadem 2.4 strzatka profilu NACA 64-204 jest rowna f =0.013.
Na podstawie (2.63) kat zerowej sity nosnej tego profilu w zakresie poddzwiekowym
jest rowny:

Ay o =—2F=-2-0013=-0.026rad  (-1.15deg) (P2.9.1)

Zakres naddzwiekowy
W przyktadzie 2.7 obliczono warto$¢ A = -0.0071. Uwzgledniajac jg oraz wzory
(2.48) i (2.69) otrzymuije sie:
1.2Ma* -2Ma’ +2
1 (Ma* -1)°

o lc, _
ao_pmf = EC—IA— 5 3 ( 00071)—

m (P.2.9.2)

(1.2Ma* —2Ma’ +2)

_1.775-107
(Ma2 _ 1)1.5

Dla profilu okreslonego w przyktadzie 2.4 podobng warto$¢ uzyskuje sie ze
wzoru (2.58) dla k; = 8.
Na rys. P2.9.1 pokazano wptyw liczby Macha na kat natarcia o, . -

Rys. P2.9.1. Kat zerowej sity nosnej profilu w zakresie naddzwiekowym
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2.5. Moment pochylajacy profilu

2.5.1. Srodek parcia profilu

Powstajace na gornej i dolnej powierzchni rozktady cisnien powoduja, ze po-
jawia si¢ moment pochylajacy. Aby go okresli¢, nalezy wskaza¢ punkt, wzgledem
ktérego ten moment dziata. Jezeli punktem tym jest krawedz natarcia (punkt N na
rys. 2.1), to mozna na cigciwie profilu znalez¢ taki punkt, ze jezeli przylozy¢ w nim
wypadkows sile¢ acrodynamiczng dziatajacg na profil, to da ona wzgledem krawedzi
natarcia moment pochylajacy odpowiadajacy rzeczywistemu. Punkt ten nazywany
jest srodkiem parcia. Poniewaz rozktad ci$nien zmienia si¢ ze zmiang kata natarcia,
to potozenie srodka parcia nie jest state — ulega zmianie wraz ze zmiang tego kata.

Moment wzgledem noska jest rowny:

PV’
M N T Cm_ prof _N HdeS = _sz : Xsp_ prof (2.70)
Stad wspotczynnik momentu okreslony jest nastepujaco:
Cm_ prof N — _Cz_ prof * Ysp ~ _Cza_ prof Xsp_ prof (2.71)
Wprowadzono tu wzgledne potozenie srodka parcia proﬁlu7:
— X I
Xsp_prof = SpE)p ot (2.72)

W zakresie katow natarcia, dla ktérych zaleznos¢ C,, = f(«) jest liniowa,

prawdziwa jest relacja:

C —Cho ot +CE,C

m_ prof

(2.73)

m_ prof _N mO_ pro za_ prof

Dla okotokrytycznych katow natarcia, gdy dochodzi do zjawiska oderwania
strumienia, zalezno$¢ pomigdzy Crm prot N 1 Cza_prof Staje si¢ nieliniowa. Mozna ja usta-
li¢ w oparciu o badania doswiadczalne. Wykorzystujac wyniki tych badan, nalezy
szczegblng uwage zwrdcic na zgodnos¢ rzeczywistej liczby Reynoldsa z liczbg do-

tyczacg badan. Warto§¢ Cmo_prof zalezy od ksztaltu profilu. Dla profili symetrycznych

7 Wspbtrzedne Xsp_prof s dodatnie, tak jak pokazano narys. 2.1.
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jest ona réwna zeru, a dla profili niesymetrycznych niezerowa. Wyjasni¢ to mozna
Z wykorzystaniem rys. 2.21. Pokazano tam, jak zmienia si¢ rozktad wzglednego pod-
ci$nienia/nadci$nienia wzdhiz cieciwy na gornej i dolnej powierzchni profilu syme-
trycznego i niesymetrycznego. Rysunek dotyczy kata natarcia oo, dla ktorego sita
nosna jest rowna zeru. W przypadku profilu symetrycznego kat ten jest rowny zeru.
Rozktad ci$nien na gérnej i dolnej powierzchni profilu jest identyczny. Natomiast
dla profilu niesymetrycznego kat oo jest rozny od zera (z reguly ujemny). Podczas
optywu rozktad ci$nien na goérnej i dolnej powierzchni jest inny. Zaznaczone na ry-
sunku sity sg sobie rowne co do wartosci. Poniewaz majg przeciwny zwrot, ich suma
jest rowna zeru. Jednak sg one przylozone w innych punktach. Zatem na profil nie-
symetryczny dziata para sit powodujaca powstanie momentu, ktory daje niezerowy
wspotczynnik Cmo_prof.

profil symetryczny profil niesymetryczny

Y B — e ——

ap=0
__pp P
p p=
2
pgcme: pdomc pgu'me
+1 +1

Rys. 2.21. Powstawanie momentu pochylajacego przy zerowej sile nosnej

Porownujac zaleznosci (2.71) i (2.73), mozna stwierdzi¢, ze potozenie $rodka
parcia jest okreslone nast¢pujgco:

X — CmO_prof _C(‘,Za

sp_prof — m_ prof
za_ prof

(2.74)

Drugi sktadnik po prawej stronie jest staly. Natomiast jezeli warto§¢ wspot-
czynnika Cmo_prof jest rozna od zera, to polozenie $rodka aerodynamicznego zalezy
od wartosci wspolczynnika sity nosnej Cia_prot. Dla Cro_prot<0, jezeli Cza_prot — 0, to
srodek parcia profilu bedzie przemieszczat si¢ wzdluz cigciwy w prawo, tzn.

Xsp_ prof —> .
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2.5.2. Ognisko aerodynamiczne profilu

Najczesciej konieczne jest okreslenie momentu pochylajacego wzgledem
punktu innego niz krawedz natarcia. Zazwyczaj jest to srodek masy samolotu. Z rys.
2.1 wynika, ze moment pochylajacy wzgledem punktu T jest rowny:

2
M, =C %bds ——dP, -(x, - % )—-dR,z; (2.75)

— ~m_prof _T

Daje to wspotczynnik momentu:

Cm_ prof T — _Cz_ prof (Ysp_ prof YT ) - Cx_ prof 7T (276)

Wprowadzono tu wielkosci okreslajace wzgledne potozenie punktu TS:

X =XFT, 7 =%T 2.77)

Dalsze przeksztatcenia, z wykorzystaniem (2.71), (2.9) i (2.73), daja:

C =—C

z_ prof '(Xsp_prof - XT)_Cx_prof i =

+C X -C, T = (2.78)

x_ prof =T

m_prof _T

= _Cm_ prof _N za_prof

— Cza —
= CmO_ prof + (XT + Cm_ prof ) ’ Cza_ prof Cx_ prof ZT

Obliczajac ze wzoru (2.8) warto$¢ C, | i podstawiajac ja do powyzszej za-

lezno$ci otrzymuje si¢:

Cm_ prof T = CmO_ prof + (YT - YF_ prof + 7TOC) ’ Cza_ prof Cxa_ prof 7T (279)

Wprowadzono tu oznaczenie:

(2.80)

Wzor (2.79) dotyczy momentu wzgledem punktu lezacego poza cigciwag. Jezeli
natomiast punkt T lezy na cigciwie, to mamy:

8 Wspotrzedne x7 i zT s3 dodatnie, tak jak pokazano na rys. 2.1.
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Cm_ prof _T = CmO_ prof + (YT - YF_ prof )Cza_ prof (28 1)

Widac¢, ze dla punktu o wspotrzednej X; =X; . Wspolczynnik momentu po-
chylajacego nie zalezy od wartosci wspotczynnika sity nosnej Cza prof. Punkt ten na-
zywamy ogniskiem aerodynamicznym profilu. Zatem moment pochylajacy wzgle-
dem ogniska profilu jest staty.

Wspotczynnik momentu pochylajacego wzgledem krawedzi natarcia jest
rowny:

C =C =X C

mO_ prof F _ prof

(2.82)

m_ prof _N za_ prof

Ze wzoru (2.81) wynika, ze jezeli punkt T, wzgledem ktorego okreslany jest
moment pochylajacy, lezy na cieciwie profilu, to zaleznos¢ wspdtczynnika momentu
od wspotczynnika sity nosnej jest liniowa. Relacja ta zostaje zaburzona, jezeli
punkt T lezy powyzej] lub ponizej cieciwy. Przykladowa zaleznosé
C = f(CL ,r) POkazano narys. 2.22 dla kilku warto$ci wspotrzednej Z; . Po-

niewaz warto$¢ Z; rzadko przekracza 0.1, to z rysunku wynika, Zze w takim przy-

m_ prof

padku do wartosci Cza=1.0 mozna stosowac prostszg zaleznos¢ (2.82).

Rys. 2.22. Wpltyw pionowego potozenia punktu T na krzywa Cn=F(C:a)

Jezeli we wzorze (2.74) wykorzysta¢ oznaczenie (2.80), to mozna otrzymac
zwigzek pomiedzy polozeniem srodka parcia i ogniska aerodynamicznego:
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C
Koy prot = — =+ X, (2.83)

sp _ prof F _ prof
P-P Cza_ prof

Widac¢ stad, ze ognisko aerodynamiczne i srodek parcia pokrywaja sig, jezeli

C =0. Ma to miejsce dla profili symetrycznych.

mO_ prof

2.5.3. Wspolczynnik momentu pochylajacego profilu

Wzér (2.81) pokazuje, ze do okreslenia momentu pochylajgcego wzgledem do-
wolnego punktu na cieciwie konieczna jest znajomos$¢ wspdiczynnika momentu przy
zerowej silenosnej C, ¢ ipotozenia ogniska X . . [ch wartosci zalezg od pred-

kosci (liczby Macha), z ktora powietrze optywa profil.
W zakresie poddzwigkowym, nieScisliwym wartos¢ C,, . zalezy od

wzglednej strzatki f profilu, zas Xe oot Jest state. Orientacyjnie mozna przyjac,
ze:

C =—xf=-3.14161 (2.84)

mO_ prof

1
X, =— 2.85
F _ prof 4 ( )
Zatem krzywizna profilu nie wptywana X . , natomiast wptywana C_,; -

Im wicksza jest wzglgdna strzatka profilu, tym wigksza jest bezwzgledna wartos¢
C .Na C o« Wplywa tez potozenie strzatki X; . . Im wigksza jest warto$¢

X oot » tym wigksza jest bezwzgledna wartos¢ C ;¢ . Pokazano to na rys. 2.23.

mO_ prof

Wspbtezynnik C,, . ipotozenie ogniska X¢ ¢ nie zmieniajg si¢ ze zmiang gru-

bosci profilu.
Dla rzeczywistych profili potozenie ogniska moze nieco r6zni¢ si¢ od podanej
warto$ci. Na przyktad dla profili symetrycznych o grubosci T =0.04 warto$¢

Xe oot MieSci si¢ w przedziale 0.22+0.25.
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Rys. 2.23. Wptyw polozenia strzatki profilu na wspétczynnik C

mO_ prof

W zakresie poddzwiekowym, podkrytycznym, gdy ujawnia si¢ wplyw $ci-
Sliwodci powietrza, zmienia si¢ wartos¢ wspotczynnika C,, . . Natomiast ognisko

pozostaje niezmienne:

C - Ma? )
C — mO_ prof _Ma=0 1+005 286
mO_ prof m - _alfr ( )
YF_ prof — YF_ prof _Ma=0 (287)

Wspotczynnik momentu pochylajgcego nalezy oblicza¢ ze wzoru analogicz-
nego do (2.82), biorac do obliczen powyzsze wartosci oraz warto$¢ wspotczynnika
sity nosnej Cza_prof uwzgledniajacg wptyw liczby Macha (wzor (2.66)).

W zakresie transonicznym na gornej i dolnej powierzchni profilu pojawiaja
si¢ fale uderzeniowe. Poniewaz dla profili niesymetrycznych kat natarcia ao odpo-
wiadajacy zerowej sile nosnej jest zwykle ujemny, to przy tym kacie natarcia fala
uderzeniowa pojawia si¢ wczesniej na dolnej powierzchni profilu. Jest ona tez poto-
zona blizej krawedzi natarcia niz fala uderzeniowa powstajaca na goérnej po-
wierzchni profilu. Rozklad ci$nief przed i za falami uderzeniowymi powoduje po-
wstanie momentu pochylajacego (krawedz natarcia do dotu). Z tego powodu ro$nie

zar6wno bezwzgledna wartos¢ wspotezynnika C,, o, jaki Xg o - Ognisko prze-

mieszcza si¢ w kierunku krawedzi spltywu, osiggajac w zakresie naddzwigkowym
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potozenie bliskie Y2 cieciwy profilu. Niekiedy przy wzroscie liczby Macha obser-
wuje si¢ poczatkowo przemieszczane ogniska do przodu, a przy dalszym wzro$cie
Ma do tytu. Na rys. 2.24 pokazano przyktadowe zmiany wspotczynnika C

mO_ prof *

Rys. 2.24. Wplyw liczby Macha na wspotczynnik CmO_ prot W zakresie transonicznym

W zakresie naddzwiekowym wspotczynnik momentu pochylajacego mozna
obliczy¢ ze wzorow:
— jezeli wyrazi¢ go w zaleznosci od kata natarcia o:

C. .o =—(C +Dc,)a —(Ec, +Fc,) (2.88)

m_ prof
— jezeli wyrazi¢ go w zaleznosci od wspotczynnika sity nosnej Caa:

1(, ¢ 1(, ¢
Cor oo =—5(1+—2D]-c1a {E(HC—mchA—(Ecl + Fcz)} (2.89)

Cl 1

Wspotezynniki C; i C2 okreslaja wzory (2.48). Natomiast wielkosci D, E, F za-
leza od ksztattu konturu profilu i s odpowiednio rowne:

b dz ¢ dz, dz
S 2%, % xdx=2] 9 % Jsx, (2.90)
b*s dx  dx oL dx  dX
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b d 1 dz
E:izj' dz, 0% X =_[ d_i_"—i_g Xdx , (2.91)
b ol dx dx o\ dX  dX

BREIE R

Ze wzoru (2.89) wynika, ze wspotczynnik C, . oraz polozenie ogniska

Xe prof S8 TOWNE:
1 c,
Cro_prof =3 1+—=D |c,A-(Ec, + Fc,) (2.93)
- c,
=1 &p (2.94)
F _ prof 2 C] .

Wprowadzajac wzgledna grubosé T oraz wzgledna strzatke f profilu, mozna
te dwa parametry przedstawi¢ nastgpujaco:

Cm07 prof :|:C2(k3 _2k17F7prof )E_kzcl] f_ (295)
- 1 Kol
Xfﬁprof :E 1— ZCC—I (296)

Wspotczynniki ki , Kz , k3 zaleza od ksztaltu profilu. Przyktadowe ich warto$ci

podano w tab. 2.2.

Dla profili symetrycznych, ze wzgledu na symetri¢ fal uderzeniowych na gor-
nej 1 dolnej powierzchni podczas optywu pod zerowym katem natarcia, wspolczyn-
nik C , . jest rowny zeru:

Cino_pror =0 (2.97)
Dla profilu trojkatnego ma on warto$c:
_ X
Cino_pror =—C x (2.98)
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Natomiast ognisko aerodynamiczne takiego profilu znajduje si¢ w potowie
cieciwy:

- 1
XF7 prof — E

(2.99)

Na rys. 2.25 pokazano przyktadowa zmiang potozenia ogniska acrodynamicz-
nego.

Rys. 2.25. Wplyw liczby Macha na potozenie ogniska profilu YF_ prof _Ma

Przyktad 2.10

Oblicz wspétczynnik momentu pochylajacego C,, . oraz potozenie ogniska

profilu NACA 64a-204, ktérego geometrie zdefiniowano w przykfadzie 2.4. Przyjmij
Ma = 2.

Rozwigzanie:

Obliczenia wykonuje sie w oparciu o wzory (2.93) i (2.94). Na rys. P2.7.1
i P2.7.2 pokazano przebieg pochodnych dfg /dX i dz, /dX dotyczacych gornej

i dolnej powierzchni profilu. Na ich podstawie otrzymuje sie:

1 Ldz t(dz,
[ 92, six = —0.0041, | %9 sdx =-0.0229, | (di_“j xdx =0.0001,
) dX 0 dX dX

0
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1 dfg 2
j—_ %dX = 0.0024
o\ OX

W przyktadzie 2.7 obliczono A = -0.0071, ¢, = 1.1547, c; = 1.4667.

cza sie:

ze wzoru (2.90):

! dz
D= 2j di_" +—2 |XdX = 2(-0.0041-0.0229) = —0.054
dX dXx

ze wzoru (2.91):

Z
E-= j(———jxdx_—ooom (~0.0229) = 0.0188
dx

ze wzoru (2.92):

1 2 dZ 2
F =j{[di_"j [ _g] }xdx 0.0001-0.0024 = —-0.0023
o| \ dX dx

ze wzoru (2.93):

Cro oo =l(1+c—2ch2A—(Ecl+Fc2)=
S
L[ 14967 6 054) |1.4667-(~0.0071) - (0.0188-1.1547 +
2\ 11547

+(=0.0023)-1.4667) =—2.318 107

Potozenie ogniska aerodynamicznego oblicza sie ze wzoru (2.94):

% oo =l 142D :1(1+14667( 0054)) 0.466
o T )20 11s4

100
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2.6. Wplyw mechanizacji plata na wspolczynnik sily nosnej

W niektorych fazach lotu konieczne jest zwigkszenie sity nosnej, a w okreslo-
nych przypadkach rowniez sity oporu. Realizowane jest to poprzez tzw. mechaniza-
cje skrzydlag. Polega ona na zmianie ksztaltu fragmentu powierzchni nosnych.
Dzigki temu zmienia si¢ ksztatt optywanego profilu lotniczego. Zmiana moze doty-
czy¢ zardbwno nosowej czesci profilu, jak i czesci koncowej. Elementami mechani-
zacji skrzydta s3:

Sloty (slots) — umieszczone sg wzdtuz krawedzi natarcia. Dzieki nim podczas
lotu na duzych katach natarcia oderwanie strug powietrza od gdérnej powierzchni
profilu jest opdéznione dzigki zdmuchiwaniu warstwy przys$ciennej. Pozwala to na
generowanie wickszej sity nosnej niz w przypadku braku slotow. Sloty moga by¢
state lub ruchome.

Klapy Kruegera (Krueger flaps) — umieszczane wzdtuz krawedzi natarcia pod
spodem skrzydta. Ich wysunigcie do przodu poprzez obrét wokodt zawiaséw zmienia
lokalng krzywizne profilu, zwickszajac warto§¢ maksymalng wspoétczynnika sity no-
$nej. Gorna powierzchnia skrzydta si¢ nie zmienia.

Klapy zwykle (plain flaps) — rozmieszczone sg wzdtuz krawedzi sptywu.
Klapa przymocowana jest do gléwnego segmentu skrzydla za pomocg zawiasow
umozliwiajacych obrot w dot i w gore. Zmienia to strzatke ugiecia profilu. Wychy-
lenie w dot zwieksza strzatke ugiecia, powodujac wzrost silty nosne;.

Klapy krokodylowe (split flaps) — rozmieszczone sg wzdtuz krawedzi sptywu.
Klapa przymocowana jest do gléwnego segmentu skrzydla za pomocg zawiasow
umozliwiajacych obrot w dot. Gérna powierzchnia skrzydta si¢ nie zmienia.

Klapy szczelinowe (slotted flaps) — rozmieszczone sa wzdluz krawedzi
sptywu. Jest to modyfikacja klap zwyktych prowadzaca do zwigkszenia krzywizny
profilu. Modyfikacja polega na pojawieniu si¢ podczas wychylenia klapy szczeliny,
dzigki ktorej mozna wptywac na warstwe przys$cienng na gornej powierzchni glow-
nego segmentu skrzydta. Dodatkowo na wysunigtej klapie warstwa przyscienna roz-
budowuje si¢ od jej noska i dzigki temu kat wychylenia klap szczelinowych moze
by¢ wickszy niz klap zwyktych. Konstrukcyjne potaczenie wychylenia klap z ich
przemieszczeniem do tylu zwigksza site nosng. Stosuje si¢ klapy jedno-, dwu- lub
trojszczelinowe. Wersja klap szczelinowych sa klapy Fowlera. W ich przypadku
przesunigcie klapy do tylu jest znaczne.

9 Dotyczy to tez powierzchni sterowych, tzn. steréw: wysokosci, kierunku i lotek.
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Klapa zwykla Klapa krokodylowa Klapa jednoszczelinowa

N
. / Klapa Fowlera
Slot bez szczeliny Klapa Krugera

ZQ@
N\

Klapa dwuszczelinowa

Slot ze szczeling

Rys. 2.26. Rodzaje mechanizacji powierzchni nosnych

Zgodnie z (2.2) sila nos$na generowana przez element skrzydta o powierzchni
dS jest rowna:

2
dP, =C AV s (2.100)

za_ prof 2

Jezeli profil optywany jest pod katem natarcia o, a klapy sg wychylone o kat o,
to wspolczynnik sity nosnej zalezy od tych katow:

Cza = C;_ prof (a - ao) + (ACza_ prof )5 (2101)

Pierwszy sktadnik uwzglednia liniowg zalezno$¢ pomiedzy wspotczynnikiem

sily nosnej i katem natarcia. Natomiast drugi sktadnik jest przyrostem wspolczyn-
nika sity no$nej w wyniku wychylenia steru. Jezeli relacja jest liniowa, to:

(AC,, o )s =Ci ) (2.102)

za_prof

W przypadku gdy (AC,, . )s zalezy nieliniowo od kata o, definiuje si¢ tzw.
wspodtczynnik skutecznosci klap:
(Coa_prot )y -
Mgy = et 2 (2.103)
(C )

za_prof JCpy pror =0
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W takim przypadku wspotczynnik sity nosnej mozna przedstawi¢ w postaci:

Cza:Ca [(a_a0)+n

za_ prof

5] (2.104)

klap

Ponizej pokazane zostang zaleznosci pozwalajace obliczy¢ (AC,, ) dla

klapy zwyklej i jednoszczelinowe;.

2.6.1. Klapy zwykle

Dla klap zwyktych przyrost (AC,, . ); zalezy od stosunku cigciwy klapy do

cieciwy catego profilu oraz od grubosci profilu. Poniewaz warstwa przyscienna jest
grubsza na grubych ptatach niz na cienkich, to pochodna Cfa_ oot Maleje ze wzro-

stem grubosci plata. Rowniez lepkos$¢ powietrza ma negatywny wptyw na warto$¢
Czba_ prof *

Klapa powinna pozostawaé w optywie bez oderwania warstwy przyscienne;j.
Dlatego kat wychylenia klapy zwyklej jest ograniczony do 10°+15°. Przekroczenie

tych warto$ci prowadzi do oderwania.

—
B

Rys. 2.27. Schemat geometrii profilu z klapa zwykta

Dla klap zwyktych przyrost wspotczynnika sity no$nej w wyniku wychylenia
klapy o kat 6 mozna obliczy¢ ze wzoru:

(Acza_ prof )a‘ = (Cé : K " K " 6 (2105)

za_ prof )teoretyczne

(C,

za_ prof )teoretyczne

jest teoretyczng warto$cig pochodnej zalezng od stosunku cig-

ciw 1 grubosci profilu. Pokazano j3 na rys. 2.28.
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K’ — wspotczynnik korekcyjny uwzgledniajacy efekty nieliniowe przy duzych
wychyleniach klap (rys. 2.29). Wspotczynnik ten jest zalezny od kata o.

K” —wspétczynnik korekcyjny uwzgledniajacy dane doswiadczalne zalezny od
stosunku cieciwy klapy do cieciwy profilu (rys. 2.30). Wymaga on tez znajomo§ci
wspotczynnika f ce pokazanego na rys. 2.19.

Na podstawie wzoru (2.105) pochodna CZ‘; orof J€St rOwna:

dC

za_prof C5

dK'
do za_prof (CZ&EL prof )teoretyczne K "( K'+ 53) (2 1 06)

Pochodna % mozna okresli¢ graficznie na podstawie krzywych z rys. 2.29.
Pokazano jg na rys. 2.31.

n_prot )
za_ prof Jteoretyczne

Rys. 2.28. Wartos¢ (C
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Rys. 2.29. Wspotczynnik korekcyjny K’

Rys. 2.30. Wspolczynnik korekcyjny K
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dK
Rys. 2.31. Pochodna ——
do

2.6.2. Klapy szczelinowe

!
A

Rys. 2.32. Schemat geometrii profilu z klapa szczelinowa

Dla klap jednoszczelinowych przyrost wspotczynnika sily nosnej spowodo-
wany wychyleniem klapy o kat Jjest rowny:

(ACys yor)s =C 5 (2.107)

a
za_ prof nklap :

Pochodng Cj, , oblicza si¢ w spos6b oméwiony w podrozdz. 2.4. Natomiast

wspolczynnik wzglednej skutecznosci klap nuap odczytuje si¢ z rys. 2.33. Zalezny
jest on od wychylenia klapy 6 oraz stosunku cigciwy klapy do cigciwy profilu
Bitapy/b.
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Na podstawie wzoru (2.107) dla klapy szczelinowej pochodna Cfa_ orof JESt rOWNa:

c: . =C% __In, 45 Iy (2.108)
za_ pro za_ prof ap ds

dnklap

Pochodna mozna okresli¢ graficznie na podstawie krzywych z rys. 2.33.

Pokazano jg na rys. 2.34.

Rys. 2.33. Wspotczynnik wzglednej skutecznosci klap Nyiap

dr-]klap
Rys. 2.34. Pochodna a5
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Przyktad 2.11

za_ prof

Oblicz przyrost sity nosnej (AC,, . )s oraz pochodng dla profilu,

ktorego klapa stanowi 22% cieciwy i jest wychylona o 6= 30°.
Rozwigzanie:

Klapa zwykta
b i
+ Dla % =0.22 i T=0.04 zrys. 2.28 odczytuje sie (CJ, ot reoreyeume = 3-696 .
¢ Obliczenie K’
b
Zrys.2.29dla 5=30° i — = (.2 odczytuje sie¢ K'=0.674.
b
b
Zrys.2.29 dla 5= 30° | % =0.25 odczytuje sie K'=0.644 .
. bklapy _ .
Interpolacja dla V- 0.22:
K'=O.674+u066274(0.22—0.2) =0.662 (P2.11.1)
* Obliczenie K”
Z przyktadu 2.8 mamy: f_, =0.896~0.9
b
Zrys.2.30dla f, =09 i % =0.22 odczytuje K"=0.838.
* Obliczenie (AC,, . ); ze wzoru (2.105):
(Acza_ prof )a‘ = (Cfa_ prof )teoretyczne : K . K " 5 =
30 (P2.11.2)

=3.696-0.662-0.838-——=1.074
57.29

¢ Obliczenie di
do

b K
Zrys.2.31dla 6=30° | % =0.2 odczytuje ‘3—5= —0.723.

b
Zrys.2.31dla 5=30°i % =0.25 odczytuje % =-0.667.
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b
Interpolacja dla % =0.22:

AK' _ 9pq, ~0-667(-0.723)
do 0.25-0.2

(022-02)=-0.7  (P2.11.3)

dCza_ prof

¢ Obliczenie ze wzoru (2.106):

dC . dKk'

za_prof _ ~§ _ S " ' _

T - Cza7 prof — (Cza7 prof )teoretyczne K (K + 55) -
(P2.11.4)

=3.696- 0.838(0.662 + 30 (—0.7)j =0.916
57.29
Dla kata wychylenia klapy réwnego 6 = 20° otrzymuje si¢:

(AC,, )5 =0.936, Ci =055 (P2.11.5)

Klapa szczelinowa
* Obliczenie Ny,,

Z przyktadu 2.8 mamy: C.. =6.226

za_ prof

b
Zrys.2.33dla 5= 30°i % =0.2 odczytuje N, =—-0.391.

=-0.453.

. bklapy .
Zrys.2.33dla 6=30°i VH 0.2 odczytuje Ny,

. bklapy
Interpolacja dla T =0.22:

gy = 03914 2223~ (039D
0.25-0.2

(022-02)=0416  (P2.11.6)

* Obliczenie (AC,, . ); ze wzoru (2.107):

(ACza_ prof )5 = C

a
za_ prof nklap

-0=6.226-0.416 0 =1364 (P2.11.7)
57.29
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dn
+ Obliczenie —1
do

— o bklapy _ . dnklap _
Zrys.2.34dlas=30°i T_o.z odczytuje F_ —0.245.

b dn
Zrys.2.34dla 5=30°i k't’;"’y =0.25 odczytuje dk;‘p =-0.262.

b
Interpolacja dla % =0.22:

~0.262 — (~0.245)
0.25-0.2

dr]klap _ _
F =-0.245+ (0.22-0.2) =-0.251 (P2.11.8)

za_ prof

* Obliczenie ze wzoru (2.108):

dn
5 _ o Klap |
Cza_ prof — Cza_ prof [nklap + 5 -

do
(P2.11.9)
=6.226| 0.416 + 30 (—0.251) |=1.781
57.29
Dla kata wychylenia klapy réwnego ¢ = 20° otrzymuije sie:
Ngap = 0455, (AC,, ,1);=0.995, Cy, . =2.541 (P2.11.10)
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OGOLNE ZALEZNOSCI
DOTYCZACE SIL. I MOMENTOW
AERODYNAMICZNYCH

Ponizej przedstawione zostang ogdlne zalezno$ci, w oparciu o ktore wylicza si¢
sity i momenty dziatajgce na samolot. Zdefiniowane zostang wykorzystywane
uktady wspotrzednych oraz krytyczna liczba Macha dotyczaca skrzydta i kadtuba.

3.1. Uklady wspotrzednych

Przy okreslaniu sit i momentéw wykorzystuje si¢ uktady wspotrzednych poka-
zane na rys. 3.1. Sg one zdefiniowane nastepujgco:

Oxyz - uklad zwigzany z samolotem. Poczatek tego uktadu lezy w $rodku masy
samolotu. O$ Ox jest osig podtuzng samolotu, za$ plaszczyzna Oxz jest
jego plaszczyzna symetrii.

OXaYyaZa — aerodynamiczny uktad wspotrzednych, zwany tez uktadem zwigzanym
z przeptywem. O$§ OXa pokrywa si¢ z wektorem predkosci samolotu
wzgledem powietrza Vs. O$ Oz, lezy w ptaszczyznie Oxz. O$§ Oy, dopetnia
uktad.
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Rzut osi Ox na plaszczne Ox,y,

symetrii Oxz

x nNN
Y /1 N
S /
Plaszczyzna Zy
Ca e

Rys. 3.1. Uktady wspotrzednych OXaYaZa | OXyz

Uktady te zwigzane sg katami — katem $lizgu i katem natarcia.

Kat $lizgu [ jest to kat pomiedzy wektorem predkosci wzgledem powietrza Vs
a plaszczyzng Oxz. Kat ten jest dodatni, gdy sktadowa wektora predkosci Vs wzdhuz
osi poprzecznej Oy jest dodatnia. Zakres zmian tego kata jest nastepujacy:

<p<

NN
NN

Kat natarcia « jest to kat pomigdzy osig podtuzng Ox i rzutem wektora pred-
kosci wzgledem powietrza Vs na plaszczyzng Oxz. Kat ten jest dodatni, gdy skta-
dowa wektora predkosci Vs wzdluz osi normalnej Oz jest dodatnia. Zakres zmian
tego kata jest nastepujacy:

—nlaslrx

Najczesciej sity aerodynamiczne okresla si¢ w uktadzie OXayaZa. Wynika to ze
sposobu pomiarow wykonywanych w tunelu aerodynamicznym, gdzie kierunkiem
odniesieniowym jest o$ tunelu pokrywajaca si¢ z kierunkiem przeptywu powietrza.
Natomiast momenty aerodynamiczne wyznacza si¢ w uktadzie Oxyz zwigzanym
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z samolotem. Pozwala to na analiz¢ ruchow obrotowych samolotu przy niezmien-
nych momentach bezwtadnosci.

3.2. Sily aerodynamiczne

Sila oporu Pxa
Podczas ruchu samolotu w powietrzu powstaje sita oporu skierowana przeciw-
nie do wektora predkosci. Site te oblicza si¢ ze wzoru:

2
an = Cxa pHZVS S (.1

gdzie: S — powierzchnia odniesieniowa skrzydta; pn— gesto$é powietrza.

Wspotezynnik Cya zalezy od kata natarcia samolotu, liczby Macha, liczby Rey-
noldsa, ksztaltu samolotu i jako$ci powierzchni ptatowca. Przykladowa zalezno$é
wspotczynnika Cya 0d kata natarcia dla roznych liczb Macha dla samolotu naddzwie-
kowego pokazano na rys. 3.2. Wspotczynnik sity oporu mozna przedstawi¢ w po-
staci sumy:

C

C.ot+C (3.2)

xa xa_ind

o [deg]

Rys. 3.2. Wspdtczynnik sity oporu samolotu Cy, naddzwigkowego
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Sila no$na P,

Sita no$na samolotu wytwarzana jest przez skrzydto, kadlub i usterzenie po-
ziome. Powstaje dzieki roéznicy ci$nien pomiedzy gérng a dolng powierzchnig pta-
towca. Oblicza si¢ ja ze wzoru:

2
Pza = C:za pHZVS S (3'3)

Sita ta jest dodatnia, jezeli ma zwrot przeciwny do osi Oza. Najwigkszy udziat
w jej powstawaniu ma skrzydlo. Ze wzgledu na wzajemne oddziatywania skrzydta
i kadtuba czesto rozpatruje sig je tacznie jako uktad skrzydto—kadtub, uwzgledniajac
dodatkowo interferencj¢ aerodynamiczng. Jezeli stosunek rozpigtosci skrzydta do
srednicy kadtuba jest rowny 6 lub wigcej, to mozna poming¢ udziat kadtuba w wy-
twarzaniu sity no$ne;j.

W dalszych analizach bedzie przyjmowane, ze wspotczynnik sity no$nej samo-
lotu mozna przedstawi¢ w dwoch rownowaznych postaciach:

_C“ q a - 6) ?
C,.=C.(a—a,)+C,Q+Ca+C o, +C. o, 3.4
cz. statyczna cz. dynamiczna sterowanie
— a q a On PH
Cza _Czao +Czaa+C2aQ+Czaa+Cza §H +Cza (DH (3~5)
cz. statyczna cz. dynamiczna sterowanie

Zatem wspoétczynnik C;a zalezy liniowo od: kata natarcia «, predkosci katowej
pochylania samolotu Q, predkosci zmiany kata natarcia ¢, kata wychylenia steru
wysokosci on, kata zaklinowania usterzenia poziomego ¢n.

Wyodrebniono tu czg$¢ statyczna wspotczynnika, czes¢ dynamiczng i czes$é
zwigzang ze sterowaniem. Skladnik zawierajacy kat zaklinowania usterzenia pozio-
mego ¢y nalezy uwzglednia¢ osobno, jezeli kat ten mozna zmienia¢ w czasie lotu.
Wykresy zaleznosci wspotczynnika Cza od kata natarcia « dla samolotu naddzwig-
kowego pokazano narys. 3.3 dla r6znych wartosci liczby Macha. Dotycza one czgsci
statycznej powyzszych wzorow.
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35

a [deg]

Rys. 3.3. Wspotczynnik sity nosnej C;a samolotu naddzwigkowego

Sila boczna Py,

Sita boczna powstaje przy niesymetrycznym optywie samolotu. Jest ona dodat-
nia, jezeli skierowana jest zgodnie z osig Oya (W kierunku prawego skrzydta). Obli-
cza si¢ ja ze wzoru:

,OHVs2
P.=C, TS (3.6)

Wspotezynnik sity Cya zalezy od kata $lizgu g, predkosci katowych przechyla-
nia P 1 odchylania R oraz od wychylenia steru kierunku v i wychylenia lotek o.
W zakresie umiarkowanych wartosci tych parametréw przyjmuje si¢, ze zalezno$¢
jest liniowa:

C,. =Co +CLA+CLP+CR+C 35, +Ci\5, (3.7)

cz. statyczna cz. dynamiczna sterowanie

Wyrézniono tu czes$¢ statyczng, dynamiczng oraz sktadniki powstajace po wy-
chyleniu steru kierunku o kat ov oraz lotek o kat 8. Cz¢$¢ statyczna wspotczynnika
zalezy od kata slizgu . Cz¢$¢ dynamiczna pojawia sie, jezeli samolot przechyla si¢
z predkoscig katowa P lub odchyla z predkoscig R. Wzor (3.7) stanowi jedynie przy-
blizenie, co wida¢ na rys. 3.4. Wynika z niego, ze na sile¢ boczng ma tez wpltyw kat
natarcia a.
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Rys. 3.4. Wspoétczynnik sity bocznej Cya samolotu

3.3. Momenty aerodynamiczne

Moment przechylajacy L
Przy niesymetrycznym oplywie samolotu powstaje aerodynamiczny moment
przechylajacy dziatajacy wzgledem osi podtuznej OX, ktory oblicza si¢ ze wzoru:

2
L=C, pHZVSS| (3.8)

gdzie | jest rozpietoscia skrzydta.

Moment ten jest dodatni, jezeli dazy do opuszczenia prawego skrzydta. Wspot-
czynnik momentu C, zalezy od tych samych parametrow co wspotczynnik sity bocz-
nej, tzn. od kata $lizgu S, predkosci katowych przechylania P i odchylania R oraz od
wychylenia steru kierunku ov i wychylenia lotek &. Zaktadajac liniowg zalezno$é,
mozna zatem przyjac, ze:

C,=C,,+C/B+C P+C/R+C 6, +C§, (3.9)

cz. statyczna cz. dynamiczna sterowanie
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Na rys. 3.5 pokazano przyktadowy przebieg dotyczacy czesci statycznej. Row-
niez w tym przypadku wida¢, ze zalezno$¢ (3.9) jest przyblizona i nie uwzglednia
wplywu kata natarcia na moment przechylajacy.

-0.03 -

004
OO

Rys. 3.5. Wspotczynnik momentu przechylajacego Ci samolotu

Moment pochylajacy M

Moment pochylajacy samolotu jest sumg momentow pochylajacych od sit ae-
rodynamicznych powstajacych na poszczegdlnych elementach konstrukcyjnych sa-
molotu. Dziata on wzgledem osi bocznej samolotu Oy. Jest on dodatni, gdy dazy do
podniesienia nosa kadtuba do gory. Oblicza si¢ go ze wzoru:

pHVSZ
M :CmTSba (3.10)

gdzie b, jest $rednig cieciwg aerodynamiczng skrzydta.

Moment pochylajacy zalezy od tych samych parametrow co sita nos$na. Dlatego
sumaryczny wspotczynnik momentu mozna przedstawi¢ w postaci:

C,=Cp+Cla+CIQ+Cla+C5, +Clp, (3.11)

cz. statyczna cz. dynamiczna sterowanie

Czesto zamiast kata natarcia wprowadza si¢ wspotczynnik sity nosnej. W tym
przypadku mamy:
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C,=C,,+(X -X.)C,+CIQ+Cla+CXx5, +C*¢,  (3.12)

m

cz statyczna cz dynamiczna sterowanie

X; — jest wzgledng wspotrzedna punktu, wzgledem ktoérego wyznaczany jest mo-
ment pochylajacy. Jest to z reguty srodek masy samolotu. X jest wzgledng wspot-

rzgdna tzw. ogniska aerodynamicznego samolotu.

Podobnie jak dla innych wspotczynnikow wyodrebniono tu cze$¢ statyczng
wspotczynnika, czgs¢ dynamiczng i cze$¢ zwigzang ze sterowaniem. Sktadnik za-
wierajacy kat zaklinowania usterzenia poziomego ¢n nalezy uwzglgdnia¢ osobno,
jezeli kat ten mozna zmienia¢ w czasie lotu. Na rys. 3.6 pokazano sktadnik Cpo.

Cm 0

0.03

0.02

0.01

Rys. 3.6. Wspotczynnik momentu pochylajacego Crmo samolotu

Moment odchylajacy N

Przy niesymetrycznym optywie samolotu powstaje rowniez aerodynamiczny
moment odchylajacy dzialajacy wzgledem osi pionowej Oz, ktory oblicza si¢ ze
wzoru:

2
N =Cn%SI (3.13)

Jest on dodatni, jezeli dazy do odchylenia nosa kadtuba w prawo. Wspodtczyn-
nik momentu odchylajacego Cy zalezy od tych samych parametrow co wspotczynnik
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sily bocznej 1 wspotczynnik momentu przechylajacego, Sa to: kat $lizgu S, predkosc
katowa przechylania P i odchylania R oraz od wychylenia steru kierunku dy. Przyj-
muje si¢, ze wychylenie lotek nie ma wplywu na moment odchylajacy. Zaktadajac
liniowg zalezno$¢, mozna zatem przyjac, ze:

_ B p r Sy
C,=C,+C/p+C /P+C R+C 0, (3.14)
%f_/
cz. statyczna cz. dynamiczna sterowanie

Przykladowy przebieg czesci statycznej pokazano na rys. 3.7.

Rys. 3.7. Wspoétczynnik momentu odchylajacego Cn samolotu

3.4. Krytyczna liczba Macha

W rozdz. 2 pokazano, ze liczba Macha ma istotny wptyw na charakterystyki
aerodynamiczne profilu lotniczego. Zdefiniowano tam poj¢cie krytycznej liczby
Macha. Powyzej tej liczby istotnie zmieniaja si¢ charakterystyki aerodynamiczne,
a w szczegblnosci opor.

Pojecie to dotyczy réwniez catego samolotu. Dla poszczegdlnych elementéw
konstrukcyjnych samolotu mozna odrebnie okresla¢ ich krytyczne liczby Macha.
Najmniejsza z nich przyjmowana jest za krytyczng liczbe Macha samolotu. W prak-
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tyce najistotniejsza jest krytyczna liczba Macha skrzydta i kadluba. Najczesciej kry-
tyczna liczba Macha skrzydta jest mniejsza niz krytyczna liczba Macha kadluba
i ona jest krytyczng liczbg Macha catego samolotu.

Krytyczna liczba Macha skrzydla

Krytyczna liczba Macha skrzydta to liczba Macha przeplywu niezaburzonego
(jednorodnego), przy ktorej chociaz w jednym punkcie na skrzydle pojawi si¢ lo-
kalna predkos¢ przeptywu rowna predkosci dzwigku. Liczba ta moze by¢ inna niz
dla profili lotniczych, w oparciu o ktore zbudowano skrzydto. Zalezy ona rowniez
od parametrow geometrycznych skrzydta —jego wydtuzenia oraz kata skosu. Ponizej
przedstawione zostang rozne, opracowane na podstawie badan doswiadczalnych, za-
leznosci, ktore pozwalajg na jej obliczenie.

Krytyczng liczbe Macha skrzydta mozna oszacowaé, powickszajac krytyczna
liczb¢ Macha profilu Ma,, orot © poprawke uwzgledniajaca zbieznos¢ skrzydia 4

oraz kat skosu A linii maksymalnej grubosci profili skrzydta:
Ivla‘kr_skrz = Ivlakr_ prof + AIvla‘kr (3-15)
gdzie:
AMa,, = W+ 0.9tan " A |(I-May, o c.o))(May por ¢ oo —0.4)
(3.16)

May, o _c,—0 oblicza si¢ dla zerowej wartosci wspotczynnika sity nosnej,

tzn. dla C,a= 0. Na przykltad ze wzoru (2.14) mamy:
Makr_prof_czazo :1_07\/E (317)

Z kolei wzor (2.11) po uwzglednieniu skosu krawedzi natarcia daje:

Ma,; g, =1-0.065(100 -T)" -cos™® A, (3.18)

Inna eksperymentalna zalezno$¢ ma postac:

0.7 A% cos A,

Makr_skrz =1- /12 102

(3.19)
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Czgsto do oszacowania krytycznej liczby Macha dla skrzydta o skosie V4 cigciw
Ao2s podawany jest wzor:

I\/Ia‘kr_skrz = — (320)

Ma,, . o dotyczy skrzydta prostokatnego.

Z ostatniego wzoru wynika, ze przy dostatecznie duzym kacie skosu A, kry-

tyczna liczba Macha moze by¢ wigksza od jedno$ci. Pomimo to sktadowa predkosci
prostopadta do krawedzi natarcia moze by¢ nadal mniejsza od predkosci dzwieku.
Poniewaz decyduje ona o rozktadzie ci$nien na profilu skrzydta, to przeptyw prosto-
padly do krawedzi natarcia skrzydta pozostaje poddzwickowy i nie obserwuje si¢
powstawania oporu falowego.

Najczesciej warto$¢ wykladnika potegi n przyjmowana jest n = 1. Niekiedy
przyjmuje si¢ n = 0.5 dla kata skosu 0° < Ag2s < 35° lub n = 0.6 dla Agas > 45°.

Dla skrzydet skosnych mozna tez wykorzysta¢ wyrazenie uwzgledniajagce m.in.

wplyw wspotczynnika sity nosnej C na warto$¢ May, g, :

za_skrz

Ma, ,, =— Copot 0 108005A,, - icmsn _ C
sk cosAs | 271-ma, . . cos’ Ay cos’ Ay

(3.21)

Bardziej dokfadna, ale nadal przyblizong warto$¢ Ma,, ,, mozna uzyskaé

poprzez rozwigzanie réwnania:

1/3

_ 0.3 1

Cos = M M A - Makriskrz Cos A025 :
akr_skrz a'kr_skrz cos 0.25

5 2/3 (322)

1 5+ (Makrfskrz cos A0.25)2 3
5+M?

C,s jest gruboscia wzgledna na 50% potoéwki skrzydta. Wspotczynnik M zalezy

od ksztaltu profilu i mieci si¢ w przedziale M =1+1.15.
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Podobnie jak dla profili, rowniez dla skrzydta, oprocz krytycznej liczby Macha
definiuje sie tez liczbe Macha Maqd_skrz (drag divergence), dla ktérej nastepuje gwat-
towny wzrost wspotczynnika oporu. Jest to liczba Macha, przy ktorej spetniony jest

warunek df/lxa =0.1. Liczba ta jest mniejsza od 1 i nieco wigksza od krytycznej
a

liczby Macha.
Krytyczna liczbe Macha kadluba pozwala oszacowa¢ nastepujacy wzor:

Ma,, g =0.78+0.02 f, (3.23)

Smuktos¢ kadluba fkad okresla wzor (1.38), ktory ma zastosowanie dla

fog <11.

Przyktad 3.1

Oblicz krytyczng liczbe Macha skrzydta o nastepujgcych danych:
A =3, Ao =40° Aozs = 31°, A; = 22°, T =0.04. Przyjmij C,a= 0.

Rozwigzanie:

W przyktadzie 2.2 obliczono: Ma,, . =0.857.

¢ Obliczenia wedtug wzoru (3.15).
— Poprawka wedtug wzoru (3.16):

0.3
AMakr = (W‘F 0.9 tan"? ch(l - Makr_prof _Cza:O)(Makr_prof_Cza:O -04)=
(P3.1.1)

- (%ﬂ# 0.9tan'? 22°](l—0.857)(0.857 ~0.4)=0.019

Zatem krytyczna liczba Macha skrzydta wynosi:

Ma,, 4, =Ma, . +AMa,, =0.857+0.019=0.876 (P3.1.2)

¢ Obliczenia wedtug wzoru (3.18).

May, 4, =1-0.065-(100-T)" -cos”® A, =
=1-0.065-(100-0.04)"¢ - cos"® 40° = 0.872

(P3.1.3)
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¢ Obliczenia wedtug wzoru (3.19).

0.7 2% cos A, _, 0.7:/0.04 -3 -cos22°

Ma, =1- =0.873
sk 22402 3240.2
* Obliczenia wedtug wzoru (3.20).
Ma,
—dan=1 Makr - = kr _ prof _ 0.857 1.0
- cosA,,; cos3l°
Ma,
- dan=05 Ma, , = ——=""L = 0857 _ 0926
) JeosAgyg Jeos31°
Ma,
_ dla n= 06 I\/Iakr_Ser — kr_prof 0857 =O94

0.6 - 0.6 10
cos °A,,; cos 31

(P3.1.4)

(P3.1.5)

(P3.1.6)

(P3.1.7)

W dalszych obliczeniach przyjeto srednig wartos¢ z trzech pierwszych wartosci

Ma,, g, =0.874.

Przyktad 3.2

Oblicz krytyczng liczbe Macha kadtuba o wydtuzeniu fyag = 9.4.

Rozwigzanie:
Stosujgc wzor (3.22), otrzymujemy:

Ma,, g =0.78+0.02f,, =0.78+0.02-9.4 = 0.968

(P3.2.1)
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SIEA NOSNA

Sita nos$na jest prostopadta do wektora predkosci samolotu wzglgdem powie-
trza i lezy w plaszczyznie symetrii Oxz. Zgodnie ze wzorami (3.4) i (3.5) wspot-
czynnik C;a mozna przedstawi¢ w postaci:

o q a I @
C.=Cr(a—a,)+C,Q+C a+C 5, +Clg, 4.1
cz. statyczna cz. dynamiczna sterowanie
_ a q a o Iy
C,ha=C+Cra+C.Q+C a+Cro,+Cltg, (4.2)
cz. statyczna cz. dynamiczna sterowanie

Z poréwnania obu wzoréw wynika, ze:
— (24
CzaO - _Czaao (43)

Formuty (4.1) i (4.2) obejmuja jedynie liniowy zakres zmian wspotczynnika
C.a w zaleznosci od kata natarcia. Nie sg one poprawne dla katow bliskich krytycz-
nemu katowi natarcia ax. Widac to na rys. 3.3, ktory pokazuje typowa charaktery-
styke statyczng samolotu. Charakterystyczne cechy takich charakterystyk to:
— duzy zakres w przyblizeniu liniowej zalezno$ci pomigdzy wspotczynni-
kiem Ca i katem natarcia . Mozna przyja¢, ze w tym zakresie, dla usta-
lonej liczby Macha, pochodna C;, =dC,, / d jest stala;

— Zerowa sita no$na osiggana jest dla kata ao;
— wspotczynnik sity nos$nej osigga warto$¢ maksymalng Cza_max;
— warto$¢ Ciza max Osiggana jest dla krytycznego kata natarcia our.
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Dla skrzydta pochodna C;, zalezy od: profili lotniczych wykorzystanych do
jego konstrukcji, wydtuzenia skrzydta, skosu skrzydta, zbieznos$ci skrzydta, liczby
Macha.

W zakresie poddzwigckowych i okotodzwigkowych predkosci lotu pochod-
na C;:

— ro$nie ze wzrostem wydtuzenia;
maleje ze wzrostem skosu;
rosnie ze wzrostem liczby Macha.

W zakresie naddzwigkowych predkosci lotu pochodna C, :

— ro$nie ze wzrostem wydtuzenia;
— maleje ze wzrostem liczby Macha;
— nie reaguje na zmiany kata skosu.

Zaznaczony na rys. 3.3 kat zerowej sity nosnej oo zalezy od wydluzenia,
skosu, zbiezno$ci i skrecenia skrzydta oraz od kata zerowej silty nos$nej profili lot-
niczych wykorzystanych do jego konstrukc;ji.

Ponizej omowione zostang sposoby obliczenia wspdtczynnikéw wystepuja-
cych we wzorach (4.1) 1 (4.2). Oddzielnie rozpatrywane bgda: skrzydto, usterzenie
poziome i kadtub. Na koniec sily no$ne tych elementéw zostang zsumowane w celu
obliczenia sily nosnej catego samolotu.

4.1. Wspolcezynnik sily nosnej skrzydla

Skrzydto jest gtdwnym elementem konstrukcyjnym samolotu wytwarzajacym
site nosng. Oblicza si¢ jg ze wzoru:

2

_c. . PV (4.4)

za_skrz
- 2

P

za_skrz

Statyczna czg$¢ wspotezynnika C,, o, zalezy od kata natarcia o, ktory mie-

rzony jest pomiedzy rzutem wektora predkosci na ptaszczyzng symetrii samolotu
i linig $redniej cieciwy aerodynamicznej skrzydta. Pokazano go na rys. 4.1. W za-
kresie liniowym charakterystyki C = f () obowiazuje zaleznos¢:

za_skrz

C = C;zil_skrz (a - ao_skrz) (45)

za_skrz
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T Pza_skrz

Fz)a_kad Pza_H

linia sredniej cieciwy

Rys. 4.1. Schemat do obliczania sily nosnej

4.1.1. Kat zerowej sily nosnej o, .,

A. Zakres poddZwiekowy

Na kat zerowe;j sily nosnej skrzydta wpltyw ma kat zerowe;j sity nosnej profilu,
w oparciu o ktory projektowane jest skrzydto oraz geometria skrzydta (skos i skre-
cenie). Przy braku danych do$wiadczalnych przyjmuje sie, ze kat zerowej sity no-
snej skrzydta mozna obliczy¢, znajac kat zerowej sily nosnej profilu &, . , kat

skosu skrzydta Ag2s i kat skrecenia geometrycznego skrzydta ¢. Przy liniowym
skreceniu skrzydta zastosowanie ma wzor:

tan ¢,

&J + f;o (ﬂ'skrz > Mskrz » AO.ZS) “Q (46)

Ay g, = arctan{ A
COS g5

Wystepujacy w drugim sktadniku mnoznik f, zalezy od parametréw skrzydta.
Przyktadowe zaleznos$ci pokazano na rys. 4.2.
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Rys. 4.2. Wplyw liniowego skrecenia skrzydlana o g,
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W zakresie poddzwigkowym dla wigkszych liczb Macha wartos$¢ kata «;, o,

si¢ zmienia. Jezeli skrzydto zbudowane jest w oparciu o profile, ktorych szkiele-
towa jest wygieta, wptyw liczby Macha mozna oszacowac, wykorzystujac do-
$wiadczalne przebiegi pokazane na rys.4.3. Dla skrzydla o znanej grubosci
wzglednej profilu nalezy odczyta¢ warto§¢ mnoznika fuva 1 kat obliczy¢ ze wzoru:

(aofskrz )Ma = fMa ' (aofskrz )Ma=0.3 (47)

Z rys. 4.3 wynika, ze im wigksza jest grubo$¢ wzgledna profilu, tym przy
mniejszych liczbach Macha kat «, ,, zaczyna ulega¢ zmianie. Dla duzych liczb

Macha i grubych profili kat ten moze zmieni¢ znak — wartos$ci fua $3 ujemne.

Rys. 4.3. Wplyw liczby Macha na A s

Przyktad 4.1

Oblicz kat natarcia samolotu dla danych zgodnych z przyktadem 1.1 2.4.

Rozwigzanie:

W przyktadzie 2.9 obliczono, ze kat natarcia profilu w zakresie poddzwigko-
wym jest rowny o . =—-0.026rad (—1.15deg). Zaktadajgc zerowe skrecenie

geometryczne skrzydia, ze wzoru (4.6) otrzymujemy:
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3 tan Qy prof f A 3
Ay sz = arctan + ¢( skrz > Mskrz » 0.25) ' ¢ -
COS A 5

tan(—1.15%)
cos31°

(P4.1.1)

= arctan +0=-3.033-10"rad (-1.74%)

Aby okreslic, jak zmienia sie kat &, ., W zaleznosci od liczby Macha, nalezy

uwzglednic¢ rys. 4.3. Nie obejmuje on danych dla grubosci profilu i € =0.04. Dla-
tego przyjeto, ze do Ma = 1 obliczona warto$¢ Q) g, Si€ Nie zmienia.

B, C. Zakres transoniczny i naddzwiekowy
Do okreslenia wartosci kata @, ,, W zakresie transonicznym i poddzwigko-

wym konieczne sg badania eksperymentalne.

4.1.2. Pochodna CZ

za_skrz

A. Zakres poddZwiekowy

Metoda I
W zakresie poddzwigkowym, niesci§liwym zasadniczy wptyw na wartos$¢ po-
chodnej C., ma wydhluzenie oraz kat skosu skrzydta. Wplyw zbieznosci jest

za_skrz
mniejszy. Dla matych liczb Macha i skrzydet o kacie skosu Ag< 15°oraz o wydtu-
zeniu A > 5 mozna stosowac zalezno$¢:

Ca
C:; skriz = Za;pmf (48)
- 1+ Cza_ prof
el

Hustruje ja rys. 4.4, gdzie przyjeto, ze dla profilu pochodna C; | jestrowna

wartosci teoretycznej 2. Widac, ze zwigkszanie wydtuzenia zwigksza warto$¢ po-
chodne;.
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Rys. 4.4. Wptyw wydtuzenia skrzydtana C,

za_skrz

Wystepujacy we wzorze (4.8) mnoznik e jest tzw. wspotczynnikiem Oswalda.
Zwykle miesci si¢ on w przedziale 0.85+0.95. Wprowadza si¢ go, jezeli rozktad
sity no$nej wzdhuz rozpigtosci skrzydta rozni si¢ od rozktadu eliptycznego. Mozna
go obliczy¢ z empirycznego wzoru:

e= 2 (4.9)
2- A+ 4+ 22 (1+tan’ A, )
Dla skrzydta sko$nego mozna postuzy¢ si¢ wzorem (4.8), zastepujac C;,
wartoscig Cj, . , uwzgledniajaca skos krawedzi natarcia Ao:
Cr ot COSA, dla 1>6
C:; prof _A = h (410)
T Cr pory/COSA, dla 1<6

o
za_skrz

Wplyw kata skosu na wspotczynnik C pokazano narys. 4.5. Im wigkszy

jest skos skrzydta, tym mniejsza jest wartos¢ pochodne;j.
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Rys. 4.5. Wptyw skosu skrzydta na C,

za_skrz

Jak wynika z rys. 3.3, liczba Macha istotnie wptywa na pochylenie przebiegu
Cu(@). Jezeli pochodna C zostata obliczona ze wzoru (4.8), to w zakresie

a
za_skrz

poddzwickowym i podkrytycznym wptyw liczby Macha mozna uwzgledni¢, sto-
sujac zaleznos$ci Prandta—Glauerta:

_ C;_skrz_Ma:O
=23 M0  dla Ma-cosA, <l (4.11)
1-Ma’®

Ca

za_skrz

Metoda I1
Inna, bardziej ogolna zalezno$¢, pozwalajgca obliczy¢ C

a
za_skrz »

poprawna dla

dowolnego wydhuzenia A i uwzgledniajaca zbiezno$¢ 7 oraz kat skosu A, ,., ma

postac:
Ca
_prof _A
Czil_skrz = o (412)
m -+ k za_prof _A

A

Dotyczy ona zakresu poddzwickowego niesci§liwego.

Wspotczynniki m i k pokazano narys. 4.6 1 4.7. Wynika z nich, ze dla skrzydet
o malym wydtuzeniu, dla A — 0, mamy m=0 i k=2. Stad dla takich skrzydet
otrzymuje si¢:
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ce T (4.13)

za_skrz
- 2

o ~a
Wartos¢ C,,

_» Okresla si¢ w oparciu 0 wzor (4.10).

Rys. 4.6. Wspotczynnik m

Rys. 4.7. Wspotczynnik k
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Jezeli konieczne jest uwzglednienie wplywu Sci§liwos$ci powietrza, to nalezy
zastosowa¢ zmodyfikowang formute (4.12), ktora przyjmuje postaé:

ce _ Czo;_ prof _A_Ma=0 (414)

za_ skrz Ca
rrL\/l +tan® A, — Ma’® +k, —2="E-A-ME p“;;;lA—Ma=0

Wspotczynniki m, i K. nalezy okresli¢ z rys. 4.4 1 4.5 dla:

+ wydtuzenia A = AN1-Ma? (4.15)
tan A
* kata skosu A,. = arctan| ——2= (4.16)
’ (\/1— Ma’ ]

Do obliczenia sily nosnej przyjmuje si¢ niezmieniong warto$¢ kata natarcia,
tzn. a. = . Zaklada si¢ tez, ze zbiezno$¢ 1 wzgledna grubosé profilu skrzydta jest
taka sama: 7. =7, C.=C.

Metoda I1I
W literaturze mozna tez znalez¢ inng zalezno$¢ pozwalajacg obliczy¢ po-
chodng C;, w zakresie Ma < May, gdy znana jest pochodna dla profilu C;,

za_skrz za_ prof

. Ma ona postac:

ce . = 27 (4.17)

za_skrz /1 2

2+ | % (l+tan® A, —Ma’)+4
CZL prof
27

A, jest katem skosu linii utworzonej przez punkty odpowiadajace maksy-

malnej grubos$ci profili skrzydta. Niekiedy przyjmuje si¢, ze leza one w %2 cigciwy,
tzn. A, =Ag5. Jezeli wartos¢ C,

Conay za_ pro
~0.95.-27=5.97.

Wzér (4.17) jest poprawny do liczby Macha Ma = 0.8 dla skrzydet skosnych
i do Ma = 0.6 dla skrzydel prostych. Dotyczy on izolowanego skrzydta. Dla skrzy-
dta zabudowanego w kadlubie nalezy uwzglednic, ze cze$¢ skrzydta znajdujaca si¢

¢ nie jest znana, przyjmuje si¢, ze jest ona

7 a
rowna C;
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wewnatrz kadtuba nie wytwarza sity nosnej. Jednoczesnie wytwarza ja ta czgsé
kadtuba. Dlatego wartos¢ pochodnej uzyskanej ze wzoru (4.17) nalezy pomnozy¢
przez wspotczynnik korekeyjny f :

C% 4 = 27 fg (4.18)

za_ skrz ﬂ 2

2+ | %, (l+tan® A, -Ma®)+4
C;fprof
2r

Wspotczynnik korekcyjny jest rowny:

2
f =_SZ§W” .1.07-(1+—0'kad|'5er j (4.19)

gdzie:
rkadsskrz — $rednica kadtuba w rejonie mocowania skrzydta; | — rozpigtos$é¢ skrzydta;
Szewn — powierzchnia skrzydta bez czesci podkadtubowe;.

Warto$¢ wspolczynnika fg nie powinna przekraczaé jednosci. Jezeli tak jest,

to w obliczeniach nalezy przyjac¢ warto$¢ nieco mniejszg niz 1.

Przykiad 4.2

a
za_ skrz

zgodnych z przyktadem 1.1 2.4.
Rozwigzanie:

Oblicz pochodng C samolotu w zakresie poddzwiekowym dla danych

Obliczenia wedtug wzoru (4.12)

z przyktadu 2.8 C;, | =6.477
— oblicza sie:
2y 2:314:3 5 g (P4.2.1)
Cla prof 6.477

z rysunku 4.6 dla Ao = 40° odczytuje sie m = 1.03
z rysunku 4.7 odczytuje sie k = 1.308
ze wzoru (4.10) dla A=3 (<6):
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Cra oot a =Cra prorA/COS A, =6.477/c0s40° =5.669 (P4.2.2)

— ze wzoru (4.12):

Ca
C;;_skrz = Za_FZOf_A = 56695 669 =3.12 (P423)
ek CEee A 1.0341.308 >
) 3.14-3

Obliczenia wedtug wzoru (4.18)
— - przyjmujac, ze Ukadiskrz= Uad_zast z& Wzoru (4.19):

2 2
fg =M-1.07- 1+M =£-1.07- 1+ﬁj =1.087 (P4.2.4)
i S I 28 9.14

Poniewaz otrzymana warto$¢ jest wieksza od jednosci, nalezy przyja¢ f, =1

- ze wzoru (4.18):

C:;_Sm _ : 27A f, =
2+ ’172(1+tan2/\cm ~Ma’)+4
C;;_prof
(5
= _ 2-3.14-3 A= (P4.2.5)
2+ 372(1+tan222°—Ma2)+4
6.477
(2-3.14
18.84

24+4/13.842 - 8.461Ma’

Dla Ma = 0 otrzymuje sie C., =3.293,zasdlaMa=0.6 C,, =3.564.

za_skrz za_skrz

a
za_skrz

Na rys. P4.1 pokazano zalezno$¢ pochodnej C od liczby Macha.
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a
za_skrz

Rys. P4.2.1. Pochodna sity no$nej skrzydta C

B. Zakres transoniczny

W zakresie transonicznym wzrost liczby Macha silnie wptywa na wspotczyn-
nik sily nosnej. Wptyw ten zalezy od wielu ré6znych czynnikéw, w tym od geome-
trii skrzydta i rodzaju profilu skrzydta. Aktualny jednak pozostaje opis zawarty
w podrozdz. 2.4. Natomiast pewne informacje mozna uzyska¢ na podstawie ana-
lizy wzoru (4.15). Wynika z niego, ze jezeli liczba Macha dazy do jednos$ci
(Ma — 1), to wydtuzenie A. dazy do 0. Zrys. 4.6 i 4.7 mamy zatem wartosci m = 0
i k =2. Stad otrzymuje si¢:

ce T (4.20)

za_skrz
- 2

Jest to taka sama warto$¢ jak we wzorze (4.13). Zatem dla skrzydet o dowol-
nym wydtuzeniu, dla liczb Macha bliskich jednosci, warto$¢ pochodnej CZ

za_skrz
jest taka sama jak dla skrzydetl o malym wydluzeniu. Stato$¢ pochodnej oznacza,
ze dla ustalonej warto$ci kata natarcia wspotczynnik sity nosnej skrzydta bedzie
staty dla liczb Macha bliskich jednosci.

W zakresie transonicznym przebieg pochodnej C

a
za_ skrz

silnie zalezy od

ksztaltu skrzydta i grubosci profili. Pogladowo pokazano to na rys. 4.8.
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skrzydta o duzym wydtuzeniu

skrzydfa o matym wydtuzeniu

Rys. 4.8. PochodnaC;, ., w zakresie transonicznym

Dla skrzydta o malym skosie i duzym wydtuzeniu obserwuje si¢ szybkie

zmiany pochodnej Cj, .,

w zakresie transonicznym. Do liczby Macha Mas po-
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chodna ta ro$nie i moze by¢ obliczona z zaleznosci dotyczacych zakresu poddzwig-
. Warto$¢ Mas zalezy od wydhu-

za_skrz_max *

kowego. Dla Ma; osigga ona warto$¢ C

zenia skrzydta i grubosci profilu. Dla skrzydta prostego mozna jg odczytac z rys.
4.9. Jezeli skrzydlo jest skosne, to dodatkowo nalezy wykorzysta¢ rys. 4.10. Na
rysunkach tych pokazano sposob okreslenia tej liczby dla skrzydta o wydluzeniu
A =4, grubo$ci wzglednej profilu T =0.07 i kacie skosu Aos = 30°.

Rys. 4.9. Liczba Macha Ma; skrzydta Rys. 4.10. Liczba Macha Ma; skrzydta
prostego skosnego
Po przekroczeniu Ma; obserwuje si¢ spadek wartosci C;, , . Minimum jest
osiagane dla:
Ma, = Ma, +0.07 (4.21)
Powyzej Ma; pochodna Cj, , rosnie az do:
Ma, = Ma, +0.07 (4.22)
Liczba Macha Mas jest wigksza od jednosci. Powyzej tej liczby Cj, g, ma-
leje 1 zmienia si¢ jak dla zakresu naddzwigkowego.
Zakres zmian pochodnej C;, g, obliczy¢ mozna ze wzoru:
AC:;laiskrz = fca 'C;laiskrzimax (423)
Dla spadku AC, , ,, pomigdzy Mas i Maz wspotczynnik f_, zalezy od

grubosci wzglednej profilu i wydluzenia skrzydta. Natomiast na spadek
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ACy 4 15 (dotyczacy zakresu od Mai do Ma;) ma wplyw tylko grubos¢
wzgledna profilu. Wspdtezynnik f_, wystepujacy we wzorze (4.23) pokazano na

rys. 4.11. Przebieg f_, odnoszacy si¢ do zakresu Mai+Mas wykreslono linig prze-

rywana.
Z rys. 4.11 wynika, ze zmniejszajac wydtuzenie i stosujac ciensze profile,

mozna zredukowa¢ efekt spadku pochodnej Cj, ., pomigdzy liczbami Macha

Ma, i Mao.

Rys. 4.11. Wspotezynnik f_,

Przyktad 4.3

Oblicz pochodng C;, , samolotu w zakresie transonicznym dla danych

zgodnych z przyktadem 1.1 i 2.4.

Rozwigzanie:
Zrys. 4.9 wynika, ze dla T =0.04 i 1 = 3 liczba Macha poczatku spadku prze-
biegu C;, 4, jest rowna Mai_s=0= 1. Zatem réwniez mamy Mai_s=40 = 1. Zgodnie

z (4.21) (4.22) jest:

Ma, = Ma, ,_,, +0.07=1+0.07=1.07,
Ma, = Ma, +0.07 =1.07+0.07 =1.14

(P4.3.1)
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— Dla liczby Macha Mai_sa=40 = 1 wykorzystujac wzér (P4.2.5), oblicza sie war-
tos¢ maksymalng pochodne;j:

18.84

2++13.842-8.461Ma’
18.84

24413.842-8.461-1

C,, =

za_skrz_max

(P4.3.2)

=4.361

— DlaMa2=1.07 zrys. 4.11dla T=0.04 i A =3 mamy fca =0.05. Ze wzoru
(4.23):

AC;,

za_skrz

=f. Csh =0.05-4.361=0.218 (P4.3.3)

za_ skrz_max

Zatem wartos¢ pochodnej jest réwna:

oa
(Czafskrz

za_skrz _max za_skrz

=4.361-0.218=4.143 (P4.3.4)
Dla Mas=1.14 zrys. 4.11 dla T =0.04 mamy fca =0.074. Ze wzoru (4.23):

AC;,

za_skrz

=f. Cs =0.074-4.361=0.323 (P4.3.5)

za_skrz _max

Zatem wartos¢ pochodnej jest réwna:

=C*

za_skrz _max

- AC;,

za_skrz

{o5 =4361-0.323=4.039 (P4.3.6)

za_skrz )Ma3

Na rys. P4.3.1 pokazano ponownie przebieg pochodnej C% zrys.P4.21,

za_skrz

ktéry uzupetniono o punkty odnoszace sie do obliczonych powyzej liczb Macha.
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a
za_ skrz

Rys. P4.3.1. Pochodna sity nosnej skrzydta C

a

= sy DA Zastosowanie

Omoéwiony powyzej sposdb obliczania pochodnej C
do liczby Macha Ma = 1.4. W praktyce, w zakresie transonicznym, warto$¢ po-
chodnej C, otrzymuje si¢ poprzez ptynne polaczenie przebiegéw C2  (Ma)

za_skrz za_skrz
otrzymanych dla zakreséw poddzwickowego 1 naddzwickowego. Nalezy mie¢ na
uwadze, ze skrzydta o duzej grubosci wzglednej profili i bez skosu beda mialy
gwaltowniejszy spadek sity no$nej niz skrzydta skosne o cienkich profilach.

C. Zakres naddzwiekowy

Metoda I
Dla czysto naddzwigkowego przeptywu (Ma >1/cosA,) do obliczenia po-

chodnej CZ stosuje si¢ teoretyczng zalezno$¢:

za_skrz

ce . —f.4 (4.24)

za_ skrz \/m

Wystepujacy we wzorze utamek dotyczy ptaskiej ptytki pozostajacej w opty-
wie naddzwigkowym. Natomiast wspotczynnik korekcyjny f zalezny jest od para-
metrow geometrycznych skrzydta — zbieznosci 7, wydtuzenia A4, kata skosu skrzy-
dta A oraz od liczby Macha. W ogolnym przypadku jego wyznaczenie wigze si¢
Z konieczno$cig obliczania catek eliptycznych 2. rodzaju. Na rys. 4.12 pokazano
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wartosci tego wspotczynnika dla skrzydet o réznej zbieznoSci 7. Widaé, ze wraz
ze wzrostem liczby Macha, bez wzgledu na ksztalt skrzydta, wartos¢ wspdtezyn-
nika f dgzy do warto$ci f = 1. Zatem zwigkszanie liczby Macha powoduje, ze war-

to$¢ pochodnej C zbliza si¢ do pochodnej otrzymanej dla ptaskiej ptytki po-

a
za_skrz

zostajacej w optywie naddzwickowym.
W przypadku naddzwickowej krawedzi natarcia dla skrzydet skosnych
0 zbiezno$ci 77 = 1 mozna zastosowac teoretycznie otrzymany wzor:

a
C za_skrz

=2¢,,cosA, +C, H (4.25)

H oblicza si¢ ze wzoru (2.53). Jezeli gorny 1 dolny obrys profilu zbiegajg si¢
w jednymi punkcie, to H = 0. Wspoétczynniki Cin i C1n 3 odpowiednio rowne:
2
C1n =
\/Ma2 cos® A, —1
_ 1.2Ma* cos® A, —2Ma’ cos” Ay +2
(Ma’ cos* A, —1)°

(4.26)

2n

a
z_skrz

Rys. 4.12. Wspolczynnik korekcyjny f do obliczania C w zakresie naddzwigkowym

dla skrzydet o r6znej zbieznosci
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Rys. 4.12. cd. Wspotczynnik korekcyjny f do obliczania C'

1 sk W zakresie naddzwigko-

wym dla skrzydet o réznej zbiezno$ci
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a
z_skrz

Rys. 4.12. cd. Wspotczynnik korekcyijny f do obliczania C w zakresie naddzwigko-

wym dla skrzydet o roznej zbieznosci

Metoda Il
W literaturze mozna réwniez znalez¢ inne metody okreslania pochodnej
C,. &, - Poniewaz w zakresie predkosci naddzwigkowych rozktad cisnien na pro-

filu jest zasadniczo inny niz w zakresie poddzwigkowym, to zamiast sity nosnej
rozpatruje si¢ site normalna, ktdra jest prostopadia do ptaszczyzny skrzydta. Doty-
czy jej wspotczynnik C,. Tak jak wynika to ze wzoru 2.9, dla matych katéw natar-
cia jest on bliski wspotczynnikowi Cza. Dlatego pochodne obu wspotczynnikow —

sity nosnej C~ i sity normalnej C — sg sobie bliskie. Jedna z metod obli-

za_skrz

a
z_skrz

a
z_skrz

czania pochodnej C bazuje na szeregu wykreséw opracowanych na podstawie

badan dla skrzydet o r6znym ksztalcie. Pokazano je na rys. 4.13 dla skrzydet sko-
$nych i na rys. 4.14 dla skrzydet prostych. Wykresy te nie uwzgledniaja ksztattu
noska profili skrzydta. Metoda jest poprawna dla liczb Macha Ma > 1.4.

Dla skrzydet skosnych korzysta si¢ z lewej strony wykresow — jezeli
PltanAo< 1, lub z prawej — gdy tanA¢/f< 1. Dla skrzydta prostokatnego lewa
strona wykresu dotyczy przypadku Af <1 za§ prawa ma zastosowanie, gdy

1/(Ap) < 1. Wyznaczona warto$¢ C; .. musi by¢ zmodyfikowana, jezeli krawedz

natarcia skrzydta staje si¢ naddzwigkowa. Wielko$¢ modyfikacji zalezy od ksztattu
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noska profili skrzydta. W celu modyfikacji wprowadza si¢ wspotczynnik popraw-
kowy f_, . Pokazano go na rys. 4.15. Lewa strona tego wykresu dotyczy przy-

padku, gdy f/tanAo< 1, za$ prawa, gdy tanAo/< 1. Warto$¢ wspotezynnika f_,

zalezy od ksztattu krawedzi natarcia. Parametrem, w oparciu o ktory klasyfikuje
si¢ ,,0stro$¢” krawedzi natarcia, jest réznica potozenia dwoch punktoéw lezacych na
gornej powierzchni profilu. Odpowiadajg one 0.15% i 6% cigciwy aerodynamicz-
nej. Roznica ta jest odniesiona do dtugosci cigciwy. Sposob okreslenia parametru
y ilustruje rys. 4.16. Warto$¢ parametru zalezy liniowo od grubosci profilu:

v-a-c 4.27)

Przyktadowe warto$ci wspdiczynnika a podano w tabeli 4.1.
Tabela 4.1

Wspélezynniki do obliczania parametru Y

Profil a Profil a

NACA 4-cyfrowe

NACA 5-cyfrowe 25 NACA serii 66 18.2

NACA serii 63 22 dwuwypukte 11.7
NACA serii 64 20.5 podwojny klin 5.9
NACA serii 65 19.2

Znajac warto$¢ Y oblicza si¢ wystgpujaca na rysunku wielko$¢ Ay, :

y
Ay, = 4.28
Y cosA, ( )

Po odczytaniu wspolczynnika f ¢ MozZna okresli¢ C/ . z uwzglednieniem

ksztaltu noska profilu skrzydta:

a
Cz_skrz

=f, -Cr (4.29)

z_skrz*

Dla ptaskiej ptytki wspotczynnik f_, jest rowny jednoscei.
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a
za_skrz

Do obliczania pochodnej C mozliwe jest tez zastosowanie specjalizo-

wanego oprogramowania komputerowego z zakresu numerycznej mechaniki pty-
néw.

Rys. 4.13. Wykresy do obliczania C.’ w zakresie naddzwigkowym dla skrzydet sko-

z_skrz

$nych
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Rys. 4.13. ¢d. Wykresy do obliczania C' w zakresie naddzwigkowym dla skrzydet

z_skrz

skosnych
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Rys. 4.13. ¢d. Wykresy do obliczania C' w zakresie naddzwigkowym dla skrzydet

z_skrz

skosnych
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Rys. 4.14. Wykresy do obliczania Czai &« W zakresie naddzwigkowym dla skrzydet pro-
stych

Rys. 4.15. Wspotczynnik poprawkowy f o uwzgledniajacy ksztatt profilu

0.0015b
0.06b b

Rys. 4.16. Okreslanie parametru y
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Przyktad 4.4

Oblicz pochodng C;, , skrzydta samolotu w zakresie naddzwigkowym dla

danych zgodnych z przyktadem 1.1 2.4.
Rozwigzanie:

Metoda |
Obliczenia oparte sg na rys. 4.12. Aby je wykonac, nalezy odczyta¢ wartosci

wspoétczynnika f dotyczgce wartosci:

Atan A, =3-tan40° =2.52 (P4.4.1)

Obliczenia zostang pokazane dla Ma = 1.6. Dla tej liczby Macha:

JMa? -1 =31.6 -1 =3.747 (P4.4.2)

Z rysunku dotyczgcego 5 = 3 odczytuje sie:
- dla AtanA, =2 f,=0.898

~ dla AtanA, =3  f;=0.868
— oblicza sie warto$¢ dla Atan A, = 2.52:

f, =O.898+M(2.52—2)=0.883 (P4.4.3)

¢ Zrysunku dotyczgcego n = 7 odczytuje sie:
- dla AtanA, =2  £,=0.927

— dla AtanA, =3 f3=0.897
— oblicza sie warto$¢ dla Atan A, = 2.52:

f, =0.927 +0'89;#(2.52—2) =0.911 (P4.4.4)

* Oblicza sie wartos¢ wspotczynnika dotyczaca 7 = 4.16:

f=f, +%(4.16 ~3)=0.883 +%(4.16 ~3)=0.891 (P4.4.5)
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e Ze wzoru (4.24) oblicza sie wspétczynnik:

C, =f -L:O.891-L:2.854 (P4.4.6)

wsm s Ma? -1 N

W tabeli ponizej zebrano wynik dotyczace réznych liczb Macha w zakresie
naddzwiekowym.

Ma 1.4 1.6 1.8 2.0
aMa? -1 2.94 3.75 4.49 5.2
f dan=3 0.837 0.883 0.907 0.923
f dan=7 0.872 0.911 0.929 0.939
f dlan=4.16 0.847 0.891 0.913 0.927
Ch s (4:24) 3.46 2.854 2.442 2.142
Metoda Il

Obliczenia oparte sg na rysunkach 4.13 i 4.15. Pokazane zostang dla liczby
Macha Ma = 1.6:

B=Ma?—1=+1.62-1=1249 (P4.4.7)

tanA, tan40°
B 1249

=0.672 (P4.4.8)

Otrzymana wartos¢ pokazuje, ze nalezy wykorzystac prawe strony rysunkow.
* Zrysunku 4.13 dotyczagcego n = 4 odczytuje sie:

— dla AtanA,=2.5 p-C;,.=3.768

z_skrz*

- dla AtanA, =3  p-C;.,.=3.981

z_skrz*

— oblicza sie warto$¢ dla AtanA, =2.52:

(B-C% ), =3.768 +W(z.52 ~2.5)=3.775  (P4.4.9)

z_skrz*

e Zrysunku 4.13 dotyczgcego n = 5 odczytuje sie:
- dla AtanA, =25 p-C;.,.=3.791

z_skrz*

— dia AtanA,=3  B-C7,..=3.992

z_skrz*
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— oblicza si¢ wartoé¢ dla Atan A, =2.52:

(B-CE gy = 3.791+%(2.52—2.5) =3.798  (P4.4.10)

z_skrz*

* Oblicza sie wartos¢ dotyczacag 1 = 4.16:

(ﬂ.ca )II _(ﬂ'cf_skrz*)l

ﬂ'czafskrz* = (ﬂ'C:skrz*)l + S 5_4 (416—4) =
N (P4.4.11)
237754 22823773 4 16 4y-3.779
5-4
e Stad:
.C# .
Cy W:ﬂ s 3779 _ 3 096 (P4.4.12)
- B 1.249

Dla profilu NACA 64-204 o grubosci €T =0.04 dlaa = 20.5 (tabela 4.1) oblicza

sie:
— ze wzoru (4.27) y=a:C=20.5-0.04=0.82 (P4.4.13)
y .82
— ze wzoru (4.28) Ay =Y 98 (P4.4.14)
cosA, cos40’
tan A, I
Z rysunku 4.15 (prawa strona) dla =0.672 odczytuje sie:
dla Ay, =082 f,  =00915
dla Ay, =124 f_, ,=0.879

7 —

Dla Ay, =1.07 oblicza sie warto$¢ wspdtczynnika fca :

f,. —f.
f,=f, +—==_%=(1.07-0.82)=
= G 1 124—082 (P4415)
=0.915+M(1.07—0.82)=0.894
1.24-0.82
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Ze wzoru (4.29) oblicza sie warto$¢ pochodne;j:

a
Cziskrz

=, -C; 4 =0.894-3.026=2.705 (P4.4.16)

z_skrz*

W tabeli ponizej zebrano wyniki dotyczgce réznych liczb Macha w zakresie
naddzwiekowym. Natomiast rys. P4.4.1 przedstawia przebieg z rys. P4.3.1 uzupet-
niony wynikami oblicze’h wykonanych metodami | i Il dla zakresu naddzwiekowego.

Ma 1.4 1.6 1.8 2

B=Ma*-1 0.98 1.249 1.497 1.732
tan A,

T 0.856 0.672 0.561 0.484

B Cf_skrz* rys. 4.13 3.624 3.779 3.851 3.891

Cza_sm* 3.70 3.026 2.573 2.247

fc“ rys. 4.15 0.84 0.894 0.937 0.972

Cf_sm wz. (4.29) 3.11 2.705 2412 2.184

a
za_skrz

Rys. P4.4.1. Pochodna sity nos$nej skrzydta C
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4.1.3. Maksymalna wartos¢ wspolczynnika sily nosnej skrzydla

Maksymalna warto$¢ wspotczynnika sity nosnej Cza_max zalezy przede wszyst-
kim od liczby Reynoldsa i liczby Macha. Wyznaczenie Cza_max jest trudne nawet
w trakcie badan w tunelu aerodynamicznym. Osiaggni¢cie zatozonej wartosci tego
wspotczynnika wymaga niekiedy modyfikacji konstrukcji juz na etapie lotow te-
stowych. Poniewaz zasadniczym elementem samolotu wytwarzajacym sit¢ nosng
jest skrzydto, przyjmuje si¢, ze warto$¢ Cza_max samolotu pokrywa si¢ z Cza_max_skrz-

Maksymalna warto§¢ wspotczynnika sity nosnej skrzydta zalezy m.in. od
ksztattu krawedzi natarcia. Parametrem, w oparciu o ktory klasyfikuje sig ,,0stros¢”
krawedzi natarcia, jest ¥ okreslone wzorem (4.27). Dotyczy go rys. 4.16.

A. Zakres poddzwiekowy

Skrzydla ,,tepe”

W zakresie poddzwickowym, dla skrzydet o duzym wydtuzeniu, wartos¢
Cra_max_skrz zalezy przede wszystkim od ksztattu profilu. Mniejsze znaczenie ma
ksztalt skrzydta. Natomiast, jezeli wydtuzenie skrzydta jest mate, to ksztalt skrzy-
dta staje si¢ istotny. Dla samolotéw majacych skrzydta o umiarkowanym skosie
i duzym wydhluzeniu oraz profile o duzym promieniu krawedzi natarcia (duze V)
warto$¢ Cza_max_skrz Zalezy przede wszystkim od charakterystyk profilu. Zaktadajac
zgodnos¢ liczb Reynoldsa dla skrzydta i profilu, mozna przyjaé, ze w zakresie pod-
dzwickowym:

Cra max_prof COSAgs dla 1>6

(4.30)
cosA,,s dla A1<6

Cza_max_skrz = 09{

za_max_ prof

Analogicznie do wzoru (4.10) uwzgledniono tu, ze skos skrzydta zmniejsza
warto$¢ wspotczynnika sity nosne;.

Metoda I — ostra krawedz natarcia, duze wydluzenie

Dla skrzydet trapezowych, bez skrecenia, majacych staty wzdhuz rozpietosci
profil o ostrej krawedzi natarcia warto$¢ Cza_max_skrz bedzie zalezna od ksztattu gor-
nej powierzchni skrzydta w rejonie krawedzi natarcia. Zwigzane jest to z powsta-
jacymi tam wirami. Jezeli spetniony jest warunek:

4

A>— (4.31)
C,cosA,
to do obliczenia Cza_max_skrz MOZna zastosowaé nastepujacy wzor:
Czafmaxfskrz = Czaimaxi prof ‘I:CzaimElx (V’AO) + ACzafmax (432)
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We wzorze (4.31) wielkos$¢ Ci zalezy od zbiezno$ci skrzydta 7. Pokazano to
na rys. 4.17. Natomiast wystepujacy w (4.32) mnoznik fcza,m (Y,A,) jest wspot-

czynnikiem poprawkowym zaleznym od skosu krawedzi natarcia i parametru Y .

Rysunek 4.18 ilustruje przebieg wspotczynnika fCza _ dla skrzydta bez skrgcenia

geometrycznego i acrodynamicznego (staly profil wzdhuz rozpigtosci). Dotyczy on
zakresu niescisliwego (dla Ma = 0.2). Wida¢, ze mate wartosSci Y zwickszajg mak-

symalng warto$¢ C

za_max_skrz *

Rys. 4.17. Wspotezynniki Cy1i Co

Rys. 4.18. Wspotczynnik poprawkowy fCza - (V,A)
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Sktadnik AC zalezy od okreslonego wzorem (4.27) parametru y , skosu

za_ max

krawedzi natarcia Ao i liczby Macha. Ma on warto$¢ ujemng i uwzglednia si¢ go
w zakresie liczb Macha od 0.2 do 0.6. Jego bezwzgledna warto$¢ ros$nie ze wzro-
stem Y 1 liczby Macha. Pokazano to na rys. 4.19.

Rys. 4.19. Sktadnik AC dla zakresu poddzwickowego

za_ max
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Rys. 4.19. cd. Sktadnik AC dla zakresu poddzwickowego

za_max

Metoda II — ostra krawedz natarcia, mate wydluzenie
W przypadku skrzydet z ostra krawedzig natarcia i matym wydtuzeniem,
ktore spetniajg nierownose:

<3 (4.33)
C,cosA,

158



Grzegorz KOWALECZKO

wspotczynnik maksymalnej sity no$nej jest rowny:

C =C +AC (4.34)

za_max_skrz za_max_bazowe za_ max
W oparciu o wartosci: wspolczynnika Ci, wydtuzenie skrzydta 4, kata skosu
krawedzi natarcia Ao, liczby Macha i parametru Y mozna okreslic wartosé

C

obliczajac wezesniej parametr:

za_max_hazowe >

G = Cl#COSAO (435)
— Ma

Przyktadowe przebiegi pokazano na rys. 4.20 dla skrzydet o symetrycznych
profilach i r6znym potozeniu grubosci maksymalne;j.

Z kolei wystepujacy w (4.35) przyrost AC odczytuje si¢ z wykresu 4.21

za_max

dla parametru:

¢=C,AtanA, (4.36)

gdzie C; bierze si¢ z wykresu na rys. 4.17 w oparciu o warto$¢ zbieznosci skrzy-
dta n.

Rys. 4.20. Wartoé¢ C

za_max_bazowe
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Rys. 4.20. cd. Wartosé¢ C

za_max_bazowe

Rys. 4.21. Sktadnik AC dla zakresu poddzwickowego

za_max

Jezeli spetniona jest relacja:

3 4
<A<
C,cosA, C,cosA,

(4.37)

mozna alternatywnie stosowa¢ metode I lub II.
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Przyktad 4.5

Oblicz maksymalng warto$¢ wspotczynnika sity nosnej C skrzydia

za_max_skrz

samolotu w zakresie poddzwiekowym dla danych zgodnych z przyktadem 1.1 i2.4.
Rozwigzanie:
— Zrys. 4.17 dla 1 = 4.16 odczytuje sie wartosci C;= 1.503.
— Sprawdza sie spetnienie warunkoéw (4.31) i (4.33), obliczajgc:

3 = 3 =2.6006,
C,cosA, 1.503-cos40°
A . (P4.5.1)
=3.474

C,cosA, 1,503 - cos40°

Wida¢, ze zachodzi relacja (4.37). Zatem do obliczenia C mozna

za_max_skrz
wykorzysta¢ obie metody.

Metoda |
— Na podstawie okreslonej w przyktadzie 4.4 wartosci parametru y =0.82

i rys. 4.18 mamy:

fo  (F.Ap)=f, (0.82,40°)=1.1 (P4.5.2)

7a_max

— Przyjmuje sie, ze dla profilu NACA 64-204 maksymalna warto$¢ wspotczyn-
nika sity nosnej jest rowna C =1.0.

za_max_ prof

— Zrys. 4.19 dotyczacego Ao= 40° odczytuje sie wartosci Aczaimax dla wy-
branych liczb Macha.
W tabeli ponizej zebrano otrzymane wyniki obliczen.
Ma 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6
Czaimaxi prof 1.0
feu 1.1
AC,, -9.82-10* -1.63-107° -2.98-10% | -3.98-10% | -3.86-107
Cra max skz 1.1 1.08 1.07 1.06 1.06
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Metoda Il
Pokazane zostang obliczenia dla Ma = 0.4.

— Zrys. 4.17 dla 1 = 4.16 odczytuje sie wartosci C1 = 1.503 i C, = 1.6563.
— Oblicza sie parametr:

A 3
¢=C,———=cosA, =1.503——=co0s40° =3.768 (P4.5.3)
i-maz 1-0.47

— Zrys. 4.20 odnoszacego sig do X, =0.4 dla ¢ =3.768 odczytuje sie:
day=05 C =0.825
day=10 C =0.811

dla ¥ =0.82 przeprowadza sie interpolacje:

za_max_bazowe

za_max_bazowe

22 max_bazowe = 0-825 + %(0.82 -0.5)=0.816 (P4.5.4)

C

— Oblicza sie parametr:
¢=C,Atan A, =1.6563-3-tan40° =4.17 (P4.5.5)

Z rys. 4.21 wynika, ze bez wzgledu na wartos¢ liczby Macha AC
Dlatego na podstawie (4.34) mamy:

~0.

za_max

C =Cp o tiowe ACyy 1o =0.81840=0.816  (P4.5.6)

za_max_skrz

W tabeli ponizej pokazano wyniki otrzymane dla roznych liczb Macha:
Ma 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6

Cra max sz 0.822 0.82 0.816 0.813 0.811

Otrzymane wartosci sg mniejsze niz otrzymane metodg |. Nalezy jednak
zwréci¢ uwage, ze C, . puowe 0dCzytano poza granicy stosowalnosci metody |l.
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B. Zakres transoniczny

Dla skrzydet o duzym wydhuzeniu nie ma inzynierskich metod shuzacych ob-
liczeniu maksymalnej warto$ci wspdtczynnika sity no$nej. Natomiast dla skrzydet
o malym wydtuzeniu, ktére zbudowane sg oparciu o profile symetryczne, w zakre-
sie liczb Macha od 0.6 do 1.2 warto§¢ C mozna okresli¢, powigkszajac

za_max

Ch max UZyskane dla Ma = 0.6 o przyrost zalezny od geometrii skrzydta:
Czaimax = (Czaimax )Ma:OA(: + ACzaima\x (438)
(Cha maxIvaos Oblicza si¢ w oparciu o metodg dotyczaca zakresu poddzwig-
kowego.
Aby okresli¢ przyrost AC,, ., , nalezy:
— obliczy¢ parametr: ¢=C,Atan A, (4.39)

— zrys. 4.22 odczyta¢ odpowiadajgcg mu warto$¢ wspotczynnika Cs;
— obliczy¢ parametr: ¢=C,C,AcosA, (4.40)

— odczyta¢ z rys. 4.231 odpowiadajaca mu oraz liczbie Macha wartosé
AC

za_max

Rys. 4.22. Wspotczynnik korekcyjny Cs

1 Rysunek dotyczy skrzydet z profilami symetrycznymi w zakresie liczb Reynoldsa 1-10° +15-10°
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Rys. 4.23. Sktadnik AC w zakresie transonicznym

za_max

Przyktad 4.6

Oblicz maksymalng warto$¢ wspotczynnika sity nosnej C skrzydfa

za_max_skrz

samolotu w zakresie transonicznym dla danych zgodnych z przyktadem 1.1 i 2.4.
Rozwigzanie:
Pokazane zostang obliczenia dla Ma = 1.0.
W przyktadzie 4.5 okreslono warto$éci C1= 1.503 i C2= 1.6563.
— Z(4.39) oblicza sie parametr:

¢=C,Atan A, =1.6563-3-tan40° =4.17 (P4.6.1)

— Zrys. 4.22 odczytuje sie C3 = 0.988.
— Z (4.40) oblicza sie parametr:

¢=C,C AcosA,=0.988-1.503-3-cos40° =3.412 (P4.6.2)

— Ekstrapolujac przebiegi z rys. 4.23, otrzymano AC =0.378.

za_max

W przyktadzie 4.5 obliczono (C,, . Jvaos =106 . Zatem z (4.38) mamy:

C = (Czaimax )Ma:0A6 + AC

za_max

=1.06+0.378 =1.438 (P4.6.3)

Za_max
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W tabeli ponizej zebrano wyniki odnoszgce sie do innych liczb Macha z za-
kresu transonicznego.

Ma 0.8 0.9 1.0 1.1 1.2
AC,, 0.04 0.12 0.378 = 0.372 | 0.364
C 1.1 1.18 1438 | 1432 | 1.424

za_max_skrz

C. Zakres naddzwiekowy
W zakresie predkosci transonicznych i naddzwigkowych warto$¢ C,, ..

czesto wynika nie z cech aerodynamicznych skrzydla, ale z ograniczen wytrzyma-
losciowych, trudnos$ci w sterowaniu i zagrozenia powstawaniem drgan konstrukcji.
Wartos¢ C
przebiegi pokazano na rys. 4.24.

Mozna je aproksymowaé wielomianem

a

zalezy od liczby Macha i pochodnej C;' , . Eksperymentalne

za_max_skrz

a b c
C =4 +——+d 4.41
za_max_skrz Ma3 Maz Ma ( )

Wspdtczynniki wielomianu zalezg od parametru:

Cza skrz ¥ Maz -1
g=—r—— —

2 (4.42)
Ich warto$ci zawiera tabela.
Tabela 4.2
WartoS$ci wspéteczynnikéw wielomianu do obliczania Czaimaxi skrz
¢ :CZQ—Sk”—MaZ_l 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
4
a 0 0 0 0 0 -1.679
b 0 0 0 0 0 1.858
c 0.97 0.896 0.885 0.882 0.859 0.218
d 0.138 0.299 0.394 0.493 0.611 0.77
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Rys. 4.24. Maksymalny wspotczynnik sity nosnej C dla zakresu naddzwigkowego

za_max

Przyktad 4.7

Oblicz maksymalng warto$¢ wspétczynnika sity nosnej C skrzydta

za_max_skrz

samolotu w zakresie naddzwiekowym dla danych zgodnych z przyktadem 1.1 i2.4.
Rozwigzanie:
Pokazane zostang obliczenia dla Ma = 1.6. W przyktadzie 4.4 okreslono po-
chodng C?, =2.705 . Stad, na podstawie (4.42):

za _skrz

c= C;lfskrz v Maz -1 _ 2705\/162 -1
4 4

=0.844 (P4.7.1)
Z rysunku 4.24:
— dla ¢=0.8:
Czaimaxfskrz :i3+ b 2 +L+d =
0 o M% 85;\""" Ma (P4.7.2)
=—t—+ - +0.611=1.148
1.6° 1.6 1.6
- dla¢=1.0:
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a b c
za_max skrz: 3+ 2+ +d:
- Ma® Ma~ Ma
-1.679 1858 0.211 £ 077 21218

+ +
1.6° 1.6° 1.6

C

(P4.7.3)

— dla = 0.844 (interpolacja):

=1.148+%(o.844—0.8):1.163 (P4.7.4)

C

za_max_skrz

Wyniki obliczen dla réznych liczb Macha przedstawiono w tabeli.

Ma 1.4 1.6 1.8 2
Cr sz va 3.1 2.705 2.412 2.184
a 2
c :w 0.762 0.884 0.902 0.946
4
Cra max skrz 1.205 1.164 1.134 1.108

Rysunek P4.7.1 przedstawia obliczone w przyktadach P4.5+P4.7 warto$ci
C

za_max_skrz *

Rys. P4.7.1. Maksymalny wspétczynnik sity nosnej C

za_max
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Do oszacowania wartosci C mozna wykorzysta¢ tez rys. 4.25 otrzy-

za_max

many na podstawie analizy danych pomiarowych. Zawiera on przebieg wartosci
C odniesionej do wartosci C uzyskanej dla Ma = 0.5. Wida¢, ze nie

za_max za_max

wykazuje on zmian warto$ci wspotczynnika C dotyczacych zakresu transo-

za_max

nicznego podobnych do pokazanych na rys. P4.7.1.

Rys. 4.25. Zmiana AC w zaleznosci od liczby Macha

za_max

4.1.4. Krytyczny kat natarcia skrzydia

A. Zakres poddZwiekowy

Metoda I

Dla skrzydet o duzym wydtuzeniu, speliajacych warunek (4.31), krytyczny
kat natarcia mozna w przyblizeniu obliczy¢, zaktadajac liniowg zaleznos¢ charak-
terystyki Cza( @) az do tego kata:

C
Ay sz = m;:n—aw +0 g T AO[kr (443)
B Cza_skrz B
gdzie
Cla max s —ODlicza si¢ ze wzoru (4.32);
Qo _skiz —jest katem zerowe;j sity nos$nej skrzydta opisanym w rozdziale 4.1.1.
Aoy, —jest poprawka wynikajaca z efektow nieliniowych dotyczacych prze-

ptywu wirowego wokot skrzydta. Jej wartos¢ dla zakresu
0.2 < Ma £ 0.6 mozna odczytac Z rys. 4.26.
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Rys. 4.26. Zmiana Aq,, w zaleznosci od liczby Macha

Metoda Il

W przypadku skrzydet z ostra krawegdzig natarcia i 0 matym wydtuzeniu,
ktore spetniajg warunek (4.33), krytyczny kat natarcia oblicza si¢ z zaleznosci:

akriskrz = akrﬁbazowe + Aakr (444)

Warto$¢ kata bazowego odczyta¢ mozna z rys. 4.27, wykorzystujac parametr

¢ okreslony wzorem (4.35), tak jak przy wyznaczaniu C,, . paowe - Natomiast

rys. 4.28 pozwala wyznaczy¢ przyrost Ag,, w oparciu o parametr & obliczony ze
wzoru (4.36).

Rys. 4.27. Wartos¢ @y, pa,00e
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Rys. 4.28. Zmiana A¢,, w zaleznosci od liczby Macha

Jezeli zachodzi relacja (4.37), to do okreslenia krytycznego kata natarcia
mozna zastosowac zaleznosci (4.43) lub (4.44).

Przykiad 4.8

Oblicz kat &, ,, skrzydta samolotu w zakresie poddzwigkowym dla danych

zgodnych z przyktadem 1.1 2.4.

Rozwigzanie:

W przyktadzie 4.5 pokazano, ze spetniona jest relacja (4.37). Zatem krytyczny
kat natarcia mozna policzy¢ ze wzorow (3.43) lub (4.44).

Obliczenia ze wzoru (4.43) dla Ma=0.4

— W przyktadzie 4.2 okreslono wzér pozwalajgcy obliczy¢ pochodng C

a -
za_skrz *

18.84 18.84

Ca = =
2+413.842-8.461Ma? 2 ++/13.842 —8.461-0.42

za_ skrz

=3.404 (P4.8.1)

— W przyktadzie 4.5 (metoda I) okreslono wartos¢ C =1.07.

za_max_skrz
— W przykfadzie 4.1 okreslono wartos¢
Ay oz = -3.033-10%rad  (—1.74deg)
— W przykfadzie 4.4 okreslono wartos¢ ¥ =0.82. Z rys. 4.26 dla Ao= 40° od-
czytuje sie¢ Ae,, =7.32°.
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— Ze wzoru (4.43) oblicza sie?:

C
za_max_skrz _
akr_skrz = Ca +a0_skrz +Aakr -
za_skrz (P4 8 2)

= 57.29£ -1.74+7.32=23.59°
3.404

W tabeli przedstawiono wynik obliczen dla réznych liczb Macha z zakresu
poddzwiekowego.

Ma 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6
Ay sz -1.740
Aa,, 7.320
Cra max skrz 1.1 1.08 1.07 1.06 1.06
Ci 3.32 3.35 3.404 3.47 3.56
sz 24.56° 24.02° 23.59° 23.07° 22.62°

Obliczenia ze wzoru (4.44) dla Ma=0.4
— Zrys. 417 dla n = 4.16 odczytuje sie wartosci C:= 1.503 i C, = 1.6563.
— Oblicza sie parametr:

CosA, = 1.503;cos40° =3.768 (P4.8.3)

A
J1-Ma? 1-0.42

— Zrys. 4.27 odczytuje si¢ &, 0 = 21.05°.

c=C,

— Oblicza sie parametr:

¢=C,Atan A, =1.6563-3-tan40° =4.17 (P4.8.4)

Z rys. 4.28 wynika, ze bez wzgledu na warto$¢ liczby Macha A¢,, =0. Dla-
tego na podstawie (4.44) mamy:

Qs sor = Ui pmome + A =21.05+0 = 21.05° (P4.8.5)

2 Mnoznik ,57.29” wynika z przeliczenia radiandw na stopnie.
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W tabeli ponizej pokazano wyniki otrzymane dla réznych liczb Macha:
Ma 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6

c=C, cosA, | 352 3.62 3.77 3.99 4.32

A
\J1-Ma?

(2. 2121° | 21.14° 21.05° 20.96° 20.90°

Otrzymane wartosci sg mniejsze niz otrzymane w metodzie |. Nalezy jednak
ZWrociC uwage, ze «,, ... 0dczytano poza granicg stosowalnosci metody |I.

B. Zakres transoniczny

Podobnie jak w przypadku okreslania C,, _  jedynie dla skrzydet o matym

za_ma

wydtuzeniu, ktore zbudowane sa oparciu o profile symetryczne, w zakresie liczb
Macha od 0.6 do 1.2 mozliwe jest okreslenie krytycznego kata natarcia w zakresie
transonicznym. Wykorzystuje si¢ dane doswiadczalne i oblicza si¢ go ze wzoru:

akrﬁskrz = (akrfskrz )Ma:O.G + AOlkr (445)

(X sz )vazos WYZNacza si¢ w oparciu o metodg dotyczaca zakresu poddzwigko-

wego. Aby okresli¢ przyrost Ag,, , nalezy:

— obliczy¢ parametr: ¢=C,Atan A, (4.46)

— z wykresu na rys. 4.22 odczyta¢ odpowiadajgcg mu warto$¢ wspolczyn-
nika Cs;

— obliczy¢ parametr: ¢=C,CAcosA, (4.47)

— z wykresu na rys. 4.29% odczytaé odpowiadajaca mu oraz liczbie Macha
warto$¢ Aq,, .

3 Rysunek dotyczy skrzydel z profilami symetrycznymi w zakresie liczb Reynoldsa 1-105+15-10°.
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Rys. 4.29. Sktadnik A, w zakresie transonicznym

Przyktad 4.9

Oblicz krytyczny kat natarcia ¢, ., skrzydta samolotu w zakresie transo-

nicznym dla danych zgodnych z przyktadem 1.1 2.4.

Rozwigzanie:
Pokazane zostang obliczenia dla Ma = 1.0.
W przyktadzie 4.6 okreslono parametr ¢ =C,C AcosA, =3.412

Ekstrapolujac przebiegi z rys. 4.29, otrzymano A¢,, =1.57°.
W przyktadzie 4.8 obliczono (¢, g, )yaos = 22-62° . Zatem z (4.45) mamy:

Qe = (G o Iwacos + A% =23.2141.57=22.47° (P4.9.1)

W tabeli ponizej zebrano wyniki odnoszgce sie do innych liczb Macha z za-
kresu transonicznego.

Ma 0.8 0.9 1.0 1.1 1.2
Aa,, -0.77° -0.22° 1.57° 11.48° 16.86°

Ay sz 21.85° 22.4° 24.19° 34.1° 39.48°
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C. Zakres naddzwiekowy

W zakresie predkosci naddzwickowych wartos$¢ krytycznego kata natarcia za-

a
z_skrz *

lezy od liczby Macha i pochodnej C

Doswiadczalng zalezno$¢ pokazano na

rys. 4.30. Podobnie jak w przypadku wyznaczania Cza_max_skrz W zakresie naddzwie-
kowym nalezy obliczy¢ parametr okreslony wzorem (4.42) i z wykresow odczytaé
odpowiednig wartos¢ ¢, ,,. W zakresie malejacym przebiegi pokazane na rys.

4.30 mozna aproksymowac wielomianem:

a b C d e
a, = + + + +—+ f 4.48
-7 Ma’ Ma' Ma® Ma® Ma (4.48)
Wspotczynniki wielomianu zawiera tabela.
Tabela 4.3
Wartosci wspolczynnikow wielomianu do obliczania Xy sz
a 2
oo S VM 1 02 | 04 | 06 | 08 | 10
4

a 0 0 0 0 0 -927.6

b 0 0 0 0 318.9 2205

c 0 0 -92.63 | -63.18 | -680.8 | -2049

d 34.66 35.04 185 1255 | 546.9 945.2

e -73.31 | -73.65 | -150.9 | -110.6 | -226 -248.3

f 80.89 79.54 89.98 | 78.04 | 83.43 71.84

Rys. 4.30. Krytyczny kat natarcia @, g, dla zakresu naddzwigkowego
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Przyktad 4.10

Obliczy¢ maksymalng krytyczny kat natarcia ¢, ., skrzydta samolotu w za-

kresie naddzwiekowym dla danych zgodnych z przyktadem 1.1i2.4.
Rozwigzanie:
Pokazane zostang obliczenia dla Ma = 1.6.

W przyktadzie 4.4 okreslono pochodng Cj, ., =2.705. Stad, na podstawie
(4.42):
cs ,vMa’ -1 J1.62 -
¢ ==X _2TONIE -1 ey (P4.10.1)
4 4
Zrys. 4.30:
- dla¢=0.8:
a b c d e
akr_ssz 5+M 4+M 3+M 2+M—+f=
0 3189 : 6803 546a9 ;26 : (P4.10.2)
et T+ T+ ——— 1+ 83.4=39.26°
16> 16 1.6 1.6 1.6
- dlag=1.0:
lo =2 b TR d PR
kr_skrz — 5 4 3 PN =
Ma> Ma® Ma Ma~ Ma (P4.10.3)

-927.6 2205 -2049 9452 2483
= Attt +
1.6 1.6 1.6 16 1.6

+71.84=33.62°

— dla = 0.844 (interpolacja):

a =39.26+w(0.844—o.8)=38.02° (P4.10.4)
kr _skrz 1 0 8

Wyniki obliczen dla réznych liczb Macha przedstawiono w tabeli.
Ma 1.4 1.6 1.8 2
c: 3.1 2.705 2.412 2.184

za_skrz_Ma

z_skrz 0.762 0.884 0.902 0.946

c_ JMa?-1
°T 4

Ay skrz 37.6° 38.02° 38.2° 38.34°
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4.2. Wspolezynnik sily nosnej kadluba

Kadhub generuje sile nosna zalezna od jego kata natarcia. Przyjmujac, ze kat
natarcia samolotu @ mierzony jest pomigedzy wektorem predkosci i §rednig cigciwg
aerodynamiczng skrzydta, kat natarcia kadtuba jest rowny:

Cag = O~ Oy, (449)

Kat g jest katem zamocowania skrzydta do kadtuba. Katy te pokazano na
rys. 4.1.

Sita noéna kadtuba* moze by¢ obliczona z zaleznosci:

2
_c,  PuVig (4.50)

za_kad kad _ poprz
2

P

za_kad

Ze wzoru wynika, ze sila ta odniesiona jest do przekroju poprzecznego ka-
dhlba Skad_poprz.
Najbardziej wiarygodne wartosci wspotczynnika C,, .4 uzyskuje si¢ z badan

w tunelu aerodynamicznym. Przyktad pokazano na rys. 4.31. Przy braku takich
badan mozna postuzy¢ si¢ inzynierskimi metodami opisanymi ponize;.

Rys. 4.31. Wspotczynnik C dla dwoch réznych ksztaltow kadtuba

za_kad

4 Niektore z omowionych dalej metod pozwalajg obliczy¢ nie wspolczynnik sily nosnej Cza_kad, ale
wspotczynnik sity normalnej Cz_kad.
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Przy dodatnim kacie sita nosna powstajgca na nosie kadtuba jest dodatnia
(skierowana do gory), na tylnej czg¢sci ujemna (skierowana do dotu). Z teorii
oplywu cienkich ciat osiowosymetrycznych wynika, ze czg$¢ cylindryczna kadtuba
nie wytwarza sity no$nej. W rzeczywisto$ci wytwarza ona niewielkg site nosna
generowang przez sity tarcia cylindra opltywanego prostopadle do jego osi.

Wspotezynnik sity no$nej (prostopadtej do wektora predkosci) mozna przed-
stawi¢ jako sume sktadnikow zaleznych od sily normalnej i sily osiowej. Wyko-
rzystujac zwiazek analogiczny do (2.5), mamy:

Cza_kad = (C

+ CZ_tyl +AC )cos,y — Cmo_kad sina,,, (4.51)

z_nos+cylinder z_cylinder

Pierwszy i drugi sktadnik w nawiasie dotycza sity normalnej czgsci nosowej
i srodkowej oraz tylnej. Moga one by¢ okre§lone w oparciu o analizg potencjalnego
optywu kadtuba. Otrzymuje si¢:

C =C;

z_nos-+cylinder sin akad cos akad (452)

z_nos-+cylinder

C C, i SIN A,y COS Ay (4.53)

z_tyl =
Dla matych katow natarcia powyzsze wzory upraszczajg si¢:

~C¢%

z_nos-+cylinder

C g (4.54)

z_nos-+cylinder

C tyl zcza_tylakad (4.55)

z

(24
z_nos-+cylinder

Znaki pochodnych C i C;'  zaleza od znaku pochodnych przekroi

dSkad _ poprz (X)

. Dlatego mamy:
dx

poprzecznych

Cd
z_nos-+cylinder

>0, C?

2 <0 (4.56)

~2.

W rzeczywistos$ci jej warto$¢ zalezy od stosunku smuktosci czesci srodkowej ka-
dluba do smuktosci czegsci nosowej. Wptyw na nig ma tez liczba Macha. Na rys.
4.3214.33 pokazano wartos$ci tej pochodnej dla kombinacji ostrotuk—cylinder oraz
stozek—cylinder.

o . a . . a
Teoretyczna warto$¢ pochodnej C;' (. ige jest rowna CJ oo
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Rys. 4.32. Pochodna C dla cylindrycznego kadluba z noskiem ostrotukowym

a
z_nos-+cylinder

Rys. 4.33. Pochodna C dla cylindrycznego kadluba z noskiem stozkowym

a
z_nos-+cylinder
Natomiast pochodng dla tylnej cz¢sci kadluba mozna oszacowac ze wzoru:

Lj (4.57)

d kad _ zast

C;l_tyl =_2§k 1_{

Wspolczynnik & uwzglednia wptyw zjawisk zachodzgcych w warstwie przy-
Sciennej, ktorej grubos¢ rosnie wzdluz zwezajacej sie tylnej czesci kadtuba, oraz
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pojawiajacego si¢ oderwania strumienia. W efekcie sita normalna powstajgca na
tylnej czesci kadtuba jest znacznie mniejsza niz sita okre$lona teoretycznie. Orien-
tacyjnie mozna przyjac, ze:

& ~0.15+0.20 (4.58)
Dla przeptywu idealnego wspodtczynnik ten jest rowny 1.
Trzeci skladnik AC w nawiasie we wzorze (4.51) uwzglednia nieli-

niowg zaleznos¢ sity normalnej kadtuba od kata natarcia. Pojawia si¢ on nawet przy
niewielkich katach natarcia z powodu wptywu lepkosci oddziatujacej na kadtub

z_cylinder

(uwzgledniajac sktadowa predkosei prostopadia do jego osi). AC, i moZna
obliczy¢ z empirycznego wzoru:
AC, inger ®0.624 fkidCXx sin’ Oy tAN QA (4.59)

C,  jest wspofczynnikiem oporu cylindra pozostajacego w przeptywie po-

przecznym. Wstepnie mozna przyjac: dla turbulentnej warstwy przysciennej
C, =0.35, a dla laminarnej warstwy przysciennej C, =1.2. Ustalajac charakter

przeplywu w warstwie laminarnej, nalezy pod uwage bra¢ liczbe Reynoldsa obli-
czong w oparciu o warto$¢ predkosci catkowitej oraz o dlugo$¢ kadtuba.

Ostatni skladnik we wzorze (4.51) uwzglednia rzut sity osiowej na kierunek
prostopadty do wektora predkosci. Sposob obliczania wspotczynnika sity oporu
przy zerowej sile nosnej C,,, .4 przedstawiony bedzie w podrozdz. 5.1.2.

Jezeli ograniczyc¢ si¢ jedynie do liniowej zaleznos$ci pomiedzy sita nosna i ka-
tem natarcia oraz poming¢ nieliniowy wptyw lepkosci, to mozna przyjac, ze po-
chodna dotyczaca catego kadtuba jest rowna:

C;Z_kad =C/

z_nos+cylinder

+C?

z_tyl

(4.60)

Przyktad 4.11

(24
za_kad

Oblicz pochodng C dla samolotu, ktérego dane zawarte sg w przykta-

dzie 1.1, dla catego zakresu predkosci.
Rozwigzanie:
pochodna czesci tylnej ze wzoru (4.57). Przyjmujgc & = 0.2:

2 2
C; y =24 1—(dd$} =—2-0.2[1—[%J }=—0.263 (P4.11.1)

d kad _ zast
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stosunek smuktosci:

[98)
O

T 239 115 (P4.11.2)

nos

w
~

Dla kadtuba o nosie ostrotukowym nalezy skorzysta¢ z rys. 4.32. Oblicza sie:

Zakres poddzwigkowy

. . a
Obliczenia Cz_nos+cylinder

dla Ma =0.6:

J1-Ma? _ J1-0.6

— parametr z rysunku: =0.235 (P4.11.3)
fros 34
— odczyt z rysunku: C. nosioyiinger = 2-08
Ca = “ . “ =
— ze wzoru (4.60): t_ta = Cr_osscyinger +Ci_yy (P4.11.4)

=2.08-0.263=1.817

Zakres naddzwiekowy
Obliczenia C;

z_nos+cylinder

dla Ma =1.6:

JMa? -1 _ V1.6 -1

— - parametr z rysunku: ; 34 =0.367 (P4.11.5)
— - odczyt z rysunku: C. nosieytinger = 2-589
~ - ze wzoru (4.60): Cr a0 = Co_rossoyinaer + Cs_yp = (P4.11.6)

=2.589-0.263=2.326

a
za_kad *

W tabeli zebrano otrzymane wartosci pochodnej C
Ma 0.2 0.6 0.8 14 1.6 1.8 2.0

a
Cz_nos+cylinder

2.084 2.08 2.075 2474 2.589 2.698 2.802

Cir tad 1.821 | 1817 | 1812 | 2211 | 2326 | 2435 2539
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A. Zakres poddZwiekowy

Przedstawione powyzej zalezno$ci maja charakter ogoélny. Doktadniejszy
sposob okreslenia relacji pomig¢dzy sitg nosng i katem natarcia kadtuba przedsta-
wiono ponizej. Bazuje on na zalozeniu, ze wspdtczynnik sily nosnej kadtluba
mozna przedstawi¢ w postaci:

C = Czaa_kad Qg + sz_kad akzad (4.61)

za_kad

Metoda I

Metoda I ma zastosowanie dla niewielkich kgtow natarcia. Bazuje ona na teo-
rii optywu ciata smuktego. Dla wigkszych katow natarcia (np. powyzej 12°) daje
ona warto$ci wspotczynnika Cia kad mniejsze niz otrzymuje si¢ w wyniku badan
w tunelach aerodynamicznych.

Analizujac mechanizm powstawania sity nos$nej kadtuba osiowosymetrycz-
nego, przyjmuje sig, ze optyw jego przedniej czgsci jest potencjalny. Optyw tylnej
czesei jest w petni lepki i sita no$na powstaje jedynie w wyniku oddzialywania
sktadowej oplywu poprzecznej do osi podtuznej kadtuba.

a
za_kad

Wspéltezynnik C

W zakresie poddzwigkowym dla cial osiowosymetrycznych wystgpujaca we

wzorze (4.61) wielkos¢ C;, ., jest rowna:
2K,y
Czo;l_kad = S = Skad_poprz_)(0 (462)
kad _ poprz

Wspotczynnik «,, zwigzany jest z tzw. masa dodang powietrza (tzn. masa,

na ktoérg oddziatuje kadtub). Zalezy on od smuktosci kadtuba frag. W zakresie
4 < f,,, <20 mozna go obliczy¢ z wielomianu:

K,y =0.00011,-0.00503 2, +0.08077 f,,, +0.53174 (4.63)

S

optyw kadtuba przestaje by¢ potencjalny. Jest on potozony w odlegtosci Xo od nosa
kadluba. Odlegltosc¢ ta powigzana jest ze wspotrzedng X, punktu, w ktorym prze-

kad_poprz_x, Jest przekrojem poprzecznym kadtuba w punkcie, w ktorym

kréj poprzeczny kadluba zaczyna male¢ i znak pochodnej staje si¢ ujemny (tzn.
dsS (X)/dX <0):

kad _ poprz
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X, =0.378-1, +0.527- X, (4.64)

Dla kadlubéw o duzym wydtuzeniu wspotczynnik C, ,,, moze by¢ obli-

czony z zaleznosci:

Cl g =Dt (4.65)

za_kad S
kad _ poprz

Zakres katéw natarcia, w ktorym powyzszy wzor jest poprawny, zalezy od
fraa —im smuktos¢ kadtuba jest wigksza, tym zakres katow natarcia jest wiekszy.
Przy smukto$ci rownej ok. 15 ma on zastosowanie w catym uzytkowym zakresie
katow natarcia.

Wspolezynnik Cj‘az_kad
Wspotczynnik Cf;kad wystepujacy w drugim sktadniku we wzorze (4.61)

wynika z sit tarcia cylindrycznej czesci kadtuba pozostajacej w optywie poprzecz-
nym do jego osi. Nalezy go uwzgledni¢ przy duzych katach natarcia. Wyraza si¢
on wzorem:

Ikad
L | ¢, rdx (4.66)
- Ska\dfpoprz Xo

Wystepuja w nim nastepujace wielkosci:

e C, jest wspdlczynnikiem oporu nieskonczenie diugiego cylindra pozo-
stajgcego w ustalonym przeptywie poprzecznym. Jego wartos¢ mozna od-
czytaé zrys. 4.34. Zalezy ona od sktadowej poprzecznej predkosci optywu

Ma-sine,,, ;

* p7jest wspolczynnikiem poprawkowym uwzgledniajagcym wptyw smukto-
sci kadtuba na jego opor w optywie lepkim w odniesieniu do oporu nie-
skonczenie dtugiego cylindra:

7 =1.04663-10" - f2, —8.02506-10 -

(4.67)
2, +2.41177-102 - f,, +5.13588-10"

* T jest promieniem biezgcego przekroju kadtuba w odleglosci X od noska.
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Przyjmujac stata wartos¢ C,  wzdtuz kadluba wspétczynnik Cf:_kad jest
rowny:
2 Skad (Xo+hag)
Cra_kad =Cxwr7—S o (4.68)

kad _ poprz

W tym przypadku S, .., jest powierzchnig poziomego przekroju ka-

dtuba, poczawszy od punktu o wspotrzednej Xo do konca kadtuba. Jezeli przyjac,
ze sity lepkos$ci dotycza tez przedniej czesci kadtuba, ktora pozostaje w przepltywie
potencjalnym, to powierzchnia Sy, (., staje si¢ rtowna powierzchni przekroju

poziomego kadtuba. W takim przypadku jej warto$¢ jest nieco mniejsza niz obli-
czona ze wzoru (1.36) — dobrym przyblizeniem jest 80%.

Rys. 4.34. Wspotczynnik oporu nieskonczenie dtugiego cylindra w ustalonym przeplywie
poprzecznym

Metoda II

Metoda II ma zastosowanie dla wickszych katow natarcia. Daje ona wyniki,
ktore sg zawyzone w stosunku do wynikéw badan doswiadczalnych.

Metoda II dotyczy zarowno cial osiowosymetrycznych, jak i cial o przekroju
eliptycznym. Zaktada sig, ze sita nos$na jest suma sktadnika wynikajacego z prze-
pltywu potencjalnego oraz sktadnika zwigzanego z przeptywem wirowym. Metoda
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bazuje na szeregu otrzymanych do$wiadczalnie krzywych. Przyjmuje sig¢, Ze

wspolczynnik sity nosnej w zakresie poddzwigkowym jest réwny:

c _ Sad _por K, 8in ary, €08° Qg dla a,<a.
za_kad S

. 2 2
kad_ poprz K p SIN Qg COS™ Ay + K, sin“(¢,y —a.)cos(ay —a) dla o,y > a.

(4.69)

Pierwszy sktadnik dotyczy optywu potencjalnego, a drugi lepkiego. Drugi
sktadnik uwzglednia si¢ jedynie, gdy kat natarcia kadtuba staje si¢ wiekszy od kata
a.. Jest to kat natarcia kadhuba, przy ktorym zaczyna powstawac sita nosna gene-

rowana przez wiry. Kat ten okres§li¢ mozna na podstawie rys. 4.35. Jego wartos¢
zalezy od ilorazu osi eliptycznego przekroju kadluba oraz od jego smuktosci — im
smuklos$¢ jest wicksza, tym kat a. jest mniejszy. K, jest wspotczynnikiem doty-
czacym sity nosnej dla przeptywu potencjalnego, zas Ky dotyczy sity nosnej zwia-
zanej z przeptywem wirowym. Oba wspotczynniki pokazano na rys. 4.36. Zaleza
one od dtugosci osi agno dna kadtuba w rzucie poziomym5 1 powierzchni poziome;j
kadtuba Skad_poz-

Wzory (4.69) majg zastosowanie dla liczb Macha do 0.6 i dla katow natarcia
do 20°.

Rys. 4.35. Kat poczatku powstawania wir6w

5 Jezeli dno ma przekroj kotowy, to adno=dno.
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Rys. 4.36. Wspotczynniki K, i Ky

Metoda III

Metoda III jest najbardziej ogdlna i ma zastosowanie zarowno do kadluboéw
osiowosymetrycznych, jak i kadtubow o przekroju eliptycznym, w zakresie katow
natarcia 0°+180° i dla liczb Macha od 0 do 7. Sita no$na jest sumg sktadnika doty-
czgcego potencjalnego optywu ciala smuktego oraz cztonu, ktoéry uwzglednia po-
przeczny optyw lepki. Metoda ta pozwala obliczy¢ wspolczynnik sity normalne;j
do osi podtuznej. Zastosowanie ma wzor:

S a S

_ dno : kad* kad _poz . 2

C, s = fi—""—sin2a,,4. cos > + f,nC,, ————sin“ g, 4. (4.70)
kad _ poprz kad _ poprz

Poniewaz wzor ten dotyczy katow natarcia z zakresu 0°+180°, to w oblicze-
niach nalezy przyjac:

di 0° 90°
akad* _ { akad a < akad < (471)

|180° -, dla 90° <, <180°

Mnozniki f; 1 f we wzorze (4.70) okreslaja stosunek sity normalnej powsta-
jacej w optywie ciata o przekroju niekolowym do sity normalnej powstajacej pod-
czas oplywu ciata zaste;pczego6 o przekroju kotowym. Pierwszy sktadnik w (4.70)

6 Kadtub zastepczy to kadtub o przekrojach kotowych, ktérych powierzchnia zmienia si¢ wzdtuz
dhugosci kadtuba tak samo jak dla kadtuba rzeczywistego.
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dotyczy optywu potencjalnego ciata smuktego, zas drugi optywu lepkiego. Zna-
czenie wspotczynnikéw 7 i C, wyjasniono, omawiajac wzor (4.66).
Dla kadtubéw o przekroju eliptycznym mnoznik f; jest rowny:
2 1 c 2
f,=ecos”@+—sin“ ¢ 4.72)
€
gdzie e jest stosunkiem duzej osi @ do malej osi b elipsy:

a
e=— 4.73
. (4.73)

@ jest katem przechylenia kadluba mierzonym pomiedzy duza osig elipsy i plasz-
czyzng horyzontu.
Powyzsze oznaczenia pokazano na rys. 4.37.

Vsinoyeg

\ oplyw poprzeczny kadluba

Rys. 4.37. Kadtub o przekroju eliptyczny
Warto$¢ mnoznika f; zalezy od potozenia osi eliptycznego przekroju kadtuba

wzgledem sktadowej poprzecznej przeptywu.
— duza o$ elipsy prostopadta do sktadowej poprzeczne;:
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f,=2e _—13ln el 1+ /1—i2 . (4.74)
62(1—2) e2
e

— mala o$ elipsy prostopadta do sktadowej poprzeczne;j:

2
=3 L e—arctan(\/ez—1)+ ! (4.75)

e? -1

Jezeli przekroj kadtuba jest kotowy, nalezy przyjaé f,= 1.

Wzor (4.70) daje warto$¢ wspotczynnika sity normalnej do osi podtuznej ka-
dtuba. Aby obliczy¢ wspdtczynnik sity nosnej (prostopadtej do wektora predkosci),
nalezy zastosowac zalezno$¢ analogiczng do (2.5). Zgodnie z nig mamy:

C = Cz_kad COS Uy — Cx_kad SIN Qg (4.76)

za_kad
Sposob obliczenia wspotczynnika sily osiowej Cyxag omoéOwiony bedzie
w podrozdz. 5.1.21 5.4.2.

Przyktad 4.12

Oblicz wspétczynnik sity nosnej kadtuba przy niezerowym kacie natarcia, kt6-
rego dotyczy geometria okreslona w przyktadzie 1.1, w zakresie poddzwigkowym.
Rozwigzanie:

Metodal l

Szacujgc, ze przekrdj poprzeczny kadtuba zaczyna male¢ w odlegtosci
X. =4.79m od noska, ze wzoru (4.64) oblicza sie odlegtos$¢ Xo:

X, =0.378-1, +0.527 - X. =0.378-14.1+ 0.527-4.79=7.85m
(P4.12.1)

Jest ona mniejsza od sumy dtugosci noska i czesci srodkowej. Zatem pole
przekroju poprzecznego w tym punkcie jest réwne:

Skad_poprz_xO = Skad_poprz =1.77 In3 (P4122)
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Ze wzoru (4.63) mamy:

K,y =0.00011f.,-0.00503f2, +0.08077 f, ., +0.53174 =

(P4.12.3)
=0.00011-9.4°-0.00503-9.4> + 0.08077-9.4+ 0.53174 = 0.937
Wspotczynnik Cf;_kad oblicza sie ze wzoru (4.62):
2 -0.
oL — S _2:0937, 27 1876 (Pa12.4)
N Sk’oldJJoprz N - 177

W przyktadzie 4.11 dla Ma = 0.6 obliczono C; ., =1.817.

Ze wzoru (4.67) mamy:

n=1.04663-10"-f ) —8.02506-107" - f2, +2.41177-107 - f _, +
+5.13588-107" =1.04663-107 -9.4° —8.02506-107*-9.4* + (P4.12.5)
+2.41177-10%-9.4+5.13588-10* = 0.678

W rozpatrywanym zakresie liczb Macha i kagtéw natarcia maksymalna warto$¢
iloczynu Ma-sina,,, jest réwna:

Ma-sine,,, =0.8-sin20° =0.27 (P4.12.6)

Zgodnie z rys. 4.34 (lewa strona wykresu) wartosé Cxw jest stata i rowna:

C, =12 (P4.12.7)
Wspétczynnik ng_kad oblicza sie ze wzoru (4.68). Przyjmujgc, ze
Skadf(xoﬂkad) = O'SSkadfpoz , mamy:
2 0.8-S .
Cr s =C, oo e g 5.0 678081903 599 (p4.128)
- ) Skad _ poprz 177

Catkowity wspétczynnik sity nosnej kadtuba oblicza sie ze wzoru (4.61):

C =C,,

za_kad

Qg +C& gty =1.876-0+6.99->  (P4.12.9)

za_kad za_kad

Jest on odniesiony do przekroju poprzecznego kadtuba S,,; ., -

188



Grzegorz KOWALECZKO

Metoda Il
Dla smuktosci fkaq = 9.4 i ilorazu a/b = 1 z rys. 4.35 odczytuje sie o, =9.7°.

Oblicza sie parametr do rys. 4.36:

2 2
adno _ d

dno

0,882
19.03

S =4.07-102 (P4.12.10)

S

kad _ poz kad _ poz

Dla tej wartosci z rys. 4.36 odczytuje sie K,= 3.1416, K,=6.52-107 . Zatem
na podstawie (4.69) wspotczynnik sity nosnej kadtuba jest rowny:
— dla katow do 9.7°:

S
_ kad _ poz . 2 _
Cza_kad - K p sin akad cos akad -

kad _ poprz

1903

T 6.52-107 - sin @, c0s* @,y = (P4.12.11)

=0.7-sin ¢, cos’ a,,,
— dla katow powyzej 9.7°:

C —M[K sina,,, cos’ o, + K, sin’ (e, — o) cos(a, — )] =
za_kad S p kad kad v kad * kad *J1

kad _ poprz

. 19.03

——=16.52-107 -sin ¢, cos’ a,,y +3.1416-sin*| o, % lcos o S |
1.77 57.29 57.29

=0.7-sine,, cos’ o, , +33.78-sin’| @, , ———— |cos| @, ., ————

kad kad (kad 57.29) (kad 57.29
(P4.12.12)

Metoda lll

Poniewaz przyjeto, ze przekroj kadtuba jest kotowy, to a=b i mamy fi =1,
fo=1. Zgodnie z (P.4.12.5) i (P4.12.7) mamy: n=0.678,C, =1.2. Ze wzoru

(4.70) otrzymuije sie:

S . * S Z .
C, 1y = F, =20 gin ey, cos 28 1 f,yC, P G2y =
- kad _ poprz kad _ poprz
0.608 . . 19.03 .
=1 sin 2a, .. cos 244 11.0.678-1.2 sin® @ 4. = (P4.12.13)
kad 2 7 kad

Oyiag

=0.343sin2¢,,4. cOS +8.747sin® o .
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Metoda Il umozliwia prowadzenie obliczen dla duzych katoéw natarcia. Dla-
tego nalezy zwréci¢ uwage, ze wspotczynnik Cxw pokazany na rys. 4.34 moze

przyjmowacé rézne wartosci — inne niz 1.2.

Na rys. P4.12.1 pokazano przebiegi wspétczynnika sity nosnej kadtuba obli-
czone z wykorzystaniem wszystkich metod, przy czym metodg Il otrzymano wspot-
czynnik sity normalnej. Wartosci C,, ., odniesione sg do powierzchni przekroju

poprzecznego kadtuba.

Rys. P4.12.1. Wspotczynnik sity nosnej kadtuba

B. Zakres transoniczny

Ze wzgledu na ztozonos$¢ optywu kadtuba brak jest uogolnionych metod okre-
$lenia wspolczynnika sity nosnej w zakresie transonicznym. Dlatego nalezy postu-
giwa¢ sie wynikami badan eksperymentalnych cial o ksztalcie zblizonym do
ksztattu badanego kadtuba.

C. Zakres naddzwiekowy

Dla zakresu naddzwickowego istnieja uogolnione metody obliczania wspot-
czynnika sily no$nej lub normalnej jedynie dla kadtubow o przekroju kotowym lub
eliptycznym. Dla kadtubow o innych ksztaltach przekroi poprzecznych konieczne
jest wykonanie badan. Wspoélczynnik sity nosnej mozna tez oszacowaé, wykorzy-
stujgc otrzymane eksperymentalnie przebiegi podobne do pokazanych na rys. 4.36
dla liczby Macha 1.98. Pokazuja one stosunek wspoélczynnika sity nosnej kadhu-
bow o przekrojach kwadratowych i trojkatnych do wspotczynnika sity nosnej ka-
dtuba o przekroju kotowym. W celu wykorzystania tego rysunku nalezy:

* kadhub rzeczywisty zastgpi¢ kadlubem zastepczym,;
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» dla kadluba zastepczego obliczy¢ wspdtczynnik sity nosnej;
» zrysunku 4.38 odczyta¢ wspdtezynnik &;
* obliczy¢ wspotczynnik sity nosnej kadtuba o przekroju niekotlowym:

c 4.77)

za _kad _ niekolowy = g ' Cza_kad _kolowy

Rys. 4.38. Stosunek wspotczynnikow sity nosnej kadtubow o réznych przekrojach

Dla cial osiowosymetrycznych sktadajacych si¢ z ostrotukowego lub stozko-
wego noska, cylindrycznej czesci srodkowej oraz stozkowej czgsci tylnej, w zakre-
sie malych katow natarcia, mozna przyjac, ze relacja pomigdzy katem natarcia
I wspolczynnikiem sity normalnej jest liniowa:

C C;_kad Oyag (4.78)

z_kad _kolowy =

Pochodna C;' ; okreSlona jest wzorem (4.60):

+C?

_ a
z_tyl — Czfnos+t:ylinder

+& -ACY

7yl 4.79)

Czoikad = Czafnos+cylinder
Pierwszy sktadnik dotyczy uktadu nos + cylindryczna czgé¢ srodkowa, za$

drugi czesci tylnej kadhuba. C; odczytuje si¢ z rys. 4.39 lub 4.40. Mozna

z_nos-+cylinder
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tez wykorzysta¢ prawg czg$¢ rys. 4.3214.33. AC;" , pokazano narys. 4.41. War-
tosci wspolczynnika & okresla zalezno$¢ (4.58). Znajomos¢ wspodtczynnika

C, s Pozwala obliczy¢ silg nosna kadtuba ze wzoru (4.50).

Rys. 4.39. Pochodna C w zakresie naddzwigkowym (nos ostrotukowy)

a
z_nos-+cylinder

Rys. 4.40. Pochodna C”

2 nos+oylinger W Zakresie naddzwigkowym (nos stozkowy)
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Rys. 4.41. Zmiana AC; , od zwgzajacej sig czgdci tylnej kadtuba

Jezeli uwzgledni¢ nieliniowos$¢ zaleznosci sity nosnej kadtuba od jego kata
natarcia, mozna wykorzysta¢ omowione ponizej metody obliczeniowe.

Metoda I

Metoda I ma zastosowanie dla kadlubéw o przekroju kotowym lub eliptycz-
nym w zakresie nieduzych katow natarcia. Zgodnie z ta metoda wspdtczynnik sity
no$nej kadtuba o przekroju kotlowym jest rowny:

S S
_ dno kad _ poz 2
Cza_kad _kolowy — 2 akad + Cxac akad (480)
kad _ poprz kad _ poprz
Wida¢, ze w tym przypadku:
S 2 S
a — dno a _ kad _ poz
Cza17kad - 2 s Cza_kad - Cxw S (481)
kad _ poprz kad _ poprz

Wspdlczynniki te sg analogiczne do wspotczynnikdéw dotyczacych metody 1
dla zakresu poddzwigkowego. Wystepujacy we wzorze (4.80) wspotczynnik C,

mozna odczytaé z rys. 4.34.
Jezeli przekroj kadluba jest eliptyczny, to wspotczynnik sity nosnej oblicza
si¢ ze wzoru:

Czaikadfelipsa = fl ' Czafkadikolowy (482)
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C

mnoznik f, okreslony jest wzorem (4.72).

Metoda IT

Metoda II ma réwniez zastosowanie dla kadlubow o przekroju kotowym lub
eliptycznym w zakresie umiarkowanych katow natarcia. Pozwala ona obliczy¢
wspolczynnik sity normalnej C; xag. Metoda bazuje na otrzymanych doswiadczal-
nie przebiegach dotyczacych uktadu stozek—cylinder. Pokazano je na rys. 4.42.

dotyczy kadhluba zastgpczego o przekrojach kotowych, zas

za_kad _ kolowy

Rys. 4.42. Wspotczynnik sity normalnej w zakresie naddzwigkowym
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Rys. 4.42. cd. Wspolczynnik sity normalnej w zakresie naddzwigkowym

Metoda III

Do okreslenia wspotczynnika sity normalnej C; kag W zakresie naddzwigko-
wym mozna rowniez wykorzysta¢ metode Il opisang dla zakresu poddzwigko-
wego. Dotyczy to w szczegolnosci duzych katow natarcia. Zastosowanie ma zatem
wzor (4.70). W tym zakresie predkosci przyjmuje si¢ 7= 1. Nalezy rowniez
uwzgledni¢, ze wspotczynnik C, = jest zmienny. Zatem:

S Q, S
— dno . kad* kad _poz . 2
C, s = fi—">—sin2q,,,. cos ) +f,C,, ———sin“q, . (4.83)
kad _ poprz kad _ poprz
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Przyktad 4.13

Oblicz wspétczynnik sity nosnej kadtuba przy niezerowym kacie natarcia, kt6-
rego dotyczy geometria okreslona w przyktadzie 1.1, w zakresie naddzwigkowym.

Rozwigzanie:

Charakterystyka liniowa — obliczenie C, ,,, dla Ma = 1.8.

W obliczeniach przyjeto &= 0.2.

1. Parametry do rys. 4.39:

(9}
\O

ﬂ 1 5 fsrod

=JMa? —1=11.82-1=15, - ==2_044, o _2"_1 147
p fo.. 34 s 34
Z lewej strony rysunku odczytuje sie:
~da Sm_gg | fﬁ =044 CY i =2.789
Cdla teiogo i P44 cr e =2.803
f —
: : frod
— interpolacja dla fsi =1.147
Cy rossovtinger = 2-789 +w(1.147 —-0.8)=2.801
-nosre 1.2-0.8
f
2.  Parametr do rys. 4.41: —W':E:1.403
g 15
ACza kad
Odczytuje sie: ————=-1732

(&)
dkad

2 2
Stad: AC; , =-1.732|1- % =-1.732 I—K@J =-1.136
- d,.q 15
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3.  Ze wzoru (4.79) oblicza sie:

CZ tas = CY rosroiner + EACE 4y =2.801-02-1.136=2.574 (P4.13.1)

W tabeli ponizej zebrano wyniki obliczen dla réznych liczb Macha z zakresu
naddzwiekowego:

Ma
1.4 1.6 1.8 2.0
B=+Ma?-1 0.98 1.249 1.5 1.732
LT 0.288 0.367 0.44 0.509
C, nosioylinger TYS- 4.39 2.668 2.747 2.801 2.853
fu !l B 2.14 1.681 1.403 1.212
C; i =&AC -0.261 -0.246 -0.227 -0.210
C; ke 2.427 2.501 2.574 2.642
Charakterystyka nieliniowa
Metoda |
Zastosowanie wzoru (4.80) daje:
S Sk d 2
Coa kad_rolowy = Z%akad +C, ——=P g, =
kad _ poprz kad _ poprz (P41 32)
0.608 19.03 , )
= ZWakad %, Fakad = 0'687akad +10.751- Cxx g

2

Wystepuje tu wspotczynnik Cxw , ktéry jest zmienny. Jego wartosci odczytuje

sie z rys. 4.34. Przyktadowe obliczenia dla Ma = 1.8 i axaa = 15° s3 nastepujace:
— oblicza sie: Ma-sina,,, =1.8-sin15° =0.466
— zrys. 4.32 odczytuje sie: C, =1.3256

— podstawiajgc do (P4.13.2) mamy:
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c —0.687a,,, +10.751-C,_a?, =

za_kad _kolowy
2 (P4.13.3)
0,687 410.751-1.3256-| =2 | =1.157
57.29 57.29

W tabeli ponizej zestawiono wyniki obliczeh dla réznych liczb Macha i réznych
katéw natarcia. Natomiast na rys. P4.13.1 pokazano otrzymane charakterystyki.

Ma
1.4 1.6 1.8 2

Ma-sin akad

0 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
5 0.1220 0.1395 0.1569 0.1743
[g;aé’] 10 0.2431 0.2779 0.3126 0.3473
15 0.3624 0.4142 0.4659 0.5177

20 0.4789 0.5473 0.6157 0.6841

Ma
Cxoo
1.4 1.6 1.8 2
0 1.2000 1.2000 1.2000 1.2000
5 1.2000 1.2000 1.2000 1.2000
Qead 10 1.2002 1.2081 1.2220 1.2397
[deg]
15 1.2484 1.2826 1.3256 1.3808
20 1.3381 1.4189 1.5255 1.6470
Ma
C: kad
1.4 1.6 1.8 2
0 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
5 0.1582 0.1582 0.1582 0.1582
Okad 10 0.5131 0.5156 0.5202 0.5260
[deg]

15 1.0999 1.1252 1.1569 1.1975
20 1.9931 2.0990 2.2386 2.3978

198



Grzegorz KOWALECZKO

Rys. P4.13.1. Wspotczynnik sity nosnej kadtuba w zakresie naddzwiekowym (metoda |)

Metoda 11

fsrod + fty| _ 34+2.1

Oblicza sie iloraz:
fros 3.9

=1.41

Dla Ma = 1.8 i axad = 5° oblicza sig kolejno:

B=~N1.8-1=1497, Pa,, =1.497-5=7.483, %:%:0384
ﬂ fsrod + ftyl . .
Dla f—= 025 oraz — =141 =z rys. 4.42 odczytuje sie

BC, g =0.418

ﬂ 1:srod + ftyl . .
Dla —=0.5 oraz — - 1.41 zrys. 4.42 odczytuje si¢ SC, 4, =0.315

nos nos

B

Przeprowadza sie iteracje dla —=10.384:
nos
0.315-0.418

C =0.418+
PC: tas 0.5-0.25

(0.384—0.25)=0.363

199



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

Stad:

BC. w0363
B 1497

BC, s = =0.242

Ponizej w tabelach oraz na rys. P4.13.2 przedstawiono wynik otrzymane dla
réznych liczb Macha i réznych katéw natarcia.

Ma 1.4
B 0.980 Prtad Ce kad
e [deg] | Plfoos 0.251 0.25 0.5 0.251
0 0000 | 0007 | 0006 | 0007 | 0007
5 4899 | 0250 | 04175 | 0250 | 0255
10 Borag 9798 | 0590 | 0470 | 0590 | 0.602
15 14697 | 1027 | 0892 1.026 1.048
20 19.596 | 1.561 1.440 1560 1502
Ma 1.6
y; 1.249 P Cs tas
s [deg] | Plfoos 0.320 0.25 0.5 0.320
0 0.000 | 0.007 0.006 0.007 | 0.005
5 6.245 | 0.334 0.243 0309 | 0.247
10 Poes | 12490 | 0818 0.686 0.781 | 0625
15 18735 | 1.460 1.334 1425 | 1.141
20 24980 | 2.259 2.187 2239 | 1792
Ma 1.8
B 1.497 Prted Cs kad
et [deg] | Plfoos 0.384 0.25 0.5 0.384
0 0000 | 0007 | 0006 | 0006 | 0004
5 7483 | 0418 | 0315 | 0363 | 0242
10 Poes | 14967 | 1054 | 0919 | 0982 | 0656
15 22450 | 1916 1817 1.863 1.245
20 20933 | 3004 | 3010 | 3007 | 2009
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Ma 2
B 1.732 P Cs kad
olas [deg] | Ml | 0444 | 025 0.5 0.444

0 0000 | 0124 | 0006 | 0032 | 0019
5 8660 | 0489 | 0390 | 0413 | 0238
10 Paes | 17321 | 1438 | 1170 | 1229 | 0710
15 25981 | 2968 | 2343 | 2483 | 1434
20 34641 | 5082 | 3911 | 4173 | 2409

Rys. P4.13.2. Wspotczynnik sity nosnej kadtuba w zakresie naddzwiekowym (metoda Il)

Metoda llI

Poniewaz przyjeto, ze przekrdj kadtuba jest kotowy, to @ = b, to mamy fi=1,
f,=1.

W przyktadzie 4.12 obliczono n =0.678. W rozpatrywanym zakresie liczb Ma-
cha wspétczynnik oporu nieskonczenie dtugiego cylindra w ustalonym przeptywie
poprzecznym Cxw jest zmienny. Okresla sie go z rys. 4.34. Wz6r (4.70) daje:

S . * S al 0z .
C, tas = f——%—sin2a,,. cos P | f,nC.. Sk$sm2 Qpagr =
kad _ poprz kad _ poprz
. . . 19.03 .
_p. 0008 20 4 cosakTald +1-1-C,, 197073 sin’ @y = (P4.13.4)

= 0.343sin 2a,. cOS “kzad* +10.751-C,_ sin .
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Wykorzystujac wartosci CXOC okreslone w metodzie |, w tabeli ponizej i na rys.

P4.13.3 zebrano wyniki dotyczgce réznych liczb Macha.

Ma
C: kad
1.4 1.6 1.8 2
0 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
Okad [deg]
5 0.1576 0.1576 0.1576 0.1576
Ma
C: kad
1.4 1.6 1.8 2
10 0.5062 0.5088 0.5133 0.5190
Okad [deg] 15 1.0695 1.0942 1.1252 1.1649
20 1.9007 2.0023 2.1363 2.2892

Rys. P4.13.3. Wspotczynnik sity nosnej kadtuba w zakresie naddzwiekowym (metoda Ill)
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4.3. Wspolcezynnik sily nosnej usterzenia poziomego

Sita powstajaca na usterzeniu jest rowna:

2

p . —c, Puvig (4.84)

za za
)

Sh jest powierzchnig odniesieniowg usterzenia. Vi jest predkoscig strumienia opty-

wajgcego usterzenie. Predkos¢ ta jest mniejsza od predkosci w rejonie skrzydta.
Wspdlczynnik silty nosnej usterzenia Cza 1 zalezy od jego kata natarcia an

oraz od kata wychylenia steru wysokosci ou, Zgodnie z rys. 4.1 kat ten jest rowny:

o, =atd, —&, (4.85)

o1 jest katem zaklinowania usterzenia. Jest on mierzony pomi¢dzy srednimi cigci-
wami aerodynamicznymi skrzydta i usterzenia. Kat &4 to kat skosu strumienia
W obszarze usterzenia.
Wspotczynnik Cza 1 mozna przedstawic¢ nastepujgco:
1)
Coan =Coan(ay —ap ) +C 6, (4.86)

za_ za_H

Pochodng C.", wyznacza si¢ podobnie jak dla skrzydta (patrz podrozdz.

za_H

4.1.2).

Rys. 4.43. Powierzchnia wirowa za skrzydlem
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Za skrzydlem wytwarzajacym sil¢ nos$ng generowane jest pole wirowe.
W oparciu o badania eksperymentalne przyjmuje si¢, ze jest to powierzchnia, ktora
formuje si¢ na krawedzi splywu skrzydta i przemieszcza w dot, zwijajac w dwa
wiry koficowe. Jezeli skrzydto jest proste i ma duze wydtuzenie, to powierzchnia
ta jest w przyblizeniu ptaska. W przypadku skrzydet o duzym kacie skosu krawedzi
sptywu powierzchnia wirowa jest wygieta do gory w srodkowej czesci (w poblizu
plaszczyzny symetrii samolotu). Natomiast wiry koncowe pozostaja rownolegte do
kierunku naptywajacego na skrzydto strumienia i jednoczesnie przemieszczaja si¢
w kierunku ptaszczyzny symetrii. Wiry te wptywaja na kat natarcia usterzenia, od-
chylajac strumien powietrza do dotu. Jednoczes$nie straty energii strumienia pod-
czas optywu skrzydta powoduja, ze predkos¢ przeptywu maleje. Maleje zatem ci-
$nienie dynamiczne w rejonie usterzenia.

4.3.1. Skos strumienia w obszarze usterzenia poziomego

Wystepujacy we wzorze (4.85) kat &n jest Srednim katem, o jaki strugi powie-
trza sg odchylane do dohu. Jest on nazywany katem skosu strumienia w obszarze
usterzenia poziomego. Jest on tym wiekszy, im wiekszy jest kat natarcia (wspot-
czynniki sity nos$nej skrzydta). Przyjmuje sie, ze:

&y =&y +aioc=gOH +eLa (4.87)
oa

& Jjest katem skosu przy zerowej wartosci kata natarcia skrzydta. Warto$¢ g,
miesci si¢ w przedziale 0.5°+1.5°. Wyniesienie usterzenia nad kadlub zmniejsza
ten kat. Z kolei pochodna ¢; zalezy od wzajemnego polozenia usterzenia i skrzy-
dta oraz od geometrii skrzydta (zbiezno$ci, skosu, wydtuzenia).

A, B. Zakres poddzwigekowy i transoniczny
Z badan wynika, Zze pochodna &;; jest proporcjonalna do pochodne;j sity nosnej

skrzydta C,

= sz - W zakresie transonicznym zmienia si¢ ona w sposob podobny do
pokazanego na rys. 4.8. Zmiany te sg powigzane z wydtuzeniem i gruboscig skrzydta.

W zakresie poddzwigkowym i transonicznym pochodng &/ mozna wyzna-
czy¢, uzywajac wynikdw badan w tunelu aerodynamicznym lub poprzez przybli-
zone obliczenia inzynierskie:

CO{
a_skrz_Ma
gl =gl < —RSw M (4.88)
Ma=0 C‘Z
za_skrz_Ma=0
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Gradient &}

. dotyczacy matych liczb Macha jest rowny:

Ma=

1.19
=444 KK Ky, Joos Ay | (4.89)

oa
&
H Ma=

Wystepujace tu wspotczynniki zalezg od geometrii skrzydta i potozenia uste-
rzenia poziomego:

1
T (4-50)
K, = 107 =3 (4.91)
n
=
K, =1 (4.92)

gdzie z;, i L, okre$laja potozenie ogniska aerodynamicznego usterzenia wzgle-
dem ogniska skrzydta, odleglo$¢ L, jest dodatnia, natomiast z,, jest dodatnie,
jezeli usterzenie lezy powyzej ptaszczyzny skrzydta, tak jak pokazano na rys. 4.44.

i( LH >|

ognisko aerodynamiczne T
skrzydla ognisko aerodynamiczne *
\ usterzenia poziomego fH

ba >

Rys. 4.44. Potozenie ogniska aerodynamicznego usterzenia poziomego wzgledem ogni-
ska aerodynamicznego skrzydta

Na rys. 4.45+4.47 pokazano wspolczynniki K, K, Ky. Zakres stosowalnosci
wzoru (4.89) jest nastepujacy:

— wydluzenie skrzydta: 2<1<8,;
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— zbieznos¢ skrzydta: n=>0.615;

— kat skosu linii ¥ cigciw skrzydta: 3.4° <Ay <56.5°%;

0.25 —

. . . 21,
— pionowe potozenie usterzenia: -0.177 < IH <0.537;

<2.44;

. . . 2L,
— poziome polozenie usterzenia: 0.78< I H

— rozpigto$¢ usterzenia: 0.28<-H-<0.8.

0.30

0.25

0.20

0.05

0.00

Rys. 4.45. Wspotczynnik K,

1.40
1.35
130
1.25

i 120 |
1.15
110 |

1.05 |

1.00 -

Rys. 4.46. Wspotczynnik K
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Rys. 4.47. Wspotczynnik Ky

Inny, oparty na badaniach do§wiadczalnych, wzér pozwalajacy obliczy¢ po-
chodng &}, ma postac:

ce ’ 0.25 B N
eo|  —0367msel By | (107230 2y (4.93)
va-0 275 | L, ™ !

C. Zakres naddzwiekowy
W zakresie naddzwigkowym obliczenie pochodnej & ‘Ma wymaga zastoso-

wania ztozonych wykresow uwzgledniajacych potozenie usterzenia wzgledem
skrzydta. Pochodna ta jest proporcjonalna do pochodnej silty normalnej skrzydta
wzgledem kata natarcia. Dla skrzydet, ktore nie majg naddzwigkowej krawedzi na-

tarcia 1 krawedzi sptywu, mozna pochodng ¢ va obliczy¢ ze wzoru:
1.62-C;

za_skrz_Ma
L UL 4.94
— (4.94)

o
Przykiad 4.14

Oblicz kat skosu strumienia w obszarze usterzenia poziomego w oparciu
0 geometrie samolotu okreslong w przyktadzie 1.1 i wyniki z przyktadéw 4.2+4.4.
Rozwigzanie — oblicza sie kolejno:

— ze wzoru (4.90) wspotczynnik K

K =1—L=1—#=0.2 (P4.14.1)
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— ze wzoru (4.91) wspotczynnik K,;:

_10np-3 10-4.16-3

K, =1.3255 (P4.14.2)
’ n 7-4.16
— ze wzoru (4.92) wspotczynnik Ku:
1— ZTH 1- —0.26
Ky = = 0.14 =1.01 (P4.14.3)

2L, i/2*4.02
| 9.14

— ze wzoru (4.89) pochodng &}

Ma=0

a
&y

119
| =444 KKK Joos Ay | =

Ma=|

T (P4.14.4)
= 4.4/ 0.2-1.3255-1.01, |cos =0.846
{ 57.29

— ze wzoru (P4.2.5) pochodng C

a .
za_skrz_Ma=0 -

18.84

2+13.842-8.461Ma°
18.84

T 24+4/13.842-8.461- 07

a j—
za_skrz_Ma=0

(P4.14.5)
=3.293

Dla Ma = 0.6 otrzymuje sie C, =0.915.

za_skrz
Dalsze obliczenia wykonuje sie z wykorzystaniem wzoru (4.88). Wymagaja
one uwzglednienia wynikéw z przyktadow 4.2+4.4. Na przyktad dla Ma = 1.07:

CG{
gl =gt —RSwM 0.846 1% _1 06 (P4.14.6)
Ma=0 C;;_skrz_Ma:O 3.293

W zakresie naddzwiekowym wykorzystuje sie wzér (4.94). Dla Ma=1.6
mamy:
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oo 162:C;, 4 wa 1.62-2.705
" A 3,143

=0.465 (P4.14.7)

W tabeli ponizej zebrano wyniki obliczeh dla wszystkich zakresow predkosci.

Zakres Poddzwiekowy Transoniczny Naddzwiekowy
Ma 0 >0 1.0 | 1.07 | 114 14 | 16 | 1.8 | 20
18.84

Cr s 3293 4.361/4.143 4.039| 3.11 |2.705|2.412 2.184

2++/13.842 -8 461Ma’

4.84
2++/13.842 - 8.461Ma>

g, 0.846 1.120 1.064 | 1.037 | 0.535|0.465|0.415 0.376

4.3.2. Wspolezynnik hamowania predkosci w obszarze usterzenia
poziomego

Strumien powietrza przeptywajacy wokot skrzydta i kadtuba jest hamowany.
Dlatego wektor predkosci Vi nie tylko zmienia kierunek, ale réwniez jest krotszy
niz wektor Vs (patrz rys. 4.1). Zatem cisnienie dynamiczne w obszarze usterzenia
jest mniejsze niz w rejonie skrzydta. W obliczeniach wykorzystuje si¢ tzw. wspol-
czynnik hamowania strumienia w obszarze usterzenia poziomego ku. Jest on
rowny:

PV
2 _ Vi
k, = Y :# (4.95)
2

A. Zakres poddZwiekowy

Dla samolotéw z usterzeniem poziomym zamocowanym w tylnej czesci ka-
dtuba wspotczynnik ten miesci si¢ w przedziale 0.85+0.95 przy predkosciach pod-
dzwigkowych. Na rys. 4.48 pokazano przykltadowe wartosci wspotczynnika ky
w zaleznosci od stosunku powierzchni podkadlubowej usterzenia do powierzchni
usterzenia. Natomiast rys. 4.49 przedstawia wptyw pionowego potozenia usterze-
nia zy (odniesionego do $redniej cigciwy aerodynamicznej ba) na ky dla réznych
liczb Macha dla kata natarcia & = 0°. Wida¢ silny wptyw liczby Macha na hamo-
wanie strumienia, szczegolnie gdy usterzenie lezy w niewielkiej odlegtosci nad
ptaszczyzng skrzydta.
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Rys. 4.48. Wspotczynnik hamowania strumienia w obszarze usterzenia poziomego

Rys. 4.49. Wptyw pionowego potozenia usterzenia poziomego na ky

W uproszczonych obliczeniach dotyczacych ptaszczyzny symetrii samolotu
mozna przyjaé, ze wspotczynnik Ky jest rowny:

2'42 CXa SKrz
=1 NI o [fi] (4.96)
403 2z,

a

H
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gdzie:

— X jest odlegloscig ogniska aecrodynamicznego usterzenia poziomego od krawe-
dzi sptywu cigciwy srodkowej skrzydta. Odlegtos¢ ta jest mierzona wzdtuz linii
srodkowej $ladu zaskrzydtowego;

— Z jest odlegtoscia pionowa ogniska aerodynamicznego usterzenia od $ladu za-
skrzydtowego. Zalezy ona od aktualnego kata natarcia ¢, kata skosu strumienia
&+ (w punkcie bedgcym rzutem ogniska aerodynamicznego usterzenia pozio-
mego na plaszczyzneg, w ktorej lezag wiry koncowe skrzydta) oraz kata y wyni-
kajacego z potozenia ogniska aecrodynamicznego usterzenia poziomego wzgle-
dem krawedzi sptywu $redniej cigciwy aerodynamicznej:

z=xtan[y —(a—¢,)] (4.97)

Mozna tu przyjac, ze kat g4 oblicza si¢ ze wzoru analogicznego do (4.94):

:1'62'Cza_skrz (4 98)

&
H
7

C

Zw we wzorze (4.96) jest potowa szerokos$ci wiru zaskrzydtowego w odleglosci x
od krawedzi spltywu cigciwy srodkowej skrzydta. Obliczy¢ go mozna z zalezno$ci:

sk OKTESla sig, stosujac wzor (4.5).

b

a

z,=0.68b, \/cxao_ser {i+ 0.15] (4.99)

Na rys. 4.50 pokazano opisane powyzej katy i odleglosci.

kierunek strumienia za skrzydlem

linia srodkowa sladsu zaskrzydiowego

i —% cigciwa Srodkowa
(u—

Rys. 4.50. Schemat do obliczen wspotczynnika hamowania predkosci
Jezeli obliczona ze wzoru (4.97) odlegto$¢ z jest wieksza od zw (z2>Zw), to uste-

rzenie znajduje si¢ poza §ladem zaskrzydlowym i wspotczynnik hamowania stru-
mienia ky jest rowny 1 (ku =1).
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B, C. Zakres transoniczny i naddzwiekowy

Dla zakresu transonicznego mozna stosowac opisang powyzej metode okre-
$lania wspotczynnika ky. Wystepujacy we wzorach wspotezynnik sity oporu przy
zerowej sile nosnej Cyao skrz nNalezy oblicza¢, pomijajac opor falowy (podrozdz.
5.1.1 B. Zakres transoniczny).

W zakresie predkosci naddzwickowych warto$¢ wspotczynnika thumienia
strumienia maleje do wartosci 0.75+0.85. Okresla si¢ go odrgbnie dla obszarow
Z nielepkim lub lepkim przeptywem strumienia powietrza. Obszar, dla ktorego
przyjmuje sie, ze oplyw jest nielepki, ograniczony jest falami uderzeniowymi lub
rozrzedzeniowymi. W tym obszarze przeptyw jest dwuwymiarowy i moze by¢ ana-
lizowany metodami dotyczacymi teorii fal uderzeniowych. Natomiast, jezeli uste-
rzenie znajduje si¢ poza obszarem wyznaczonym przez fale uderzeniowe i rozrze-
dzeniowe generowane przez skrzydto, to do okreslenia wspotczynnika ky mozna
wykorzysta¢ opisang powyzej metode dotyczaca zakresu poddzwigkowego.
Wspolczynnik sity oporu Cyao sk nalezy oblicza¢, uwzgledniajac opdr falowy
(podrozdz. 5.1.1 C. Zakres naddzwickowy).

Przyktad 4.15

Oblicz wspdtczynnik ttumienia strumienia w obszarze usterzenia poziomego
w oparciu o geometrie samolotu okreslong w przyktadzie 1.1 i wyniki z przyktadéw
4.2+44.

Rozwigzanie:

Ponizej pokazano obliczenia dla kata natarcia a = 4° dla Ma=0:

Wykorzystuje sie dane: z przyktadu 4.1 aoskr; = -1.74° oraz z przyktadu 4.2
=3.293.

— wspotczynnik sity nosnej ze wzoru (4.5):

Ca

za_skrz

4-(~1.74)
57.29

Coa s =Cot s (@ = gr) =3.29 =033  (P4.15.1)

za_skrz

— skos strumienia w ognisku aerodynamicznym usterzenia ze wzoru (4.98):

162:C, 4, 1.62:033

=5.674-10% rad [3.25°] (P4.15.2)
7} 3.14-3

€n

Potozenie ogniska aerodynamicznego usterzenia wzgledem krawedzi sptywu
cieciwy srodkowej skrzydta:
— na podstawie rys. P1.1.7 i P1.1.3 odlegto$¢ pozioma:

x=X; —(X, +b)=11.55-(5.14+4.93)=1.48m  (P4.15.3)
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— przyjmujgc kat y= 0, odlegtos¢ pionowa ze wzoru (4.97):

4-3.25 2
z=Xtan[y — (¢ —¢,)]=1.48tan| 0 — =-1.936-10" m
[r—( h)J { ( 5729 )}
(P4.15.4)
— potowa szerokosci wiru zaskrzydtowego ze wzoru (4.99):
X
z,=0.68- ba\/Cxao_skrz (b— + 0.15] =
: (P4.15.5)

= 0.68~3.44\/5.7506-10'3 (%+0.15j =0.135m

Wartos¢ C

— wspdtczynnik ttumienia strumienia ze wzoru (4.96):

I (1 z ] _

=5.7506-10" obliczona zostata w przyktadzie 5.1.

xa0_skrz

H

bl+o.3 2z,
a (P4.15.6)
2.424/5.7506-10° (7 (~1.936-107)
=1-=— cos’| —~———~|=0.761
48 03 2 0.135
3.44

W tabelach ponizej zgromadzono wynik obliczen dla r6znych liczb Macha.
Dane do obliczen dla réznych liczb Macha

Zakres | Poddzwiekowy Transoniczny Naddzwiekowy
Ma 0 0.6 1 1.07 | 1.14 1.4 1.6 1.8 2
Cxa0 |0.0058|0.0058 | 0.0058 |0.0058 | 0.0058  0.0144 0.0133/0.0128 0.0123
Cra skrs®| 3.293 | 3.564 | 4.361 | 4.143 | 4.039 | 3.110 | 2.705 | 2.412 | 2.185

Zw 0.135 | 0.135 | 0.135 | 0.135 | 0.135 | 0.214 | 0.206 | 0.201 | 0.198
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Wyniki obliczen dla Ma =0

o [deg] Cra_skiz &n [deq] z Kn
0 0.100 0.99 0.025 0.770
2 0.215 2.12 0.003 0.749
4 0.330 3.25 -0.019 0.761
6 0.445 4.38 -0.042 0.803
8 0.560 5.52 -0.064 0.864
10 0.675 6.65 -0.087 0.928
12 0.790 7.78 -0.109 0.978
14 0.905 8.91 -0.132 1.000
16 1.020 10.05 -0.154 1.000

Wyniki obliczen dla Ma = 0.6

o [deg] Cra_skiz &n [deq] z Kn
0 0.108 1.07 0.028 0.774
2 0.233 2.29 0.008 0.751
4 0.357 3.52 -0.012 0.754
6 0.482 4.74 -0.032 0.783
8 0.606 5.97 -0.052 0.831
10 0.730 7.20 -0.072 0.889
12 0.855 8.42 -0.093 0.943
14 0.979 9.65 -0.113 0.983
16 1.104 10.87 -0.133 1.000

Wyniki obliczen dla Ma = 1.0

o [deg] Cra_skiz &n [deq] z Kn
0 0.132 1.30 0.034 0.785
2 0.285 2.80 0.021 0.763
4 0.437 4.30 0.008 0.751
6 0.589 5.80 -0.005 0.750
8 0.741 7.30 -0.018 0.759
10 0.894 8.80 -0.031 0.780
12 1.046 10.30 -0.044 0.808
14 1.198 11.80 -0.057 0.843
16 1.350 13.30 -0.070 0.880

214



Grzegorz KOWALECZKO

Wyniki obliczen dla Ma = 1.07

a[deg]

Wyniki obliczen dla Ma = 1.

a[deg]

Wyniki obliczen dla Ma = 1.

o [deg]
0

© o AN

Cza_skrz
0.126
0.270
0.415
0.560
0.704
0.849
0.994
1.138
1.283

Cza_skrz
0.123
0.264
0.405
0.546
0.687
0.828
0.969
1.110
1.251

Cra_skrz
0.094
0.203
0.312
0.420
0.529
0.637
0.746
0.854
0.963

4

¢ [deg]
1.24
2.66
4.09
5.51
6.94
8.36
9.79
11.21
12.64

¢ [deg]
1.21
2.60
3.99
5.38
6.77
8.15
9.54
10.93
12.32

&H [deg]
0.93
2.00
3.07
4.14
5.21
6.28
7.35
8.42
9.49

z
0.032
0.017
0.002
-0.013
-0.027
-0.042
-0.057
-0.072
-0.087

0.031

0.015
0.000
-0.016
-0.032
-0.048
-0.063
-0.079
-0.095

0.024
0.000
-0.024
-0.048
-0.072
-0.096
-0.120
-0.145
-0.169

K
0.782
0.759
0.749
0.754
0.773
0.805
0.844
0.887
0.929

K
0.780
0.757
0.749
0.757
0.782
0.818
0.862
0.908
0.949

Kn
0.615
0.603
0.615
0.650
0.704
0.770
0.841
0.906
0.958
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Wyniki obliczen dla Ma = 1.6

o [deg] Cra_skiz &n [deq] z Kn
0 0.082 0.81 0.021 0.627
2 0.177 1.74 -0.007 0.618
4 0.271 2.67 -0.034 0.643
6 0.365 3.60 -0.062 0.697
8 0.460 4.53 -0.090 0.770
10 0.554 5.46 -0.117 0.851
12 0.649 6.39 -0.145 0.924
14 0.743 7.32 -0.173 0.977
16 0.838 8.25 -0.201 1.000

Wyniki obliczen dla Ma = 1.8

o [deg] Cra_skiz &n [deq] z Kn
0 0.073 0.72 0.019 0.634
2 0.157 1.55 -0.012 0.629
4 0.242 2.38 -0.042 0.664
6 0.326 3.21 -0.072 0.732
8 0.410 4.04 -0.102 0.818
10 0.494 4.87 -0.133 0.903
12 0.578 5.70 -0.163 0.968
14 0.663 6.53 -0.194 0.999
16 0.747 7.36 -0.225 1.000

Wyniki obliczen dla Ma = 2.0

o [deg] Cra_skiz &n [deq] z Kn
0 0.066 0.65 0.017 0.639
2 0.143 1.41 -0.015 0.638
4 0.219 2.16 -0.048 0.682
6 0.295 2.91 -0.080 0.761
8 0.371 3.66 -0.112 0.855
10 0.448 4.41 -0.145 0.938
12 0.524 5.16 -0.177 0.990
14 0.600 5.91 -0.210 1.000
16 0.677 6.67 -0.243 1.000
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4.4, Wspolezynnik sily nosnej samolotu — czesé statyczna
i od sterowania

Sita nosna samolotu jest suma sity generowanej przez skrzydto, kadtub i uste-
rzenie poziome’. Mozna zatem przyjaé, ze:

VZ
P, =C, pHTss =Py o+ P g + Py COSE, (4.100)

za_ skrz

Poszczegolne sity sg odpowiednio roéwne:
— zgodnie z (4.4) sita no$na skrzydta:

2
_c, PV (4.101)

za_skrz
- 2

P

za_skrz

— zgodnie z (4.50) sita nos$na kadtuba:

2
I:)a_kad =C pHVS S (4102)

Z za_kad 2 kad _ poprz

— zgodnie z (4.84) sila no$na usterzenia poziomego:

2

P, ., =C pHZVH S, (4.103)

za_ za_H

Stad wspolczynnik sity nosnej catego samolotu jest rowny:

C,=C +C

za = “Yza_skrz

~C

S_kad + C
S.q +C

za_kad

(4.104)
+C

za_skrz za_kad

Wprowadzono tu wzgledne wartosci powierzchni odniesieniowych kadtuba
i usterzenia poziomego:

_ S _
Stad = kadépo_prz ) Sy :S_H (4.105)

7 Jest to przyblizenie, poniewaz nie uwzglednia interferencji acrodynamiczne;.
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Wykorzystujac wzory (4.5), (4.61)8, (4.49), (4.85), (4.87), mozna czesC sta-
tyczng 1 czg$¢ od sterowania wspotczynnika sity nos$nej samolotu przedstawi¢ na-
stepujaco:

C,=C,,+Cla+Cls, +Chg, (4.106)

cz. statyczna sterowanie

za0

Poszczegolne sktadniki sg odpowiednio réwne:

CzaO =-C, ao_skrz - Czofal_kad (¢skrz + aO_kad )S_kad - CZ;H_H (a0H * &on )kH S_H (4107)

za_skrz

CZD; = Cszl_skrz + C;_kad Skad + C;H_H (1 - 531 )kH S_H (4 108)
Cl =Cl k.S, (4.109)
Ch =C& kS, (4.110)

Pochodne sity nosnej skrzydta i usterzenia poziomego oblicza si¢, wykorzy-
stujac metody opisane w podrozdz. 4.1.2. Natomiast do kadluba odnosi si¢ pod-
rozdz. 4.2.

Dwa ostatnie sktadniki w (4.106) dotycza sterowania, przy czym sktadnik
C% g, wystepyje tylko wtedy, gdy usterzenie poziome jest przestawne. Jezeli kat

o jest staty, to sktadnik ten nalezy wlaczy¢ do Cra0. Warto zauwazy¢, ze dla wielu
samolotow usterzenie jest konstruowane w oparciu o profile symetryczne. W takim
przypadku kat «,, jest rowny zeru.

4.4.1. Czes¢ statyczna wspoélczynnika C;,

Wplyw interferencji aerodynamicznej

Interferencja aerodynamiczna zmienia sity nosne powstajace na skrzydle, ka-
dtubie i usterzeniu. W obliczeniach nie rozpatruje si¢ kadtuba osobno, natomiast
uwzglednia si¢ sile no$na generowana przez uktad skrzydto—kadtub oraz uktad
usterzenie poziome—kadtub:

8 We wzorze (4.61) pominieto czlon zawierajgcy Otkzad .
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V2
Pza = CzapHTSS = Pza_skrz+kad + I:)za\_HJrkad COS‘("H (41 1 1)

W tym przypadku, wystgpujace w czesci statycznej wzoru (4.106) wspolczyn-

niki C,,, i C;, sa odpowiednio réwne:
CzaO = _C;;_skm-kad ao_skrz - Czgf';lH_H+kad (aOH + &y )kH S_H (41 12)
C;; = C;_skrukad + C:;H_H+kad (1 - 53 )kH S_H (41 13)

Wystepujace tu pochodne sity nosnej uktadu skrzydto—kadtub i usterzenia ob-
licza sig¢, wykorzystujac pochodne izolowanych powierzchni no$nych, ktore nalezy
pomnozy¢ przez wspodtczynniki interferencji:

a _ o

Czafskrukad - Czafskrzfzewn ' fS*fskrzlkad (41 14)
ay oy .

Czz>17H+ka\d - CzafH _zewn fS*lekad (41 15)

Pochodne CZ i Cov

7 skiz_zewn w H_zenn dotycza skrzydia ,,zewngtrznego” i uste-
rzenia ,,zewngtrznego” (patrz rys. 1.6). Pochodne te oblicza si¢ metodami opisa-
nymi w podrozdz. 4.1.2 dla odpowiedniego zakresu predkosci. Rowniez od za-

kresu predkosci zalezg wspotczynniki interferencji fs g nea 1 fs. ke -

A. Zakres poddzwiekowy
W  zakresie poddzwigkowym i transonicznym pochodne C

za_skrz _zewn
I Cli h e Wylicza si¢ ze wzoru (4.17), w ktorym do obliczen nalezy przyjac wy-
dluzenia skrzydla utworzonego z zewnetrznych czesci skrzydla rzeczywistego.
Sposob budowania takiego skrzydta ,,zewnetrznego™ (obliczeniowego) pokazano
na rys. 1.6. Skrzydto to ma mniejszg rozpigto$¢ niz skrzydto rzeczywiste i inng

zbieznos¢. Zatem:

ce = 27 o (4.116)

za_ skrz _zewn 22

2+ | Cmn (1+tan® A, —Ma’)+4

C;;_ prof
2r
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Wspotezynniki fg g peq | fs. pjee mOZna przedstawi¢, wykorzystujac wzor
(4.19):

S zewn d kad /skrz ’
fs. _wrenas = 5 -1.07- 1+—| (4.117)
SH zewn dk d/H ’
fo wpas =—————-1.07-| 14— (4.118)
- Sy I,
gdzie: diadiskrz — Srednica kadluba w rejonie mocowania skrzydta; | — rozpigto§é

skrzydta; Szewn — powierzchnia skrzydta ,,zewnetrznego” (bez czesci podkadiubo-
wej); Okawn — $rednica kadluba w rejonie mocowania usterzenia; Iy — rozpigtosé
usterzenia; SH_zewn— powierzchnia usterzenia bez czesci podkadtubowe;.

Niekiedy dla fS*_skrz_kad przyjmuje si¢ inne wyrazenie:

S
fS*_skrz/kad = (Knos+ ps + Kskrz/kad + Kkad/skrz)% (41 19)

Kros+ps uwzglednia wptyw nosa oraz czesci kadtuba lezacej przed skrzydtem
,Zewnetrznym’ na site no$ng. Wspotczynnik ten jest najczesciej niewielki. Mozna
go obliczy¢ ze wzoru:

C; nos+ ps Skad poprz
=—= = 4.120
nos+ ps Ca S ( )

za_skrz _zewn ™ zewn

K

Zaktadajac, ze cz¢$¢ kadtuba pomiedzy noskiem i skrzydiem ,,zewnetrznym”

jest cylindrem, mozna przyjaé, ze pochodna sity normalne;j® Cf_nos +ps J€St TOWNa

C, nos+ps = Cf_nos +cylinder = 2. Wynika to z przebiegéw pokazanych narys. 4.321 4.33

(ich lewa strona).
Drugi i trzeci sktadnik w (4.119) uwzgledniaja wzajemng interferencje skrzy-
dta i kadtuba. W zakresie poddzwickowym mozna je obliczy¢ ze wzorow:

9 Pochodna jest odniesiona do przekroju poprzecznego kadtuba.
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d ‘ d
K g =0.176(—ka"|’smj +0.824—k"""|’Ser +1 (4.121)

d ’ d
Kkad/skr2=0-824( kadI/ser] +1176 kadllskrz (4122)

Zatem ich suma jest rowna:

d 2
Kskrz/kad + Kkad/skrz = (1-'—%) (4.123)

Przyktad 4.16

Oblicz pochodng sity nosnej uktadow skrzydto—kadtub Cfa_skmkad oraz uste-

rzenie poziome—kadtub Cf;“_mmd w zakresie poddzwiekowym dla Ma=0

i Ma = 0.6 dla samolotu, ktérego geometrie okreslono w przyktadzie 1.1. Nalezy
uwzgledni¢ wyniki z przyktadu 2.8.
Rozwigzanie — oblicza sie kolejno:
Skrzydto ,,zewnetrzne”
— ze wzoru (4.117):

S d 2 15y
fs. qenes = Zg”““ -1.07~(1+%j :2—8~1.07(1+mj =1.087 (P4.16.1)

e daMa=0
— ze wzoru (4.116):

27

C [24 Zewn

za_skrz_zewn — 2

24 | tem ;(1+tan’ A, —Ma’)+4

{C:;_ prof ] "
27 (P4.16.2)

_ 2-3.14-2.78 ~3.158

2
2+ Lz(l+ tan”22° —0.0°) + 4
( 6.477

2.3.14
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— ze wzoru (4.120):

C; S .
oseps = e EEE o 2117 _ 0534 (P4.16.3)
cs S 3.158-21

za_skrz_zewn ™~ zewn

K

— ze wzoru (4.121):

d 2 d
Krzrkad = 0176(%] + 0.824% +1=

2 (P4.16.4)
=0.176 £ +0.824£+1:1.14
9.14 9.14
— ze wzoru (4.122):
d ’ d
Kkad/skrz :0824[ kadllsker +1.176 kadllskrz —
) (P4.16.5)
=0.824 £ +1.176£:O.215
9.14 9.14
— ze wzoru (4.123):
d ’ 15 Y
Karzias + Kiagrue =| 14755 | = 1+—j =1.355  (P4.16.6)
I 9.14
— ze wzoru (4.119):
Szewn
fS*_skrz/kad = (Knos+p3 + Kskrz/kad + Kkad/skrz) S
(P4.16.7)

=(0.0534+ 1.355);—; =1.056

Na podstawie (P4.16.1) i (P4.16.7) srednia warto$¢ wspotczynnika fS*_skrz/kad

WYynosi:

fs. sz :mzl-()?z (P4.16.8)

222



Grzegorz KOWALECZKO

Ze wzoru (4.114) mamy:

C a
za_skrz+kad

:Ca

za_skrz_zewn

fs. samaa =3-157-1.072=3.385  (P4.16.9)

e daMa=0.6
— ze wzoru (4.116):

27/

C? _ zewn _
za_skrz_zewn — 2 -

2+ %(H tan’ A, —Ma®)+4

CZ’;\_ prof
27

(P4.16.10)
_ 2'7822-3.14-2.78 _34
2+ W(1+tar1222° ~0.6°)+4
(2-3.14
— ze wzoru (4.120):
K _ G nosepsSiaa_popre _ 2-1.77 =0.0496 (P4.16.11)

nostps —Ca S 34.21

za_skrz _zewn ™ zewn

— ze wzoru (4.119):

S

. _ (0.0496 + 1.355) 2= =1.05
S 28
(P4.16.12)

fS*_skrz/kad = (Knos+ps + Kskrz/kad + Kkad/skrz)

Na podstawie (P4.16.1) i (P4.16.10) $rednia wartos¢ wspdiczynnika
fS*_skrz/kad WYynosi:

fs. _srzikad =w=1.069 (P4.16.13)

Ze wzoru (4.114) mamy:

C a
za_ skrz+kad

=C*

za_skrz _zewn

A, qounag =34-1.069=3.63  (P4.16.14)

Dla Ma = May = 0.847 otrzymuje sie CZ =4.202.

za_skrz-+kad
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Usterzenie poziome ,,zewnetrzne”
Analogiczne obliczenia przeprowadzone w oparciu o dane zawarte w przykta-
dzie 1.1 dla ,zewnetrznego” usterzenia poziomego daty nastepujgce wartosci po-

% .
ChOdneJ Cza_H_zewn '

« daMa=0 C&, .. =272
+ daMa=06 CZ, . =288

Na podstawie (4.118) oblicza sie:

S 2
fs hias = Hézewn -1.07-(1+dk;‘¢] =

H H

2 (P4.16.15)
=ﬂ-1.07(1+1;5) —0.896
5.58

12.25

Ze wzoru (4.115) otrzymuje sie:

e dlaMa=0

Cf‘;_mkad :C;’;“_H_Zewn . fs*_H,kad =2.72-0.896=2.438 (P4.16.16)
e dlaMa=0.6

C;H_H+kad ZC;H_H_zewn . fs*_H,kad =2.88-0.896 = 2.58 (P4.16.17)

B, C. Zakres transoniczny i naddzwiekowy
W zakresach transonicznym i naddzwigkowym zastosowanie ma metoda

uwzgledniajaca interferencj¢ aerodynamiczng. Wspdtczynniki fs*_skrz/kad i fS*_H Ikad

sg okres$lone wzorami analogicznymi do (4.119):

S

fs*fskrz/kad = (Knos+ ps + Kskrz/kad + Kkadlskrz)% (4124)

S
H _zewn
fS*_H/kad = (KHlkad + KkadIH )—S
H

(4.125)
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Knos+ps Wyznacza si¢ ze wzoru (4.120). Wystepujaca w nim pochodng sity nor-
malnej noska i czesci kadtuba pomiedzy noskiem i skrzydtem ,,zewnetrznym”

Cf_n05+ps mozna okresli¢ z rys. 4.32 1 4.33 (ich prawa strona) lub z rys. 4.39 i 4.40.
W tym celu przyjmuje si¢, ze cze$¢ kadtuba pomiedzy noskiem a skrzydlem ,,ze-
wnetrznym” jest cylindryczna i Cza_nmpS =Cf_nos+cy"nde,. Jezeli nie ma tej czgsci

(1s=0), to pochodna mozna obliczy¢, znajac smuktos¢ czesci nosowej kadtuba fnos
7€ WZOrow:
— dla noskéw ostrotukowych:

2
—0.378 (fij +0.092£+2.524 dla 0.43%31
Cy noseps = f”“ , f”“ f”"s (4.126)
—-0.317 (ﬂj +1.261=+1.295 dla 0.5<-=<1
B B B
— dla noskéw stozkowych:
—0.357f£+2.1 dla O.4Sf££0.7
« B
C! roseps = 1.85 dla 0.7 <f—§1 (4.127)
f
1.85 dla 05<-=<1
p

gdzie: B=+Ma®-1 (4.128)

wspotezynniki Ksrzkad | Khkag mozna obliczy¢ z zaleznosci analogicznych do
(4.121):

d 2 d
Keag =0.176 ( kadlfsmj +o.824%+1 (4.129)

2
Kiijeg =0.176 (dkad“*] +0.824dk|a¢+1 (4.130)

. .
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Natomiast sktadniki Kkadsskrz | Kkaa/n 0kres$la sig, wykorzystujac rys. 4.51.
Dotyczy on uktadu skrzydio—kadtub. Aby znalez¢ warto$¢ Kkadsskrz, nalezy:

* W oparciu o warto$¢ cieciwy przykadtubowej Dpryk i $rednicy kadtuba

w rejonie skrzydta Okadiskrz 0dczytaé warto$¢ K

*

kad /skrz ’
* obliczy¢ wspotczynnik Kiadgskrz ze wzoru:

*

K ad /skrz
Kkadlskrz = bk = | (4131)
ﬂCZa skrz_ zewn “+1 [ - lj
N N bprzyk d kad /skrz

Analogiczne dziatania wykonuje si¢, obliczajac Kyagn. Nalezy w nich
uwzgledni¢ parametry geometryczne usterzenia poziomego.

*

kad /skrz

Rys. 4.51. Wspotczynnik K

Przyktad 4.17

Oblicz pochodng sity nosnej ukfadu skrzydto—kadtub Cfa_skmkad w zakresie

naddzwiekowym dla samolotu, ktérego geometrie okreslono w przykfadzie 1.1.
Rozwigzanie:

Obliczenie pochodnej Cf_skrz_zewn izolowanego skrzydta ,,zewnetrznego”

(analogiczne jak w przykfadzie 4.4 — metoda Il)
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Wydtuzenie usterzenia ,zewnetrznego” jest rowne A =2.78. Stad:

zewn

Ao taN A, =2.78 - tan 40° = 2.33 (P4.17.1)

zewn

Zbiezno$¢ skrzydta ,zewnetrznego” jest rowna 7,,,, =3.63. Wynika stad, ze

nalezy wykorzystaé wykresy z rys. 4.13c (7 =4)i4.13d (n = 3).
Obliczenia zostang pokazane dla Ma = 1.6. Dla tej liczby Macha:

B=+Ma?-1=~1.62—1=1249 (P4.17.2)

tanA, tan40°
B 1249

0.672 (P4.17.3)

Otrzymana wartos¢ wskazuje, ze wykorzystywac sie bedzie prawe strony ry-
sunkow.
* Zrys. 4.13d dotyczgcego n = 3 odczytuje sie:
— dla AtanA, =2 B-CJ g =3.58

z_ skrz*

- dla AtanA, =3 B-CJ gr =398

z_ skrz*

— oblicza sie wartos¢ dla A,,,,

tanA, =2.33:

(B-CL g, =3.58+@(2.33—2) =3712 (P4.17.4)

* Zrys. 4.13c dotyczgcego n = 4 odczytuje sie:

— dla AtanA, =2 p-C? =3.632

z_skrz*

— dla AtanA, =2.5 L-C o =3.768

z_skrz*

— oblicza sie warto$¢ dla 4

zewn

tan A, =2.49:

(ﬂ-c;_sm*),,=3.632+%(2.33-2):3.722 (P4.17.5)
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* Oblicza sie wartos¢ wspotczynnika dotyczacg #7zewn = 3.63:

a a (ﬁcf rz*) _(ﬁcf rz*)
IB’Cz_skrz* :(ﬂ'cz_skrz*)l + =X IAII. 3 — : (363_3):
- (P4.17.6)
:3.712+%(3.63—3):3.716

* Stad:

ok :ﬂ'cza_skrz* _3716

z_skrz* = =2.975 (P4177)
- y; 1.249

Uwzglednienie ksztattu noska
Dla profilu NACA 64-204 o grubosci C =0.04 dla a =20.5 (tab. 4.1) oblicza

sie:

— ze wzoru (4.27) y=4a-C=20.5-0.04=0.82 (P4.17.8)

— ze wzoru (4.28) Ay, = y _ 082

= = ~=1.07 (P4.17.9)
cosA, cos40

Z rys. 4.15 (prawa strona) dla % =0.672 odczytuje sie:
dla Ay, =0.82 f. ,=0915

dla Ay, =124 f_, =0.879

ce_2

Dla Ay, =1.07 oblicza sie warto$¢ wspdtczynnika fca :

f, . —f.,
f,o=f, +—=2 “1(1.07-0.82)=
RS 124-082 (P4.17.10)
0915+ 287970915, o7 82)—0.804
1.24-0.82

Ze wzoru (4.29) oblicza sie wartos¢ pochodnej:

C a
za_skrz _zewn

=f. C/ =0.894-2.975=2.66 (P4.17.11)

z_skrz*
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Obliczenie wspoétczynnikow interferencji aerodynamicznej

Pochodna Cf_nm ps MOZna odczytac z prawej strony rys. 4.32 lub z rys. 4.39

dotyczacych kadtuba. Nalezy obliczy¢ iloraz smukiosci, zastepujgc smukto$é fsrod

przez fos:
f
® = % =0.13
fo. 34
Zrys.4.39dla i :% =0.367 odczytuje sie:
f S
- da—"2=0 c? =2.508
fnos Z_Nnos+ps
f S
- dla fp =04 CJ g, =2.767
f S
— interpolacjadla —=-=0.13
C; roseps =2.508 +W(O. 13-0)=2.593

— ze wzoru (4.120):

— Cf_nos+psskad_poprz — 2.593-1.77
e cy S 2.66-21

za_skrz_zewn ™ zewn

K =0.082

— ze wzoru (4.129):
d 2 d
Krzikaa =0- 176(%) + 0.824% +1=

2
=0.176 15 +O.824ﬁ+1=1.14
9.14 9.14

— parametry do odczytu wykreséw z rys. 4.51:

(P4.17.12)

(P4.17.13)

(P4.17.14)

(P4.17.15)
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Bisrsee _ 1.249-1.5

Lot A, =1.249-cot40° =1.488 , =0.436
bprzyk 4.3
Odczytuje sig: Ki.y/qr, =4.192.
— ze wzoru (4.131):
K _ KI:ad/skrz
kad /skrz -
ﬂczfskrzfzewn [bbk +1}[d ! _]}
przyk kad /skrz (P41716)
B 1%22 o1a 1
1.249-2.66| ———+1 || —— -1
4.3 1.5
— ze wzoru (4.119):
SZSWH
fs*_skrz/kad = (Knos_ps + Kskrz/kad + Kkad/skrz)T =
(P4.17.17)

= (0.082+1.14+0.194)%:1.06

— ze wzoru (4.114):

C a
za_skrz+kad

=C*

za_skrz _zewn

fs. wwunes =2.66-1.062=2.825 (P4.17.18)

W tabeli ponizej zebrano wyniki dotyczace réznych liczb Macha w zakresie
naddzwiekowym. Natomiast rys. P4.4.1 przedstawia przebieg z rys. P4.3.1 uzupet-

niony wynikami oblicze’A wykonanych metodami | i Il dla zakresu naddzwiekowego.
Ma 1.4 1.6 1.8 2
B=\Ma?-1 0.98 1.249 1.497 1.732
tan A,
0.856 0.672 0.561 0.484
B
B-C g 1ys. 4.13 3.53 3.72 3.80 3.84
Cy o 3.60 2.97 2.54 2.22
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Ma 1.4 1.6 1.8 2
fcg rys. 4.15 0.84 0.894 0.937 0.972
o
Cia_sirz_zeun 3.02 2.66 2.38 2.16
wz. (4.29)
iR . 0.343 0.367 0.44 0.51
Cy noseps 2.595 2.593 2.584 2.573
Knos-+ps 0.0723 0.0822 0.091 0.1
Kskrzkad 1.14
pcotA, 1.167 1.488 1.783 2.064
pd
—ledidar 0.342 0.436 0.522 0.604
bprzyk_skrz
Koo 4.21 4.194 4.273 4.339
K cad/skrz 0.219 0.194 0.185 0.179
fs. serikad 1.073 1.062 1.062 1.061
- 3.238 2.825 2.527 2.288
wz. (4.114)

Przyktad 4.18

Oblicz pochodng Cfa“_mkad sity nosnej uktadu usterzenie poziome—kadtub

w zakresie naddzwiekowym dla samolotu, ktérego geometrie okreslono w przykta-
dzie 1.1, uwzgledniajgc wyniki z przyktadéw, 4.2, 4.3i4.4.

Rozwigzanie:

Obliczenie pochodnej C

ay
z_H _zewn

izolowanego poziomego usterzenia ,,ze-

wnetrznego” (analogiczne jak w przykfadzie 4.4 — metoda II)

Wydluzenie usterzenia ,zewnetrznego” jest rowne 4, =2.2. Stad:

H _zewn

A tanA, ,, =2.2-tan42° =1.98 = 2 (P4.18.1)

H _zewn

Zbieznos¢ usterzenia ,zewnetrznego” jest réwna 7, ., =2.95. Wynika

stad, ze nalezy wykorzysta¢ wykresy z rys. 4.13 (d) (n=3) i4.13 (e) (= 2).
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Obliczenia zostang pokazane dla Ma = 1.6. Dla tej liczby Macha:

f=-Ma?-1=-1.6%-1=1.249 (P4.18.2)

tan Ao_H _ tan 420
; 1.249

=0.721 (P4.18.3)

Otrzymana wartos¢ wskazuje, ze wykorzystywac sie bedzie prawe strony ry-
sunkow.
* Zrys. 4.13 (e) dotyczacego n=2dla Atan A, =2 odczytuje sig

(ﬂ-CZ"_HH*)I =3.5046.
* Zrys. 4.13 (d) dotyczacego n =3 dla Atan A, =2 odczytuje sie
(ﬂ'Cf_“H*)u =3.5262.

* Oblicza sie wartos¢ wspotczynnika dotyczaca 74 zewn = 2.95:

-Gy n- 'CzaHH* I
PGt =(8-C), + i )3_§ﬂ )

(2.95-2)=

(P4.18.4)
:3.5046+w(2.95—2):3.512
3-2
e Stad:
.Co,
c:_HH*=ﬂ e 35125809 (P4.18.5)

B 1249

Przyjmujgc analogiczne dane dotyczgce ksztattu noska usterzenia jak dla

. . tanA, |
skrzydta, tzn. Ay, =1.07, w obliczeniach dla ————=—=0.721 otrzymano warto$¢

f. =0877.

z

Ze wzoru (4.29) oblicza sie warto$¢ pochodnej:

CH

za_H _zewn

= fo, -Cl%. =0877-2.812=2.467 (P4.18.6)
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Obliczenie wspolczynnikow interferencji aerodynamicznej
— ze wzoru (4.130):

2
d d
Kiijeg =0.176 | =241 1 10,824 —Fad/B 4] =
g g (P4.18.7)

2
=0.176 15 +O.824£+1=1.234
5.58 5.58

— parametry do odczytu wykreséw na rys. 4.51:

BeotA, |, =1.249-cot42° =1.387 , Plasm _1.249-15 _ 676

b 2.77

przyk _H

Odczytuje sie: K,y =3.718.
— ze wzoru (4.131):

*

K a
Kiaarh i =
a bk_H IH
/BCzaH H _zewn +1 -1
o bprzyka dkad/H (P4188)
- 30';8 558 Y 020
1.249-2.467] —+1 || =—-1
2.77 15

— ze wzoru (4.125):

S
H_zewn _
fs. hman = (Kijas + Kiaarm )—S =

H (P4.18.9)
=(1.234+ 0.331)7'—56 =0.966
12.25

Ze wzoru (4.115) mamy:

C ay — C ay
za_H+kad za_H _zewn

s, pag =2467-0.966=2.383  (P4.18.10)

W tabeli ponizej zebrano wyniki dotyczgce réznych liczb Macha w zakresie
naddzwiekowym. Natomiast rys. P4.4.1 przedstawia przebieg z rys. P4.3.1 uzupet-
niony wynikami oblicze’A wykonanych metodami | i Il dla zakresu naddzwiekowego.
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Ma 14 16 18 2
B=~Ma’-1 0.98 1.249 1.497 1.732
tan A, ,
= 0.919 0.721 0.602 0.52
B
B-C¥n rys.4.13 3.222 3.512 3.654 3.737
Cy 3.289 2.812 2.441 2.157
fcza rys. 4.15 0.827 0.877 0.92 0.955
Cy jen WZ. (4.29) 272 2.467 2.247 2.061
KHkad 1.234
BeotA, 4 1.088 1.387 1.662 1.923
pd
Tted/H 0.53 0.676 0.9 0.938
bprzyk_H
K aa /1 3.634 3.718 3.665 3.831
K ot /1 0.374 0.331 0.3 0.294
fs. Wik 0.993 0.966 0.946 0.943
Con
za_H+kad 2.700 2.383 2.126 1.945
wz. (4.115)

Przyktad 4.19

Korzystajac z wynikéw obliczen pokazanych w przykfadach 4.14+4.18, oblicz
pochodng sity nosnej C* catego samolotu.
Rozwigzanie:
Do obliczen nalezy wykorzystaé¢ wzor (4.113).
Obliczenia zostang pokazane dla Ma = 0.6, a«=6°. Dla tych parametréw
mamy:
— zprzyktadu4.16 C; ., g =3.63
— zprzykladu4.16 C3¥ ,, ., =2.58
3.09

T 24413.842-8.461-0.6°

o

— z przyktadu 4.14 &y

=0591  (P4.19.1)
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— zprzyktadu 4.15 k, =0.783

Wzgledna powierzchnia usterzenia poziomego jest réwna:

< S, 12.25

Sui=g =0.4375 (P4.19.2)

Ze wzoru (4.113) mamy:

Cr=Cs +Ca Hkad (1_5g)kHS_H =

za_skrz+kad

=3.63+2.58(1-0.915)-0.783-0.4375=3.705

(P4.19.3)

Nalezy zauwazy¢, ze poniewaz wspoétczynnik hamowania strumienia ky za-
lezy od kata natarcia (patrz przyktad 4.15), to rowniez pochodna C¢ zalezy od tego
kata. W tabelach ponizej zebrano obliczone warto$ci tej pochodnej dla réznych
liczb Macha i r6znych katow natarcia.

Wyniki obliczen dla Ma =0

a Q a
a Cza_skrz+kad CzaH_H+kad €y ki ce
[deg] przykt. 4.16 | przykt. 4.16 = Przykt. 4.14 przykt. 4.15

0 0.770 3.511
2 0.749 3.508
4 0.761 3.510
6 0.803 3.517
8 3.385 2.438 0.846 0.864 3.527
10 0.928 3.537
12 0.978 3.546
14 1.000 3.549
16 1.000 3.549

Wyniki obliczen dla Ma = 0.6

o Q a
a Cza_skrz+kad Cz.’;1H_H+kad En K C;
[deg] przykl. 416 | przykl. 4.16 | Przykt.4.14 | przykt-4.15
0 0.774 3.704
2 0.751 3.702
3.630 2.580 0.915
4 0.754 3.702
6 0.783 3.705
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a
[deg]
8
10
12
14
16

Ca

za_skrz+kad

przykt. 4.16

3.630

Q
CzaH_ H +kad
przykt. 4.16

2.580

Wyniki obliczen dla Ma = 1.4

a
[deg]

Ca

za_skrz+kad

przykt. 4.17

3.238

C.

za_H+kad

przykt. 4.18

2.700

Wyniki obliczen dla Ma = 1.6

o
[deg]

o o~ N O

10

14
16

CO{

za_skrz+kad

przykt. 4.17

2.825

o4
CzaH_H+kad
przykt. 4.18

2.383

&
przykt. 4.14

0.915

&h
przykt. 4.14

0.535

&
przykt. 4.14

0.465

K
przykt. 4.15
0.831
0.889
0.943
0.983
1

K
przykt. 4.15
0.615
0.603
0.615
0.65
0.704
0.77
0.841
0.906
0.958

K
przykt. 4.15
0.627
0.618
0.643
0.697
0.77
0.851
0.924
0.977
1

Caa
3.710
3.715
3.720
3.724
3.726

c:
3.576
3.569
3.576
3.595
3.625
3.661
3.700
3.736
3.764

c;
3.175
3.170
3.184
3.214
3.254
3.300
3.340
3.370
3.383
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Wyniki obliczen dla Ma = 1.8

a CZa_serJrkad CzofaH_H+kad gz Kn C%
[deg] przykt. 417 | przykt. 4.18 | przykt. 4.14 | Przykt.4.15 “
0 0.634 2.872
2 0.629 2.869
4 0.664 2.888
6 0.732 2.925
8 2.527 2.126 0.415 0.818 2.972
10 0.903 3.018
12 0.968 3.054
14 0.999 3.071
16 1 3.071

Wyniki obliczen dla Ma = 2.0

a C;;fskrukad CZ:LHJrkad 5Z kH Ca
[deg] przykt. 417 | przykt. 4.18 | przykt. 4.14 | Przykt. 4.15 =
0 0.639 2.627
2 0.638 2.627
4 0.682 2.650
6 0.761 2.692
8 2.288 1.945 0.376 0.855 2.742
10 0.938 2.786
12 0.99 2.814
14 1 2.819
16 1 2.819

4.4.2. Wspolczynnik C;, w zakresie nieliniowym

A, B, C. Zakresy poddzwi¢kowy, transoniczny i naddzwiekowy

W zakresie wickszych katow natarcia istotny jest wzajemny wptyw kadtuba
i skrzydta na generowang przez taki uktad sit¢ nosng. Ma to zwigzek ze strukturg
przeptywu rozdzielajacego si¢ na dwa symetryczne wiry. Rozdzielenie nastepuje
w rejonie kadluba, w ktéorym pojawia si¢ minimalne ci$nienie. Rejon ten lezy tym
blizej noska, im wigkszy jest kat natarcia oraz im bardziej tepy jest ksztalt noska.
Wptyw na to ma tez ksztalt przekroju poprzecznego kadtuba.

237



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

Badania pokazaty, ze we wszystkich zakresach pre¢dkosci mozna stosowaé

nastepujacg zaleznos¢ pomiedzy wspotczynnikiem sity no$nej Cza 1 kgtem natar-
. 10
cia™:

—d

— o i kad /skrz a
Czaiskrz+kad - ( fS*iskrz/kad Czaiskrzizewn + Iinterfr | kquaiskrz )a (4 132)

gdzie:
fs. wua —WspoOtczynnik opisany w podrozdz. 4.4.1;

Coa sz zewn —ODblicza si¢ w sposob pokazany w podrozdz. 4.1;

Fingers —wspotczynnik interferencji wiré6w zalezny od zbieznosci usterzenia,
stosunku jego powierzchni zewnetrznej do powierzchni catkowitej
i potozenia wir6w. Sposéb jego wyznaczenia jest nastgpujacy:
1. Nalezy zna¢ odleglo$¢ Y4 $redniej cieciwy aerodynamicznej skrzydla ,,ze-
wnetrznego” od noska kadluba Xba e

2. Dla ustalonego kata natarcia « obliczasi¢ X, — odleglos¢ od noska kadtuba

ow/4

do punktu, w ktorym nastgpuje oderwanie wirOw:

X
— = _6.625-10"a’ +3.454-10"a’ —6.3820: +49.47  (4.133)
dkad/skrz /
gdzie d,_,,q,, jest Srednica kadluba w rejonie skrzydta. Kat natarcia o nalezy

wzigé w stopniach.
3. Oblicza si¢ parametr pomocniczy:

X
§=( b_zewns _ Xows Ja (4.134)
dkadlskrz /2 dkad/skrz /2

Kat o natarcia nalezy wzig¢ w radianach.
4.  Oblicza si¢ pionowe potozenie punktu, w ktérym nastepuje oderwanie wirow:

y
—Sowd __2939.107&° —5.626-107E> +0.4525 +0.815  (4.135)

d kad /skrz

10 Wz6r (4.132) ma tez zastosowanie do uktadu kadtub-usterzenie poziome. Nalezy zastgpi¢ w nim
wielkosci dotyczace skrzydta wielkosciami dotyczacymi usterzenia.
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5. Oblicza si¢ boczne potozenie punktu, w ktdrym nastepuje oderwanie wiro6w:

Y
oW 1573107 —2.539-102£> +0.146 +0.497  (4.136)

d kad /skrz

6. Wartos¢ wspotczynnika interferencji i, .. otrzymuje si¢ poprzez interpolacje

krzywych pokazanych na rys. 4.52. Krzywe te odpowiadajg statym warto-
Sciom wspotczynnika i

interf *

I'= r _ wzgledna cyrkulacja wirow. Zmienia si¢ ona w zaleznosci od
2moN'T

kata natarcia. Oblicza si¢ ja ze wzoru:

[=6.62-107£* +0.183£ +0.398 (4.137)

k, — wspotczynnik hamowania predkosci rowny odpowiednio:

k:

q

1 dla skrzydla
(4.138)

k, dla usterzenia poziomego

C

w podrozdz. 4.1.2.

Nieliniowo$¢ charakterystyki przedstawionej roéwnaniem (4.132) wynika
Z pojawienia si¢ drugiego sktadnika, ktory uwzglednia udzial wirow generowa-
nych przez kadtub w powstawaniu sity nosnej. Dla samolotow o konwencjonalnym
schemacie konstrukcyjnym dla nieduzych katow natarcia (ponizej 6°) sktadnik ten
moze by¢ pominigty. Jednak dla pociskow rakietowych jest on istotny w calym
zakresie katow natarcia.

— pochodna sity no$nej izolowanego skrzydta, ktora zostata opisana

[24
za_skrz

Rys. 4.52. Diagramy do okreslania wspotczynnika interferencji i,
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Rys. 4.52.cd. Diagramy do okre$lania wspotczynnika interferencji i

interf
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Rys. 4.52.cd. Diagramy do okre$lania wspotczynnika interferencji i

interf

Przyktad 4.20

Oblicz wspotczynnik sity nosnej kadtub—usterzenie poziome w zakresie nieli-
niowym.

Rozwigzanie:

Obliczenia dla liczby Macha Ma = 0.6 i kata natarcia « = 10°.

Z przyktadu 1.1:

XbafozewnM = XFHJewn =11.875m Xba,H,ZewnM _ 11.875

= =15.833
dugpy /2 1572

Z przyktadu 4.16: fs hmee =0.896 , Cor =2.88.

za_H _zewn
Z przyktadu 4.15: k, =0.889

Dla izolowanego usterzenia poziomego pochodna C;* ,, na podstawie wzoru

za_

(4.116) jest réwna:
— ze wzoru (4.116):

Cm 27A,, _

za_H 2
2+ ’17H2(1+tan2/\cw 4 —Ma?)+4

C;Za_ prof )
2

3 1h s (P4.20.1)
) 2.54° -
(14 tan® 34° - 0.6%) + 4
6.477
(2-3.14

241



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

Obliczenie wspofczynnika i
— ze wzoru (4.133):

e dla @ =10°:

Xows __ —6.625-107a’ +3.454-10"' > — 6.38200 +49.47 =
o1 (P4.20.2)
=—6.625-10" -7 +3.454-10"" -10> — 6.382-10 + 49.47 =13.565
— ze wzoru (4.134):
gz[xbaHzewnM _ X0/4 ja:
dkad/H /2 dkad/H /2 (P4203)
=(15.833 —13.564)i =0.396
57.
— ze wzoru (4.135):
Zows __ 2.939-107°&° —5.626-107° &> +0.452£ +0.815 =
dkad/H
=2.939-107-0.396’ —5.626-107 -0.396> +0.452-0.396 + 0.815 = 0.985
(P4.20.4)
Ay 1 15
Z.a =0.9857:o.9857:0.739m (P4.20.5)
— ze wzoru (4.135):
Yous _ 1.573-107&% = 2.539-107° &% +0.14£ + 0.497 =
s (P4.20.6)
=1.573-107-0.396’ —2.539-107-0.396> +0.14-0.396 + 0.497 = 0.548
Yo =0.548M=0.548%=0.411m (P4.20.7)
Parametry do rys. 4.52:
1 1
M o =2.95 , =——=0.339 (P4.20.8)
N ﬂH_zewn 295
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Stad wynika, ze interpolacja dotyczy rysunkéw odpowiadajgcych wartosciom

l=1=0 oraz l=1=0.5.
n © n
Qg _ 15 _ 0.269 (P4.20.9)
I, 58
Stad wynika, ze interpolacja dotyczy rysunkéw odpowiadajgcych wartosciom
Yo =0.2 oraz L Giag =0.4.
I
Dla Z°W/4 = 0.985 =0.265, Y"L/“ = 0411 =0.147 (P4.20.10)
l,/2 555/2 l,/2 555/2
Oia
Zrys. 4.52(b)dla T =0.2 odczytuje sig i, =—0.27
Aia
Zrys.4.52 (c) dla —< I 4 = 0.4 odczytuje sig i, =0

g
Interpolacja dla —*= I =04:

g =027 42020

interf —
0

(0.269-0.2) =—0.177 (P4.20.11)

Zrys. 4.52 (f) dla dI =0.2 odczytuje sie i, =—0.2
Zrys.4.52 (g) dla dl =0.4 odczytuje sig i, =0
Interpolacja dla d"l'f‘d’H 0.269:
H
s =—0.2 +%(0 269-0.2)=-0.131 (P4.20.12)
Interpolacja dla =0.339:

H _zewn
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~0.131-(~0.177)
05-0

o = —0.177 + (0.339-0)=-0.146  (P4.20.13)

Obliczenie wzglednej cyrkulacji wiréw ze wzoru (4.137):

[=6.62-107 &% +0.183£ +0.398 =

(P4.20.14)
=6.62-107-0.396” +0.183-0.396 + 0.398 = 0.472
Obliczenie wartosci wspoétczynnika Cia H+kad z€ Wzoru (4.132):
a H el dkad/H a
Cza_H+kad = fS*_H/kadCza_H_zewn +Iinterfr | kHCza_H a=
H (P4.20.15)

=1 0.896-2.88+(-0.146)- 0.472£0.889 -3.03 10 =0.442
5.58 57.2

Pierwszy sktadnik — nieuwzgledniajacy nieliniowosci — jest réwny 0.45.
W tabeli ponizej zebrano warto$ci obliczanych powyzej wielkosci.

X_ z Y z Y

5 ow/4 ow/4 ow/4 ow/4

d /2 Qg /2 dyn 12 1,12 I, /2
10° | 13.565 0.396 0.985 0.548 0.265 0.147
12° | 11.176 0.975 1.205 0.611 0.324 0.164
14° | 9.641 1.513 1.38 0.651 0.371 0.175
16° | 8.644 2.0 1.519 0.676 0.408 0.182

a bintert T C oot Cza‘H%d AC,
) liniowe )
10° -0.146 0.472 0.442 0.45 -0.0087
12° -0.185 0.585 0.523 0.54 -0.0174
14° -0.209 0.693 0.602 0.63 -0.028
16° -0.235 0.796 0.678 0.72 -0.042
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4.4.3. Cze$¢ wspoélezynnika C;, zalezna od sterowania'!

A. Zakres poddzwiekowy
Przyrost sily no$nej spowodowany wysuni¢ciem klapy/steru kat 6 mozna ob-
liczy¢ z nastepujacego wyrazenia:

C:; zewn
(ACza)b‘ = (ACza7 prof )a‘ = : f3D : AKb (4139)

a
za_ prof

(Acza_ prof )5 oblicza si¢ w sposéb omdéwiony w podrozdz. 2.6;
Czaa_zewn oblicza ze wzoru (4.116) odniesionego do ptata ,,zewng¢trznego”;

C;_ oot _j€st pochodna profilu pfata, ktorg oblicza si¢ ze wzoru (2.65) lub (2.67) —

zaleznie od zakresu predkosci;

fip jest wspotczynnikiem okreslajgcym skuteczno$¢ klapy (steru) zamontowane;j
na skrzydle (usterzeniu) pozostajacej w przeptywie tréojwymiarowym wzgledem
skuteczno$ci steru zamontowanego na profilu (przeptyw dwuwymiarowy). Zalezy
on od wydtuzenia skrzydia (usterzenia poziomego). Odczytuje si¢ go z rys. 4.53.
Parametr £ dotyczacy krzywych na tym rysunku zalezy od stosunku cigciwy steru
(klapy) do cigciwy usterzenia (skrzydta). Mozna go obliczy¢, postugujac si¢ wie-
lomianem:

£=30.6b°, —102.5b3 +134.10%, +

~86.67b>_ +29.4902 —6.012b, —0.02

ster ster ster

(4.140)

- b
dzie: b, =3¢
g ster b

AKjp jest roznicg wspotezynnikow zaleznych od rozpigtosci 1 zbieznosci skrzydta
(usterzenia) odkreslang w oparciu o rys. 4.54 1 4.55.

11 Metoda obliczeniowa ma zastosowanie do klap skrzydtowych oraz usterzenia poziomego.
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Rys. 4.53. Wspotczynnik fap

1.01
1 = Yw_
< yz ul v _ YZ
y T T
— Yw K
° Ay
= /2
Vg ¥, 10

Rys. 4.54. Schemat do odczytu wspotczynnika Kp

246



Grzegorz KOWALECZKO

Rys. 4.55. Wspotczynnik Ky

Wykorzystujac zaleznos¢ (4.139), mozna obliczy¢ pochodng c? :

dcza _ C(g . Cg_zewn
d5 za_ prof Ca

za_ prof

5 _
Cza_

-, AK, (4.141)

Pochodna Cfa_pmf dla usterzenia nalezy wyznaczy¢, wykorzystujagc wzor
(2.107) lub (2.109).

Przyktad 4.21

Dla samolotu, ktérego dane zawiera przyktad 1.1, oblicz przyrost wspétczyn-
nika sity nosnej spowodowany wysunieciem klap o kat §=20° przy predkosci
75 m/s. Klapa stanowi 22% cieciwy.

Rozwigzanie:

Liczba Macha jest réwna:

V, 75

a=—=—"=022 (P4.21.1)
a 340

W przyktadzie 2.11 dla klap szczelinowych obliczono (AC,, )s;=0.995.
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Ze wzoru (4.116) mamy:

27A

C;fskrzfzewn = 2 = =
//i’zewn 2 2
2+ 72(1+tan A, —Ma )+4
(Cza prof
2
4 (P4.21.2)
_ : 2-3.14-2.78 _131326
2+ Lz(l+tan222°—0.222)+4
6.477
2-3.14

W przyktadzie 2.8 obliczono Cy, ., =6.266.
Dla b,

ster

=0.22 ze wzoru (4.140):

£=30.6b¢ —102.5b° +134.1b% —86.67b° +

ster ster ster ster

+29.49bh2 —6.012b. —0.02 =
ster ster (P4213)

=30.6-0.22° -102.5-0.22° +134.1-0.22" -86.67-0.22° +
+29.49-0.22° —=6.012-0.22-0.02 = -0.573

Z rysunku 4.53:
dlaé=-05i1=3: fip=1.1352
dlaé=-06i1=3: f;p=1.095
Interpolacja dla &= -0.573:

f,p =1.1352 +M(—0.573 —(-0.5)=1.133  (P4.21.4)
—0.6—(—0.5)

Na podstawie rys. P1.1.1 wzgledne odlegtosci koncowek klapy od ptaszczy-
zny symetrii samolotu sg rowne:

S I LR oy, 1154245
W2 0042 0 T 2T 90402

=0.788 (P4.21.5)

Zrys. 4.55 odczytuje sie dla y, =0.252:
dlan=o K,=0.371
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da n=2 K,=0.334
Interpolacjadla 7 =4.16:

K,, =0.371+ 033403710 1 _1)_43s3 (P4.21.6)
1 1 416 o
2 o
Zrys. 4.54 odczytuje sie dla y, =0.788:
dla n=0 K,=0.917
dla =2 K,=0.898
Interpolacjadla 77 =4.16:
K., 0917, 2898-0917( 1 1) (408 (P4.21.7)
1 1 416 o
2 o
Oblicza sie réznice:
AK, =K,, —K,, =0.908 —0.353=0.555 (P4.21.8)

Ze wzoru (4.139) oblicza sie przyrost sity nosnej spowodowany wychyleniem
klap o kat 6= 30°:

a

C
(AC,.)5 =(ACy, pro )5# f.,-AK, =
za._ prof (P4.21.9)
3.326

=0.995——-1.133-0.555=0.332
6.266

W przyktadzie 2.11 obliczono Cfa_pmf =2.541. Podstawiajac do wzoru
(4.135), mamy:
Ca

5§ _ O za_skrz _zewn _
Cza = Cza7 prof c“ : f3DAKb =

za_prof (P4.21.10)
~ 25412320 1 133.0.555 = 0.848
6.266
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A. Zakres transoniczny

Ze wzgledu na ztozong posta¢ oplywu powierzchni no$nej, w tym wystepo-
wanie fal uderzeniowych, nie ma efektywnych metod ustalania relacji pomigedzy
silg no$na i wychyleniem powierzchni sterowych w zakresie predkosci transonicz-
nych. Mozna natomiast stwierdzi¢, ze pochodna C’ zmienia si¢ podobnie jak po-

chodna C;_Skrz . Omoéwiono to w podrozdz. 4.1.2. Mozna przyjac, ze:

5 _ 5 CIliskrziMa
Cza - (Cza)Ma:O.G (4 142)

C()'
| _skrz_Ma=0.6

c’ . . .
[C)IS&J jest parametrem dotyczacym momentu przechylajacego. Oblicza
| _skrz_Ma=0.6

si¢ go w sposdb omoéwiony w czesci I, w podrozdz. 2.5.

B. Zakres naddzwiekowy
W zakresie naddzwigkowym pochodng C? mozna obliczy¢, stosujac naste-

pujaca zaleznos$¢:

. s
C/=57.29.C7|1- 2, |21 (4.143)
z z Cl ks S

gdzie ¢1 i ¢, okreslone sg wzorami (2.48);
@, jest katem krawedzi sptywu wyrazonym w radianach (patrz rys. 2.19);

Suiap jest catkowita powierzchnig klap lub sterow wysokosci (obie potdwki
skrzydta).
C? odczytuje si¢ z wykresow pokazanych na rys. 4.56 1 4.57 w zaleznosci od

tego, czy klapa/ster mocowana jest na koncu ptata czy tez wewnatrz.
Wzér (4.143) mozna stosowac, jezeli spelnione sa nastepujace warunki:

» krawedzie natarcia i sptywu sterow znajduja si¢ poza liniami Macha;
* cigciwy steru sg rownolegte do ptaszczyzny symetrii samolotu;

* powierzchnie sterowe umiejscowione s3 w taki sposdb, ze generowane
przez nie linie Macha nie przecinajg ani koncdéwki ptata no$nego (usterze-
nie poziome lub skrzydlto), ani cigciwy srodkowej;

* skrzydto ma naddzwickowaq krawedz natarcia.
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Rys. 4.56. Pochodna C!" dla sterow zamocowanych na koncu ptata
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Rys. 4.56. cd. Pochodna C?' dla steréw zamocowanych na koficu ptata
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Rys. 4.57. Pochodna C?' dla sterow zamocowanych wewnatrz ptata

4.5. Wspolezynnik sily nosnej samolotu — cz¢s¢ dynamiczna

Cze$¢ dynamiczna wspodtczynnika sity nosnej dotyczy predkosci katowej po-
chylania Q i pr¢dkos$ci zmiany kata natarcia ¢ . Obie te predkosci powodujg dyna-
miczng zmiang optywu poszczegoélnych elementéw konstrukcyjnych samolotu.
W efekcie zmianie ulega wytwarzana przez nie sita no$na. Jezeli zastosowaé za-
sade superpozycji, to mozna przyjac, ze przyrost sity no$nej samolotu jest roéwny:

A%
APza = ACza %S = APza_skrz + APza_kad + APza_H (4 144)
Poszczegolne przyrosty sg okreslone nastepujgco:
pHVs2 q a . pHVs2
APza_skrz = ACza_skrz 2 S= (Cza_sker + Cza_skrza)TS (4 145)
P V2 . PN A
APza_kad ACza kad 2 Skad _poprz — (Cza_kad Q + Cza_kad a)T Skad _ poprz
(4.146)
2 2
AP, , =AC, 2 HZVH S, =(C% ,Q+CZ )2 HZVH y (4.147)
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Jezeli przedstawi¢ przyrost wspotczynnika sity nosnej catego samolotu w po-
staci:

AC, =ClQ+Cia (4.148)

to wynika stad, ze:

S
Czqa = Cga_skrz + Cga_kad M + C?a_H S?HkH (4 149)
. , , S .
CZ\ = ng;fskrz + C;fkad % + CZLH S?HkH (4150)

Uwzgledniajac, ze sita no$na skrzydla oraz usterzenia poziomego wytwarzana
jest tylko przez ich czesci ,,zewngtrzne” (rys. 1.6), oraz ze wzgledu na interferencje
aerodynamiczng skrzydto—kadtub oraz usterzenie poziome-kadtub pochodne c?

i c¢ oblicza si¢ z wzorow:
za

S S
q _ zewn (~(Q kad _poprz ~q
Cza - (Kskrz/kad + Kkadlskrz) C + Cza_kad +

S za_skrz
s (4.151)
H _zew
+ (Kyas + Kiagrn )—_Se - Ky C?a_H
a S k a Sk d a
Cza = (Kskrz/kad + Kkad/skrz)%cza_skrz + = =P Cza_kad +
(4.152)

S, .

+ (K + Kiaarm )%kHCza_H
Wystepujace tu wspodtczynniki interferencji Ksk_rz/kad, Kkadiskrz, Ksk_rz/kad, Kadiskrz
zdefiniowano w podrozdz. 4.4. Pochodne C} C.. C! C., , dotycza

za_skrz » za_skrz » za_H>» za_H
skrzydta ,,zewnetrznego” i usterzenia ,,zewngtrznego”.

Pochodne C! i C% sa pochodnymi odniesionymi do predkosci ,,wymiaro-
wych” i & wyrazanych w rad/s. W literaturze najczgsciej spotyka si¢ pochodne
odniesione do predkosci katowych ,bezwymiarowych” @ i & . Predkosci te sa
okreslone nast¢pujaco:
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a (4.153)

Wynika stad nastepujacy zwigzek pomiedzy pochodnymi ,,wymiarowymi”
i,,bezwymiarowymi’:

Ci=2Ch.  Chi=tCh (4.154)

S S
Ponizej pokazane zostang wyrazenia pozwalajgce obliczy¢ pochodne ,,bez-
wymiarowe”.

4.5.1. Wplyw predkosci katowej pochylania Q

Obro6t samolotu wokot osi bocznej Oy (prostopadtej do ptaszezyzny symetrii)
z predkoscia katowg Q powoduje zmiang optywu poszczegolnych elementow kon-
strukcyjnych samolotu. Ma to wptyw na rozktad cisnien, a w efekcie na powstajaca
sife no$ng. Wptyw predkosci Q jest rozny dla poszczegolnych czgsci samolotu i za-
lezy od ich odleglosci od osi obrotu. Najwigkszy jest w przypadku usterzenia po-
ziomego. Duzo mniejszy jest dla skrzydta i kadtuba — czgsto udziat kadluba w po-
chodnej c? jest pomijany.

4.5.1.1. Udzial skrzydla — pochodna Czqa_skrz

A, B. Zakres poddzwigekowy i transoniczny

Poniewaz $rodek masy samolotu nie pokrywa si¢ z ogniskiem aerodynamicz-
nym, to jezeli samolot wykonuje obrot wokot osi bocznej Oy, zmienia si¢ kat na-
tarcia w ognisku aerodynamicznym skrzydta. Zmienia si¢ tez krzywizna strumienia
optywajacego profile skrzydta. W efekcie powstaje przyrost sity nosnej skrzydta.

Pochodna C?a_ « dotyczaca skrzydta jest w zakresie poddzwigkowym okre$lona

nastepujaco:

- A+2cosA 1 2(Xe g2 = %1 sz) | ~a
C?a_skrz = 2 2 = |:_+ - b — Cza_skrz_Ma:O
/1\/1 —Ma®cos® Ay +2c0sAg s |2 a
(4.155)

gdzie (XF_skrz _XT_skrz) — réznica pomie¢dzy potozeniem ogniska aerodynamicz-
nego skrzydta i potozeniem $rodka masy samolotu; poto-

Zenia te mierzone sg od tego samego punktu.
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Ze wzgledu na brak teoretycznych zaleznos$ci przyjmuje si¢, ze wzor (4.155)
ma zastosowanie rowniez w zakresie transonicznym.

C. Zakres naddzwiekowy
W zakresie naddzwickowym zastosowanie maja nastgpujace zalezno-
sci:

2(X sz — X srz) a q
= G, +(C ) (4.156)

z_skrz

CG

za_skrz T b

a

Cf_sm jest pochodng sity normalnej, ktora okresli¢ mozna w sposob opisany
w podrozdz. 4.1.2 (zakres naddzwigkowy — metoda II — wzor (4.29));
Xe «q jest polozeniem ogniska acrodynamicznego w zakresie naddzwigko-
wym;
X o jest potozeniem Srodka masy;
(Czqa_skrZ )" oblicza si¢ w sposob zalezny od tego, czy krawedz natarcia skrzydta jest
poddzwigckowa, czy tez naddzwickowa.

Poddzwi¢kowa krawedzZ natarcia

Przy poddzwickowej krawedzi natarcia (v'Ma® —1 cot A, <)
— dla zbieznosci skrzydta 1 =00 :

2
1 . A Ebskrz - XF_skrz "
(CL )’ =236 -F —2E-F)+23———Cr,,,  (4157)

a

Wspotcezynniki E, G, F3 i F4 odczyta¢ mozna z rys. 4.58 1 4.59.
Dhugo$¢ bskr; pokazano na rys. 4.58.
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Rys. 4.58. Wspotczynniki E i G

Rys. 4.59. Wspotczynniki F3 i F4

— dla zbieznoSci skrzydla 1<, <4:

_ _ X
(Cga_skrz )' = (Czqa_skrz )"_ 2 Ft;Ser Cza_skrz (4. 1 58)

a
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(Czqa_skrz)" mozna okreslié, wykorzystujac dane do§wiadczalne. Na rys. 4.60

pokazano przebiegi pozwalajace znalez¢é warto$¢ (Czqa_skrz)" dla skrzydta o zbiez-
nosci 7: 4,21 1.333.

Rys. 4.60. Pochodna (Czqa_ &) — poddzwigkowa krawedz natarcia
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Rys. 4.60. cd. Pochodna (Czqa_skrz)" — poddzwickowa krawedz natarcia

Naddzwi¢kowa krawedz natarcia
W  zakresie naddzwickowym przy naddzwigkowej krawedzi natarcia

(vMa® —1cot A, >1) zastosowanie ma wzor (4.156). W tym przypadku wykorzy-

stuje si¢ szereg wykresow otrzymanych w wyniku badan. Na rys. 4.61 pokazano
przyktadowe przebiegi dla roznych zbieznosci skrzydta. Sa one poprawne, jezeli fala
uderzeniowa utworzona na wierzchotku skrzydta przecina krawedz sptywu skrzydta.

Rys. 4.61. Pochodna (Czqa_skrz)' - naddzwigkowa krawedz natarcia
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Rys. 4.61. cd. Pochodna (C?a_skrz)' —naddzwickowa krawedz natarcia

Przeliczenie pochodnej
Obliczenia dotyczace skrzydla wykonuje si¢ dla skrzydla ,,zewnetrznego”.
Dlatego pochodne obliczone wedtug wzoréw (4.155) 1 (4.156) daja warto$¢ po-
qba_zewn

chodnej wzgledem , bezwymiarowej” predkosci katowej Qe =— . Aby

2V

S
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obliczy¢ pochodng wzgledem predkosci g = g\b/a , nalezy zastosowaé nast¢pujace

S

przeksztalcenie:
q _ dCza _ dCza dqzewn _ quewn ba_zewn
za_skrz — — T = —  “za_skrz (4159)

dq dqzewn dq ba
Wykorzystano tu rownos¢é: 9 O _ T (4.160)
2VS ba zewn ba
z ktorej wynika, ze: Toun =0 aB”W” (4.161)
a:
Przyktad 4.22

Dla samolotu, ktérego dane zawiera przyktad 1.1, oblicz pochodng Cfaism

dotyczacy skrzydia ,zewnetrznego”.
Rozwigzanie:
Zakres poddzwiekowy
Obliczenia zostang pokazane dla Ma = 0.6.

W przyktadzie 4.16 obliczono: C;, g, zewn mazo =3-158.

Przyjeto potozenie ogniska aerodynamicznego skrzydfa ,zewnetrznego”
=0.264 (obliczenia wykonano w przykfadzie 6.2). W przyktadzie 1.1

=0.46 m.

Ze wzoru (4.155) otrzymuje sie:

XF _skrz_zewn

obliczono X

T _skrz_zewn

Agoun T 2C0S A 5

Gzewn  — Zewn

za_skrz — 2 > :
Aeun \/1 —Ma’cos” Ay, +2Cos A,

2(X - X
. 1+ ( F _skrz_zewn Tfskrzfzewn) X
2 b,

a_ zewn

(P4.22.1)
" 2.78+2cos31°

s M0 81— 0.6 cos? 31° +2cos31°

'[1+ 2(3.O4~0.264—O.46)}3.158 2591

2 3.04

261



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

Uwzgledniajgc zaleznos$¢ (4.159) mamy: C?a_skrz

_ - b
cl . =Clon 2T :2.251%:2.228 (P4.22.2)

za_skrz za_skrz b
a

Zakres naddzwiekowy
Obliczenia zostang pokazane dla Ma = 1.6.

Oblicza sig:
B=Ma?—1=+1.62—1=1249 (P4.22.3)
VMa? —1cot A, =+/1.67 —1cot40° =1.488 (P4.22.4)

Wynika stad, Ze obliczenia dotycza naddzwigckowej krawedzi natarcia. Sto-
suje si¢ wzor (4.156) oraz rys. 4.61. Oblicza si¢:

cot '(BeotA,)=cot (1.249-cot40°)=0.591 rad (33.894°) (P4.22.5)
AB=AIMa® —1=2.78V1.6* -1 =3.472 (P4.22.6)

Odczytuje sie dla 33.894°:
e Zrys.4.61c(n=2)

— dla AB=3  B(C%~ _)'=0.368

za_skrz

— dla AB=4  B(CY=, ) =-0.137

za_skrz

Interpolacjadla A5 =3.472:

(~0.137) - 0.368

B(Clmn, )'=0.368 +

za_ skrz

(3.472-3)=0.13  (P4.22.7)

Obliczenie pochodne;j:

ACiy) 013

quewn ), — za _skrz

za_skrz ﬂ - 1249 -

0.104 (P4.22.8)

e Zrys.4.61b (n=4)
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— dla A8=3 B(Cl~ _)'=0.346

za_skrz

- dla Af=4  B(Cr= )'=0.026

za_skrz

Interpolacjadla A8 =3.472:

S(Clon )= 0.346+%(3.472—3) =0.195  (P4.22.9)

Obliczenie pochodne;j:

(quewn )' — ﬂ(clqﬁl_skrz)' — 0195
za_skrz ﬁ 1249

=0.156 (P4.22.10)

¢ |Interpolacja dla 7zewn = 3.63

(Clon )'= 0.104+W(3.63—2) =0.146  (P4.22.11)

za_ skrz

W przyktadzie 4.17 obliczono warto$¢ C” =2.66.

z_skrz_zewn

Aby obliczy¢ Czq;i"gkrz trzeba znac¢ potozenie ogniska skrzydta ,zewnetrznego”

oraz $rodka masy. W przyktadzie 1.1 obliczono X; =0.46m . Przyjmujgc

_skrz_zewn

potozenie ogniska X,

F _skrz_zewn

=0.464 (obliczenia wykonano w przyktadzie 6.3),

otrzymujemy:

X =X b, .. =0464%3.04=1411 (P4.22.12)

F _skrz_zewn F _skrz_zewn™a_zewn

Ze wzoru (4.156) otrzymuje sie:

C Tieun 2(XF_skrz_zewn B XT_skrz_zewn) ce +(C Tyoun )=

za_skrz b z_skrz_zewn za_skrz

a (P4.22.13)

_20411-046) ) (0 146181
3.04

Uwzgledniajgc zalezno$¢ (4.159), mamy:

o - b
Coh s =Cf;ewgkrzﬂ=1.81ﬁ:1.6 (P4.22.14)
- - b 3.44

a
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W tabeli ponizej zebrano wyniki dotyczace réznych liczb Macha w zakresie
naddzwiekowym.

Ma 1.4 1.6 1.8 2

B=~Ma’-1 0.98 1.249 1.497 1.732

71 o o o o

cot (B cotA,) 40.58 33.89 29.28 25.85

AB 2.724 3.47 4.16 4.81

(Co s’ 0.347 | 0.146 0.052 0.042

Cp «

za_skrz_zewn 3.02 2.66 2.38 2.16
przykt. 4.17

Crem 2.113 1.81 1.598 1.462

Ch 1.867 1.6 1.412 1.292

4.5.1.2. Udzial kadluba — pochodna Czqa_kad

Jak wspomniano wcze$niej, udzial kadtuba w pochodnej c? jest czesto po-

mijany. Jezeli jednak zachodzi konieczno$¢ uwzglednienia go, to mozna zastoso-
wac teori¢ optywu ciat smuktych.
Dla kadtuba oblicza si¢ pochodng Cf;a_“kad odniesiong do bezwymiarowej pred-

kosci katowej g, = qzl\k;d .

A, B. Zakres poddzwigekowy i transoniczny

Okad

W zakresie predkosci poddzwigckowych, pochodna Cza_kad oblicza si¢ ze

wzoru:

_ ) S
ngadkad = 2'(1_ T ]Czaa_kad (4.162)

h kad
gdzie:

Ikad jest dlugoscig kadtuba;
X1 kad  jest odlegloscig srodka masy samolotu od noska kadtuba;
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Cza_kad okresdla si¢ ze wzoru (4.62) dla zakresu poddzwigkowego.

Wzér (4.152) ma tez zastosowanie dla zakresu transonicznego z uwzglednie-
niem odpowiedniej wartosci pochodnej Cfa_kad .
C. Zakres naddzwiekowy

Zaktadajac, ze kadtlub jest ciatem smuktym sktadajacym si¢ z ostrotukowej
lub stozkowej czesci nosowej, cylindrycznej czgsci centralnej i czesci koncowej
w postaci $cigtego stozka, po zastosowaniu teorii optywu ciata smuktego po-

g . . . .
chodna, C;",y mozna obliczy¢, stosujac wzor:

. X:
Car g = 2[1— L= ]C:‘m (4.163)

kad

W tym przypadku pochodna sity normalnej C; _kad Oblicza si¢ ze wzoru (4.79)
dla zakresu naddzwickowego.
Przeliczenie pochodnej

Aby obliczy¢ pochodng wzgledem predkosci g = ab

a  nalezy zastosowaé
2V, ~
przeliczenie analogiczne do (4.159):
* dla zakresu poddzwigkowego i transonicznego:
C?a kad — Czqakadkad IE)Ld (4.164)
* dla zakresu naddzwigckowego:
Czq kad — Czqka;ad Iki (4.165)

b

a

Przyktad 4.23

Dla samolotu, ktérego dane zawiera przyktad 1.1, oblicz pochodng Czqa_kad do-

tyczgca kadtuba.

Rozwigzanie:

Zgodnie z danymi z przykladu 1.1 obliczenia wykonano dla lag=14.1 m
i XT kad=7.53 m.
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Zakres podddzwiekowy
W przykiadzie 4.11 obliczono CZ =1.817. Podstawiajagc do (4.162)

za_kad

i (4.164) dla liczby Macha Ma = 0.6, mamy:

_ X
C* g =2(1—Mjc;;_kad =2(1—%)-1.817=1.693 (P4.23.1)

kad

Co . —Clw  Jes _y 693110 (P4.23.2)
3.44

za_kad za_kad

a

Zakres nadddzwiekowy

W przyktadzie 4.11 obliczono pochodng sity normalne;j Cf_kad dla liczb Macha
z zakresu naddzwiekowego. W tabeli ponizej zebrano obliczone w oparciu o wzory
(4.163) i (4.165) wartosci pochodnych Ci%,4 i CJ oy -

Ma
1.4 1.6 1.8 2.0
C;’_kad [1/rad] 2.211 2.326 2.435 2.539
T
ng_dkad 2.06 2.168 2.269 2.366
(o4 8.445 8.885 9.301 9.698

z7a_kad

4.5.1.3. Udzial usterzenia poziomego

A, B, C. Zakres poddzwi¢kowy, transoniczny i naddzwiekowy

Aby okresli¢, w jaki sposob predkosé katowa pochylania wptywa na sit¢ no-
$ng samolotu, przydatny bedzie rys. 4.62. Ognisko aerodynamiczne usterzenia po-
ziomego0 oddalone jest od srodka masy samolotu o Ln. Jezeli samolot zadziera nos
kadtuba do gory z predkoscig katowa Q, to na usterzeniu pojawia si¢ pionowa skta-
dowa powietrza Q- L,, skierowana od dotu, ktora zwigksza kat natarcia usterzenia

0 Aan. Przyrost ten jest rowny:

~ QL (4.166)

Aa,, =arctan
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W efekcie wspotezynnik sity nosnej usterzenia zwigksza si¢ o:

AC, , =C  Aa, =C& ”Q co (4.167)

zaHV\/7

Wykorzystano tu relacje (4.95) pomiedzy predkoscia lotu i predkoscia powie-
trza w rejonie usterzenia.

Zatem pochodna Czqa_H bedzie rowna:

L
Con=Cay—r— (4.168)
VK,
Natomiast pochodna ,,bezwymiarowa”:
2V,
Cfa = Czqa 2C;’aH 4.169
H H ba H b \/— ( )

Pochodng sity nos$nej usterzenia Cza y nalezy okresla¢ dla usterzenia ,,ze-

wnetrznego”, w zaleznosci od zakresu predkosci, metodami opisanymi w pod-
rozdz. 4.1.2 — wzory (4.17), (4.24), (4.29).

AR,

kﬁ\r—)—‘ﬁ‘ —

srodek

a'kad \é masy A(X \A\Q LH
LH -——4—%" \/S

Rys. 4.62. Schemat do obliczen wplywu predkosci katowej pochylania na optyw usterze-
nia poziomego
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Przyktad 4.24

Dla samolotu, ktérego dane zawiera przyktad 1.1 obliczy¢ pochodng Cfa_H

dotyczaca ,zewnetrznego” usterzenia poziomego.
Rozwigzanie:
Przyktadowe obliczenia dla Ma = 0.6 i kgta natarcia « = 0°
— z przyktadu 1.1 — odlegto$¢ ogniska aerodynamicznego usterzenia pozio-
mego od $rodka masy samolotu jest rowna Ly =4.02 m
— z przyktadu 4.15 — wspoifczynnik ttumienia predkosci ky = 0.744
— z przyktadu 4.16 — pochodna wspodtczynnika sity nosnej usterzenia
Cow =2.88

za_H _zewn
Nalezy wykorzysta¢ wzor (4.169):

CI  =2Co L—H=2-288 4.02 =7.654 (P4.24.1)

et Trateny " 3.4440.774

Wyniki obliczerh w caltym zakresie liczb Macha zawiera ponizsza tabela. Po-
chodng C;“_H_Zewn obliczono tak jak w przyktadach 4.2+4.4, uwzgledniajgc geome-

trie usterzenia.

Ma 0.2 0.6 1 1.07 1.14
Co' i o 2.738 2.881 3.278 3.114 3.035
deg] ki | Can ki Chy ki (Chy ki Chy ke Chy
0 0.77 |7.293 0.774 7.654 0.785 8.647 0.782 8230 0,78 | 8,032
2 0.749 |7.394 0.751 7.770 0.763 8.771 0.759 8.354 0.757  8.153
4 0.761 |7.336 0.754 | 7.755 0.751 8.841 0.749 8.410 0.749 8.196
6 0.803 |7.141 0.783  7.610 0.75 8.847 0.754 8.382 0.757  8.153
8 0.864 |6.885 0.831 7.387 0.759 8.794 0.773 8278 0.782 8.021
10 | 0928 6.643 0.889 7.142 078 8675 0.805 8.112 0.818 7.843
12 | 0978 6.471 0.943 6934 0.808 8523 0.844 7.922 0.862 7.640
14 1 6399|0983 6.791 0.843 8.344 0.887  7.728 0.908 7.444
16 1 16399 1 6734 088 8167 0929 7.551 0.949 7.282
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Ma 14 1.6 1.8 2
a
CzaH_H_zewn 2.929 2.6 2.336 2.124

a q q q q

[deg] kn Cza_ H kn Cza_ H kn Cza_ H kn Cza_H
0 0.615 8.729 0.627 7.674 | 0.634 | 6.857 | 0.639 | 6.210
2 0.603 8.816 0.618 7.730 | 0.629 | 6.884 | 0.638 | 6.215
4 0.615 8.729 0.643 7.578 | 0.664 | 6.700 | 0.682 | 6.011
6 0.65 8.491 0.697 7.279 | 0.732 6.381 0.761 5.691
8 0.704 8.159 0.77 6.925 | 0.818 | 6.037 | 0.855 | 5.369
10 0.77 7.801 0.851 6.587 | 0.903 5.745 | 0.938 | 5.126
12 0.841 7.465 0.924 | 6.322 0.968 5.549 0.99 4.989
14 0.906 7.192 0.977 | 6.148 | 0.999 5.462 1 4.964
16 0.958 6.994 1 6.077 1 5.460 1 4.964
Przyktad 4.25

Dla samolotu, ktérego dane zawiera przykfad 1.1, oblicz pochodng c? doty-

czgaca catego samolotu.
Rozwigzanie:
Obliczenia dla Ma = 0.6 i kgta natarcia o = 0°:

— z przyktadu 4.16 Kyrnad T Kiadssrz =1.355

— z przyktadu 4.22 Ch e =2.228

- zprzyktadu 4.23 Cph s =0.94

— zprzyktadu 4.16 fs e = (Kias + Kiaarn )% =0.896
H

— z przyktadu 4.15 ky =0.774

— zprzyktadu 4.24 C y =7.654
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Ze wzoru (4.151) oblicza sie:

- S ~ S -
g _ zewn ] kad _ poprz q
Cza - (Kskrz/kad + Kkad/skrz) S Cza_skrz + S Cza_kad +

+(K g + K Su_mn k,C?Y
( H /kad kad/H) S H

za_H =

=1.355 2L 2.228 -l—ﬂ -6.94+0.896 1225, 0.774-7.654 =5.025
28 28 28

Wykorzystano tu przeksztatcenie:

S S S
H_zewn H_zewn Y4 H
(KHlkad + Kkad/H) - (KH/kad + Kkale) - fS*_H/kad S

S S, S

(P4.25.1)

(P4.25.2)

Wyniki obliczen w catym zakresie liczb Macha zawiera ponizsza tabela.

Ma 0.2 0.6 14
skrz/kad + Kkad/skrz 1355 1355 1359
i
7 skiz 1.983 2.228 1.867
@
. kad 6.956 6.94 8.445
H _zewn
(K g T Ky ) —— 0.896 0.896 0.99
H
a q q q a q a
dog] ki (Can CL ke Cpy CL | ke Chy CL
0 0.77 | 7.293 |4.6562| 0.774 0.7654 5.0251| 0.615 | 8.729 |4.7620
2 0.749 | 7.394 |4.6259 | 0.751 | 7.770 |4.9903 | 0.603 | 8.816 |4.7392
4 0.761 | 7.336 |4.6433| 0.754 | 7.755 4.9949 0.615 | 8.729 |4.7620
6 0.803 | 7.141 47028 0.783 | 7.610 |5.0386 0.65 | 8.491 4.8273
8 0.864 | 6.885 |4.7866| 0.831 | 7.387 |5.1091 0.704 | 8.159 | 4.9246
10 0.928 | 6.643 |4.8715| 0.889 | 7.142 |5.1916  0.77 | 7.801 5.0386
12 0.978 | 6.471 |4.9357 | 0.943 | 6.934 52661  0.841 | 7.465 5.1559
14 1 | 6.399 4.9635 0.983 | 6.791 53199 0.906 | 7.192 '5.2590
16 1 6399 49635 1 | 6.734 53424 0.958 6994 5.3389
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Ma

K + K

skrz /kad kad /skrz

a

za_ skrz

C&

za_kad

H _zewn

S

H

(K, +K

H/kad

kad/H)

[deg]

kn

0.627
0.618
0.643
0.697
0.77
0.851
0.924
0.977

1.6

1.334

1.6

8.88

0.963

Cq

za_H

3.302
3.326
3.261
3.132
2.980
2.834
2.720
2.645
2.615

Cq

za

0.2418
0.2355
0.2528
0.2892
0.3361
0.3857
0.4284
0.4583
0.4711

kn

0.634
0.629
0.664
0.732
0.818
0.903
0.968
0.999

1.8

1.325

1.412

9.3

0.943

Cﬁ

za_H

2.633
2.644
2.573
2.451
2.318
2.206
2.131
2.098
2.097

4.5.2. Wplyw predkosci zmiany kata natarcia

Ca
0.6773
0.6746
0.6934
0.7286
0.7709
0.8105
0.8396
0.8531
0.8535

a

ki

0.639
0.638
0.682
0.761
0.855
0.938
0.99

1.319

1.292

9.698

0.94

Coan
2.1608
2.1625
2.0915
1.9800
1.8680
1.7834
1.7360
1.7273
1.7273

Cﬁ

za

0.9253
0.9249
0.9441
0.9771
1.0143
1.0454
1.0642
1.0678
1.0678

Predkos¢ zmiany kata natarcia samolotu ma wplyw na sit¢ noSng samolotu.
Najistotniejszy jest wpltyw na sitg no$na powstajacag na usterzeniu poziomym.
W przypadku skrzydta jedynie dla skrzydta trojkatnego dostepne sa analityczne
wyrazenia okreslajace ten wptyw. Natomiast udziat kadtuba jest niewielki i najcze-

$ciej pomijany.

4.5.2.1. Udzial skrzydla — pochodna Ci_sm

A. Zakres poddZzwiekowy

Dla skrzydta trojkatnego pochodna Ci_skrz oblicza si¢ ze wzoru:

Co?

za_skrz

X
:3 l Fskrz* Ca
2 b,

za_skrz

+CMJ

(4.170)
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Pochodne;j Cfa_skrz dotyczy wzor (4.17); Xg, . jest odlegtoscig ogniska ae-

rodynamicznego skrzydta od krawedzi natarcia cigciwy §rodkowej; bo jest cigciwag
srodkowa skrzydta.

Cyg jest poprawka zalezna od wydhuzenia skrzydta oraz liczby Macha. Jezeli
PA <4, to zastosowanie ma Wzor:

A’ 4 }
(s = 2005 10-M220BD)" ~0.535(84)’ + (4.171)

+2.54(BA) —4.961—1.08]

gdzie f=+1-Ma*.

B. Zakres transoniczny
Dla skrzydet trojkatnych wzor (4.170) mozna stosowac tez w zakresie od May,
do Ma = 1. Dla innych liczb Macha w zakresie transonicznym brak jest metod ob-

a
za_skrz *

liczeniowych shuzgcych do okreslania pochodnej C

C. Zakres naddzwiekowy

W zakresie naddzwickowym przy poddzwi¢kowej krawedzi natarcia (skta-
dowa predkosci prostopadia do krawedzi natarcia jest mniejsza od predkosci
dzwigku) przy spetnieniu warunku v'Ma’® —1cot A, <1 zastosowanie maja naste-
pujace zaleznosci:

— dla zbieznosci skrzydla =0 :

_ 2
Cz‘; skrzzw(3G'F3_2E'Fz_izEFlj (4172)
- 20 Ma

Wspolczynniki E, G pokazano na rys. 4.58, F3 na rys. 4.59. Natomiast wspot-
czynniki Fi i F2 przedstawiono na rys. 4.63.
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Rys. 4.63. Wspotczynniki F1 i F,
- dla zbieznoSci skrzydla 1<, <4:

Ma?

. T 1 -
Cg_skrz 27((:;;_5”1 )1 _?(C;_skrz)z (4173)

Sktadniki (Cf;_Ser ) i (Ci_sm)2 zalezg od zbieznosci skrzydta. Na rys. 4.64
i 4.65 pokazano je dla n=4/3,214.

Rys. 4.64. Pochodna (Cf;_ sz 1 — poddzwigkowa krawedz natarcia
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Rys. 4.64. cd. Pochodna (Cg_sm )i — poddzwickowa krawed natarcia

Rys. 4.65. Pochodna (Cf;_sm)z - poddzwigkowa krawedz natarcia
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Rys. 4.65. cd. Pochodna (Cf;_Ser ), — poddzwigkowa krawedz natarcia

W zakresie naddzwickowym przy naddZzwiekowej krawedzi natarcia (skita-
dowa predkosci prostopadia do krawedzi natarcia jest wigksza od predkosci

dzwigku) przy spetnieniu warunku (v/Ma® —1cot A, >1) zastosowanie ma wzor

(4.173). W tym przypadku wykorzystuje si¢ szereg wykresow otrzymanych w wy-
niku badan. Narys. 4.66 14.67 pokazano przyktadowe przebiegi dla skrzydta o r6z-
nej zbiezno$ci. Sa one poprawne, jezeli fala uderzeniowa utworzona na wierz-
chotku skrzydta przecina krawedz sptywu.
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Rys. 4.66. Pochodna (Ci;_Ser ), — naddzwickowa krawedz natarcia
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Rys. 4.66. cd. Pochodna (Cf’;_Skrz ), — naddzwickowa krawedz natarcia

277



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

Rys. 4.66. cd. Pochodna (Ci_sm ), — naddzwigkowa krawedz natarcia
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Rys. 4.66. cd. Pochodna (Cf’;_Skrz ), — naddzwickowa krawedz natarcia
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Rys. 4.67. Pochodna (Cg_sm)z —naddzwigkowa krawedz natarcia
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Rys. 4.67. cd. Pochodna (Cf;_skrz ), — naddzwickowa krawedz natarcia

Przeliczenie pochodnej

Podobnie jak w przypadku predkosci katowej pochylania Q, rowniez dla po-
chodnej wzgledem ¢ obliczenia wykonuje si¢ dla skrzydta ,,zewnetrznego”. Dla-
tego pochodne obliczone wedlug wzorow (4.170) i (4.172) daja warto$¢ wzgledem

-~ a_zewn

a
,,bezwymiarowe;j” predkosci katowej a,,,, = Y . Aby obliczy¢ poszukiwang

zewn
S
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pochodng wzgledem predkosci g = g\lja , nalezy zastosowac przeliczenie analo-

S

giczne do (4.159):

a a, b zewl
Cri g = Com —— (4.174)

za_skrz za_skrz b
a

Przyktad 4.26

Dla samolotu, ktérego dane zawiera przyktad 1.1 obliczy¢ pochodng Ci_sm

dotyczgca skrzydia ,zewnetrznego”.

Rozwigzanie:

Zakres podddzwiekowy

Dla zakresu poddzwiekowego obliczenia maja charakter poglgdowy, ponie-
waz skrzydtio samolotu nie jest tréjkatne. Obliczenia zostang pokazane dla
Ma = 0.6.

W obliczeniach wykorzystano nastepujgce dane:

— zprzyktadu 4.16 Cha sz_zean =34

X
— z przyktadu 8.2 e ().48

0_zewn

* oblicza sie: ff= J1-Ma? =y1-0.6% =0.8, BA=0.8-2.78=2.224<4. Ozna-
cza to, ze mozna wykorzysta¢ wzor (4.171):

2
L =%[o.o4zz(m)4 —0.535(BA) +2.54(A) —4.9B1—1.08]=
2
=ﬂ[o.0422(2.224)4 —0.535(2.224)’ + (P4.26.1)
200-0.8

+2.54(2.224)* —4.9-2.224 —1.08] = —0.647

* Zze wzoru (4.170) oblicza sie: Cf;f"s"m
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Clem -3 1 XE e Ce +C |=
za_skrz 2 za_skrz_zewn Lg | —

0_zewn

= 3[%0.48 34— 0.647J =0.5

a
za_ skrz

e ze wzoru (4.174) oblicza sie: C

; . b
CE gy =Clvg, 2 05200 _ g 440
3.44

za_skrz za_skrz b
a

Zakres naddzwiekowy
Obliczenia zostang pokazane dla Ma = 1.6.
Oblicza sie:

B="Ma’ —1=+1.6° —1=1.249

JMa? —1cot Ay =+/1.6° —1cot40° =1.488 > 1

(P4.26.2)

(P4.26.3)

(P4.26.4)

(P4.26.5)

Wynika stad, ze obliczenia dotyczy¢ powinny naddzwiekowej krawedzi natar-

cia. Stosuje sie wzoér (4.173) oraz rys. 4.66 i 4.67. Oblicza sie:

cot '(BcotA,)=cot (1.249-cot40°)=0.591 rad (33.894°)

AB=NMa? —1=2.781.62 -1 =3.47

* Pochodna (Cz%i'vgkrz)l

- dlan=2
Z rys. 4.66¢ odczytuje sie dla 33.894°;

— dla AB=3  S(Cn ) =0.336

za_skrz

— dla AB=4  B(CZwm ) =-0.143

za_skrz

Interpolacjadla A8 =3.47:

(P4.26.6)

(P4.26.7)
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(~0.143)-0.363

B(Clen ), =0.363+ (3.47-3)=0.1102

Obliczenie pochodnej (CEW ),

za_skrz

(ngewn _ IB(CZ‘%@_‘NriZ )1 _ 01102

- = =8.826-107
za_skrz /1 ﬂ 1249

— dlan=4
Z rysunku 4.66d odczytuje sie dla 33.894°:

— da Af=3  B(CZn ) =0316

za_skrz

— da =4  B(Clm ) =4.66-107

za_skrz

Interpolacjadla A =3.47:

- . 73 —
BCL, ) =0.316+ 4.66 12 3 0.316 (3.47-3)=0.169

Obliczenie pochodnej (C&ZGW“ ),

za_ skrz

— ﬂ(cza;livgkrz )1 0169

Com )y = = =0.135
( za_skrz /1 ﬂ 1.249
Interpolacja dla 7 = 3.63
— _ 102
(Cozmmey ), =8.826-107 + 0.135-8.826-10 (3.63-2)=0.127

4-2

* Pochodna (Cf;iwgkrz)z
- dlan=2
Z rysunku 4.67¢ odczytuje si¢ dla 33.894°:

- dia A8=3  P(CL™,), =3.949
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— dla AB=4  B(CZm ), =4.164

za_skrz

Interpolacja dla A =3.47:

B(Clem ), =3.949 + W(sm ~3)=4.05

za_skrz

Obliczenie pochodnej (C"T‘Zewn ),:

za_skrz

— Cazewn
(Cazewn )2 — ﬂ( za_skrz)z _ 405

za_skrz - =3.243
- B 1.249

— dlan=4
Z rys. 4.67d odczytuje sie dla 33.894°:
— dla AB=3  S(Clen ), =3.846

za_skrz

— dla =4  B(Clm ),=3919

za_ skrz

Interpolacjadla A8 =3.47:

B(Clen ), =3.846 +%(3.47 ~3)=3.88

za_ skrz

Obliczenie pochodnej (CEZGW" ),:

za_skrz

_ ce
(Cot)2 = PCaun): _ 388 =3.107
B 1.249

Interpolacja dla 7 = 3.63

(Coms, ), :3-243+%(3.63—2) ~3.132

za_skrz

Obliczenie pochodnej Clen 76 WzOrU (4.173)

za_skrz

(P4.26.13)

(P4.26.14)

(P4.26.15)

(P4.26.16)

(P4.26.17)
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Ma? - 1

Cz!;;ilvgkrz = ﬂz (Cz;i”gkrz )1 - ﬂz (Cza::ivgkrz)z =
(P4.26.18)
1.6° 1
=== 0.127-——3.132=-18
1.249 1.249

a
za_skrz

Ze wzoru (4.174) oblicza sie: C

. _
Cé = Clom 2100 =—1.8ﬁ=—1.59 (P4.26.19)
- - b 3.44

a

W tabeli ponizej zebrano wyniki dotyczace réznych liczb Macha w zakresie
naddzwiekowym.

Ma 1.4 1.6 1.8 2
B =+Ma? -1 0.98 1.249 1.497 1.732
cot*(fBcotA,) 40.58° 33.89° 29.28° 25.85°
Ap 2.939 3.747 4.49 5.196
(S 0.342 0.127 0.036 0.012
(Cier), 4.08 3.132 2.667 2.304
Cimn, -3.55 138 -1.138 -0.752
cé -3.14 -1.59 -1.0 -0.664

za_ skrz

4.5.2.2. Udzial kadluba - pochodna C ,,,

Dla kadtuba oblicza si¢ pochodna Cfgi"kad odniesiong do bezwymiarowej pred-
dlkad

2V

S

kosci katowej ¢, , =

A, B. Zakres poddzwigekowy i transoniczny
W zakresie poddzwiekowym pochodng sily no$nej kadtuba C%’kad oblicza si¢

7a_

Z€ wZoru:
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& V,
Cra“as = 2Caa s ES%J (4.175)

kad _ poprz "kad

gdzie: Viag — objetosc kadtuba, Skad poprz — pole przekroju kadtuba.

Cfa_kad oblicza si¢ ze wzoru (4.62) dla zakresu poddzwigkowego.

Wzér (4.175) ma tez zastosowanie dla zakresu transonicznego z uwzglednie-
niem warto$ci pochodne;j Cfa_kad .
C. Zakres naddzwiekowy

Przyjmujac zalozenie, ze kadtub jest ciatem smuktym, uzyskuje si¢ nastepu-
jacy wzor:

\Y/

ﬁ} (4.176)

kad _ poprz "kad

G _ 9.0
Cz_akad =2 Cz_kad(

Pochodng sity normalne;j Cza_kad oblicza si¢ ze wzoru (4.79) dla zakresu nad-
dzwickowego.

Przeliczenie pochodnej

Aby obliczy¢ pochodng wzgledem predkosci g = Zl\k;a , nalezy zastosowaé

przeliczenia analogiczne do (4.164) i (4.165):
e dla zakresu poddzwigkowego i transonicznego:

a & | a
Cri et = Cro®aa tk)d (4.177)
o dla zakresu naddzwickowego:
@ I P
C; waa = C g“ (4.178)

a

Przyktad 4.27
Dla samolotu, ktérego dane zawiera przyktad 1.1, oblicz pochodng Ci_kad do-

tyczacag kadtuba.
Rozwigzanie:
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Zakres podddzwiekowy
W przyktadzie 4.12 obliczono CZ =1.876 . Podstawiajgc do (4.175)

za_kad

i (4.177) dla liczby Macha Ma = 0.6, otrzymujemy:

- vV '
Coatas =2:Chp g | =7 | = 2‘1.867(ﬂj =278 (P4.27.1)
B - Skad_ poprz "kad 177 . 141
Cé o =Cilo s 'lk)ad =2.79%:11.394 (P4.27.2)

a

Zakres nadddzwiekowy
W przyktadzie 4.13 obliczono pochodng sity normalnej C;' ., dla liczb Ma-

cha z zakresu naddzwigkowego. W tabeli ponizej zebrano obliczone w oparciu
0 wzor (4.176) warto$ci pochodnej Cfﬁkad .

Ma
1.4 1.6 1.8 2.0
C; 2.472 2.501 2.574 2.642
Cf‘;fkad 3.663 3.706 3.814 3.915
Cf_kad 15.014 15.19 15.633 16.046

4.5.2.3. Udzial usterzenia poziomego

A, B, C. Zakres poddzwi¢kowy, transoniczny i naddzwiekowy

W obliczeniach dotyczacych aerodynamiki i dynamiki samolotu nalezy
uwzglednié, ze jezeli zmianie ulega kat natarcia samolotu, to zmienia si¢ tez kat
skosu strumienia 4. Pokazano to na rys. 4.68. Jezeli kat natarcia wzrést w czasie
At od warto$ci dfpoc; do wartosci konc, to wzrost tez kat skosu od &4_pocz do &H_kone.
Nalezy pamigtaé, ze warto$¢ &4 konc Ni€ jest osiggana natychmiast. Kat ten ulega
zmianie dopiero, gdy strumien powietrza po odchyleniu przez skrzydto dotrze do
usterzenia. Wczesniej na usterzeniu generowana jest sita odpowiadajaca katowi
natarcia opocz. Czas potrzebny do przemieszczenia si¢ strumienia ze skrzydta w re-
jon usterzenia jest rowny:
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At=—H (4.179)

gdzie L, jest odleglo$cig pomiedzy ogniskiem skrzydta i ogniskiem usterzenia.

Zmiang kata natarcia samolotu w tym czasie mozna przedstawic nastepujaco:

Aa =y, —a,, =a-At=a L—Hz' (4.180)

pocz H v \/—

Wykorzystano tu relacje (4.95) pomiedzy predkoscia lotu i predkoscia powie-
trza w rejonie usterzenia.

Natomiast zmiany kata skosu strumienia i zarazem kata natarcia usterzenia
bedg rowne:

Aa,, =-As, =—¢Aa=—¢, —=a (4.181)

Utrzymujacg si¢ przez czas At zmian¢ wspdlczynnika sity no$nej usterzenia
mozna obliczy¢ ze wzoru:

AC, ,=-C

za_H

Aa,, =C% a (4.182)

zaH VS\/E

Zatem pochodna C% |, bedzie rowna:

za_H

Cé , =C H (4.183)

za_H za_HE W

Natomiast pochodna ,,bezwymiarowa”:

*

ci ¢t e _ocu L (4.184)

za_H za_H za_ H
ba ba\/kH

Przyjmuje sie, ze zalezno$¢ ta jest poprawna w catym zakresie predkosci.
Pochodng sity nos$nej usterzenia C;" nalezy okresla¢ dla usterzenia ,,ze-

wnetrznego” w zalezno$ci od zakresu predkosci metodami opisanymi w podrozdz.
4.1.2 —wzory (4.17), (4.24), (4.29).
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X T . O ;6”
\‘ Srodek
Y poc: |
_p (X'H,pocz‘j .—_/E/ﬂi’pgﬂz»’_’ S_pocz
_pocz

Rys. 4.68. Schemat do obliczen wptywu predkosci kgtowej ¢ na optyw usterzenia po-
ziomego

Przyktad 4.28

Dla samolotu, ktérego dane zawiera przyktad 1.1, oblicz pochodng C;_H do-

tyczaca ,zewnetrznego” usterzenia poziomego.
Rozwigzanie:
Przyktadowe obliczenia dla Ma = 0.6 i kata natarcia a = 0°:

z przyktadu 1.1 L, =3.72m

z przyktadu 4.14 e, =0.915

z przyktadu 4.15 k, =0.774

z przyktadu 4.16 Cor

za_H _zewn

=2.88

Ze wzoru (4.184):

Cé =20 el — B 22.2.88.0.915—> 2

za_H za_H_zewn ba\/ﬁ m_

Wyniki obliczen w catym zakresie liczb Macha zawiera tabela P4.28.1.

6.484 (P4.28.1)
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Ma

Coh

za_H _zewn

za_H

0.77 | 5.709 | 0.774
0.749 | 5.789 | 0.751
0.761 | 5.743 | 0.754
0.803 | 5.591 1 0.783
0.864 | 5.390  0.831
0.928 | 5.200 | 0.889
0.978 | 5.066 | 0.943

1 5.010 | 0.983

1 5.010

1,4
2,929

0,535

z2a_H
0.615 | 4.322
0.603 | 4.364
0.615 | 4.322
0.65 4.204
0.704 | 4.039
0.77 3.862
0.841 | 3.696
0.906 | 3.561
0.958 | 3.463

0.6

2.881

0.915

ka | C%

za_H

6.480
6.579
6.566
6.443
6.254
6.047
5.871
5.750

1 5.701

1,6

2,6

3.278

1.12

kn

0.785
0.763
0.751
0.75
0.759
0.78
0.808
0.843
0.88

0,465

Kn

0.627
0.618
0.643
0.697
0.77
0.851
0.924
0.977

ng;_H
3.302
3.326
3.261
3.132
2.980
2.834
2.720
2.645
2.615

Cro_n
8.962
9.090
9.163
9.169
9.114
8.991
8.834
8.648
8.464

ki | C&

za_H
0.782
0.759
0.749
0.754
0.773
0.805
0.844
0.887
0.929

1,8

1.07

3.114

1.064

2,336

0,415

Kn

0.634
0.629
0.664
0.732
0.818
0.903
0.968
0.999

ng;_H
2.633
2.644
2.573
2.451
2.318
2.206
2131
2.098
2.097

3.035

1.037

8.103 | 0.78
8.225 | 0.757
8.280 | 0.749
8.253 | 0.757
8.151|0.782
7.987 | 0.818
7.800 | 0.862
7.609 | 0.908
7.435|0.949

Cro_n
7.707
7.824
7.865
7.824
7.697
7.526
7.332
7.143
6.987

2,124

0,376

Kn

0.639
0.638
0.682
0.761
0.855
0.938
0.99

Ci_H
2.161
2.162
2.092
1.980
1.868
1.783
1.736
1.727
1.727
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Przyktad 4.29

Wykorzystujac wyniki obliczen z przyktadow 4.15, 4.16, 4.17, 4.18, 4.26, 4.27

i 4.28, oblicz pochodng Cfa dla catego samolotu

292

Rozwigzanie:
Przyktadowe obliczenia dla Ma = 0.6 i kgta natarcia o = 0°.

z przyktadu 4.16 Karnad + Kiad/skrz =1-355

z przyktadu 4.25 c

za_skrz

=0.442

z przyktadu 4.26 cé

za_kad

=11.394

S
zprzyktadu 416 (Ky g + Kea/n )% =0.896

H

z przyktadu 4.15 k, =0.774

z przyktadu 4.28 cé

za_H

=6.484

Korzysta sie ze wzoru (4.152):

) S )
a _ skrz_zewn ~a
Cra = (Kyezkas T Kiaarsier) C +

S za_skrz

S

kad _ poprz C a
za_kad
S -

= 1.355£0.442 +£1 1.394 + 0.896% -0.774-6.484 =3.136
28 28 28

+

za_H

S zewn a
+(Kyjag + Kiagrm )H_TKHC = (P4.29.1)

Wykorzystano tu przeksztatcenie:

S zewn S zewn S
(K kag + Kiaarm) H_S =Ky ks T Kiaarn) Hg SH =
H (P4.29.2)
_f Sy
S _Hfkad g

Wyniki obliczen w catym zakresie liczb Macha zawiera tabela P4.29.1.
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Ma

skrz/kad + K kad / skrz

a
za_skrz
a
za_kad

( + )
H /kad kad /H

o [deg]

0
2
4
6
8
10
12
14
16

Ma

H _zewn

H

skrz/kad + K kad / skrz

C&

za_skrz

Co?

za_kad

( H /kad + Kkale)

o [deg]

H_zewn

H

Kn

0.77
0.749
0.761
0.803
0.864
0.928
0.978

1
1

kn

0.627
0.618
0.643
0.697
0.77
0.851
0.924
0.977

0.2

1.355

0.683

0.28794
0.896

Caan
5.709
5.789
5.743
5.591
5.390
5.200
5.066
5.010
5.010

1.6

1.334

-1.59

15.19
0.963

Ca_n
3.302
3.326
3.261
3.132
2.980
2.834
2.720
2.645
2.615

Ca
2.4356
2.4119
2.4255
2.4721
2.5377
2.6041
2.6544
2.6761
2.6761

Ca
0.2418
0.2355
0.2528
0.2892
0.3361
0.3857
0.4284
0.4583
0.4711

Kn

0.774
0.751
0.754
0.783
0.831
0.889
0.943
0.983

Kn

0.634
0.629
0.664
0.732
0.818
0.903
0.968
0.999

0.6

1.355

0.442

11.394

0.896

Caan
6.480
6.579
6.566
6.443
6.254
6.047
5.871
5.750
5.701

1.8

1.325

-1.006

15.633

0.943

Coan
2.633
2.644
2.573
2.451
2.318
2.206
2.131
2.098
2.097

Ca
3.1357
3.1062
3.1101
3.1471
3.2068
3.2767
3.3398
3.3853
3.4044

Ca
0.6773
0.6746
0.6934
0.7286
0.7709
0.8105
0.8396
0.8531
0.8535

Kn

0.615
0.603
0.615
0.65
0.704
0.77
0.841
0.906
0.958

kn

0.639
0.638
0.682
0.761
0.855
0.938
0.99

1.4

1.359

-3.138

15.014
0.99

Caan
4.322
4.364
4.322
4.204
4.039
3.862
3.696
3.561
3.463

1.319

-0.664

16.046
0.94

Can
2.1608
2.1625
2.0915
1.9800
1.8680
1.7834
1.7360
1.7273
1.7273

Ca
-1.0981
-1.1094
-1.0981
-1.0658
-1.0177
-0.9612
-0.9031
-0.8521
-0.8125

Ca
0.9253
0.9249
0.9441
0.9771
1.0143
1.0454
1.0642
1.0678
1.0678
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SILA OPORU AERODYNAMICZNEGO

Okreslona wzorem (3.1) sita oporu aerodynamicznego skierowana jest prze-
ciwnie do wektora predkosci samolotu wzgledem powietrza. Wystepujacy we wzo-
rze (3.2) wspotczynnik Cya jest rowny:

C.=C

+C,, b C,=C,+C, ¢ (5.1)

xa0 xa0

Pierwszy sktadnik po prawej stronie jest oporem przy zerowej sile nosnej
1 stanowi tzw. opOr pasozytniczy, na ktory sktadaja sie opdr profilowy, opor bedacy
wynikiem interferencji aerodynamicznej oraz inne opory. Opor profilowy jest
suma opordw tarcia oraz oporoOw zwigzanych z rozkladem ci$nienia na ptatowcu,
przy czym efekt zwigzany z wychyleniem organéw sterowania oraz wystepowa-
niem predkosci katowych samolotu moze by¢ pominigty. W zakresie naddzwigko-
wym opor ci$nieniowy okreslany jest jako opdr falowy.

Drugi sktadnik we wzorze (5.1) jest oporem powstajacym przy niezerowym
kacie natarcia (niezerowej sile nosnej). Obejmuje on opdr indukowany przez wiry
sptywajace ze skrzydta samolotu oraz dodatkowy opor tarcia powstajacy przy nie-
zerowej sile nosnej. Najczgsciej C,, . utozsamia si¢ z oporem indukowanym

C

xa_ind *

Na rys. 5.1 pokazano schemat dotyczacy poszczeg6lnych sktadowych oporu.
Ponizej przedstawione zostang metody oceny wartosci obu sktadnikow wystepuja-
cych w (5.1).
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Rys. 5.1. Sktadowe oporu aerodynamicznego samolotu

5.1. Opor profilowy (pasozytniczy)

Rysunek 5.2 ilustruje przyktadowy przebieg wspotczynnika Cyao samolotu
naddzwiekowego w zaleznos$ci od liczby Macha. Cyao uwzglednia opor tarcia (Cy )
1 opdr cisnieniowy (Cyx_p) wynikajacy z ksztattu samolotu, a w zakresie transonicz-
nym i naddzwickowym opor falowy (Cyx ). Mozna zatem przyjac, ze:

C
Crao = Cy ¢ + { c P (5.2)
x_fal

przy czym:
Cxp —dotyczy zakresu poddzwigkowego;
Cx_ta — dotyczy zakreséw transonicznego i naddzwigkowego.

Dla prawidtowo zaprojektowanego samolotu wspotczynnik oporu ci$nienio-
wego Cy p jest wielokrotnie mniejszy od wspotczynnika oporu tarcia Cy +.

Jak wspomniano w rozdz. 2, wielko$¢ oporu tarcia wynika z charakteru prze-
pltywu w warstwie przysciennej powstajacej wokot skrzydta. Warstwa laminarna
generuje mniejszy opor niz turbulentna. O tym, jaka warstwa wystepuje, decyduje
liczba Reynoldsa oraz rozktad ci$nien wokot skrzydta. Moze to by¢ warstwa czysto
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laminarna, czysto turbulentna lub mieszana — w poblizu krawedzi natarcia lami-
narna, a dalej turbulentna. Pokazano to na rys. 2.10. Praktycznie mozna przyjac, ze
dla skrzydta prostego przejscie od przeplywu laminarnego do turbulentnego wy-
stepuje przy liczbie Reynoldsa ok. 1-10°. Na tej podstawie znalezé mozna punkt
przejscia warstwy laminarnej w turbulentng. Zwykle lezy on w poblizu krawedzi
natarcia skrzydta. Dla skrzydta skosnego liczba Reynoldsa odpowiadajaca przej-
$ciu warstwy laminarnej w turbulentng jest jeszcze mniejsza niz dla skrzydta pro-
stego. Dlatego okreslajac wspotczynnik Cyao, przyjmuje si¢, ze dotyczy on turbu-
lentnej warstwy przyscienne;j.

0.055 ~
0.050 +

0.045 +

0.040 +

cxa 0

0.035 +

0.030 -

0.025 +

0-020 T T T T T T T T T T T 1
00 02 04 06 08 10 12 14 16 18 20 22 24

Ma

Rys. 5.2. Wspotczynnik sity oporu samolotu przy zerowej sile nosnej Cxao

Opor profilowy mozna oblicza¢, stosujac szereg teoretyczno-eksperymental-
nych zaleznosci, wykresow i tabel dotyczacych glownych komponentéw samolotu:
skrzydta, kadluba, usterzenia, gondoli silnikowych i podwozia.

5.1.1. Wspélczynnik Cxao skrzydla oraz usterzenia poziomego
i pionowego

Opisana ponizej metoda obliczania wspotczynnika sity oporu Cyap ma zasto-
sowanie dla skrzydta, usterzenia poziomego i usterzenia pionowego. W oblicze-
niach nalezy wykorzysta¢ dane dotyczace tych elementow.

A. Zakres poddzwiekowy

Dla matych predkosci poddzwigkowych wspotczynnik Cyxao mozna oszaco-
wac, stosujgc wzor (2.34), odnoszac go do profilu odpowiadajacego sredniej cigci-
wie aerodynamicznej skrzydta, ktora okreslona jest wzorem (1.17). Do bardziej
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doktadnych obliczen zastosowanie ma doswiadczalny wzor uwzgledniajacy gru-
bos$¢ wzgledng profilu skrzydta T :

C

xa0_skrz

_ C — 4 Sskrz_zmocz
=C,(1+¢&_T+100T )RLS'T (5.3)

Sskrz_zmocz jest powierzchnig ,,zmoczong” skrzydta, ktora ma kontakt z optywa-
jacym powietrzem. Mozna w przyblizeniu przyjaé, ze S ~2S.

Ct jest wspotczynnikiem tarcia plaskiej ptytki. Dotyczy go rys. 2.11 odno-
szacy si¢ do malej liczby Macha. Poniewaz liczba Macha ma wplyw na wspotczyn-
nik Ct, to uzupekieniem rys. 2.11 jest rys. 5.4 dotyczacy roznych liczb Macha.
Aby okresli¢ wartos$¢ Cy, nalezy:

* Znajac: szorstko$¢ powierzchni skrzydta zdefiniowana jako $rednia wyso-

ko$¢ h nieréwnosci powierzchni oraz $rednig cieciwe aerodynamiczng ba,
dla ilorazu ba/h odczyta¢ z rys. 5.3 wartos¢ liczby Reynoldsa Re..

skrz _zmocz

W tab. 5.1 podano przyktadowe wartosci szorstkosci dla réznych po-
wierzchni. Liczbg Re. poréwnuje si¢ z liczbg Reynoldsa wynikajaca
z predkosci lotu. Do dalszych obliczen przyjmuje si¢ mniejsza z nich.

* dla znanej liczby Macha i znalezionej liczby Reynoldsa odczyta¢ z wy-
kresu na rys. 5.4 wartos¢ C.

Rys. 5.3. Zalezno$¢ liczby Reynoldsa od wzglednej szorstkosci skrzydta
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Rys. 5.4. Zalezno$¢ wspotczynnika Cr od liczby Reynoldsa
Tabela 5.1
Szorstko$¢ réznych powierzchni
Srednia Srednia
Typ powierzchni chropowatos¢ Typ powierzchni chropowatos¢
[m] [m]

Polerowany metal 5-20x107 Zwyklfi farba 3.0x10°

i drewno maskujaca

Natqralna ' 4x10° Powierzchnia metalowa 1.52x10

powierzchnia metalu ocynkowana

Gladka farba 6.3x10° Powierzchnia zeliwna 2.54x10

matowa

okresli¢ wspotczynnik poprawkowy & . Jego warto$¢ zalezy od potoze-

nia maksymalnej grubosci profilu X_:
£ o= 1.2 dla X 203 (5.4)
s X, <0.3 '

z rys. 5.5 odczyta¢ wartos¢ wspotczynnika korekcyjnego Ris. Jest on za-
lezny od liczby Macha i kata skosu linii maksymalnych grubosci profili
skrzydta A¢_max.
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Rys. 5.5. Wspoétczynnik korekeyjny Ris.

Do obliczenia C w zakresie poddzwigkowym mozna tez zastosowac

xa0_skrz

eksperymentalne wzory (2.37) lub (2.38), uwzgledniajac powierzchni¢ zmoczong
skrzydta:

S
lC skrz _zmocz (5 5)

xa0_skrz — xa0_ prof
_ 2 _p S

C

We wzorze wystgpuje mnoznik ‘2, poniewaz wspotczynnik C,.,

uwzglednia gérny i dolny kontur profilu (mnoznik 2 we wzorach (2.37) i (2.48)),
za$ powierzchnia zmoczona dotyczy gornej i dolnej powierzchni skrzydta.

Do obliczeniaC,,, . nalezy przyja¢ wspotczynnik Cy, uwzgledniajac poto-
zenie punktu przej$cia warstwy laminarnej w turbulentng. Najczesciej przyjmuje
sig, ze cala warstwa przy$cienna jest turbulentna i zgodnie z (2.28) mamy:

- 0.074

Cf Re0.2

(5.6)

Wystepujaca tu liczba Reynoldsa powinna by¢ obliczona z uwzglednieniem
predkosci odpowiadajacej liczbie Macha Ma oraz $redniej cigciwy aerodynamicz-
nej skrzydta. Oznacza to, ze:
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Re = 2% \a (5.7)
VH

gdzie: an — predkos$¢ dzwigku na wysoko$ci H, v — kinematyczny wspotczynnik
lepkosci powietrza na tej wysokosci, bsr — $rednia cieciwa geometryczna zgodnie
ze wzorem (1.12): réwna:

b —

sr

|§ (5.8)

Zaktada sig¢ tu, ze obliczona w ten sposob wartos¢ C

krytycznej liczby Macha skrzydla Ma,, ., .

xa0_skrz jeSt stata az do

Przyktad 5.1

Oblicz wspotczynnik oporu skrzydta dla Ma =0.6, dla danych zgodnych
z przykladami 1.1 i 2.4. Nalezy przyjaé, ze samolot pomalowany jest zwykig farbg
maskujgca.

Rozwigzanie:

Powierzchnia zmoczona skrzydta jest réwna S,,0c, =25 = 2 - 28 = 56 m?.

Z tab. 5.1 wynika, ze szorstko$¢ powierzchni jest rowna h = 3.0-105 m.
¢ Obliczenia wedtug wzoru (5.3).

— dla log(%j = log(%j =5.06 zrys. 5.3 odczytuje sie:

log Re,. =7.3828. Stad liczba Reynoldsa jest réwna:
Re, =107 =2.4143-10’ (P5.1.1)

— liczba Reynoldsa wynikajgca z predkosci lotu:

ne_ DB o 3.06-340.3

= —=0.6=4.2794-10’ (P5.1.2)
Vi 14.6-10

Do dalszych obliczen przyjmuje si¢ mniejsza warto$é, tzn. Re =2.4143-10" .
— dla logRe, =7.3828 i Ma = 0.6 z rys. 5.4 odczytuje sie: C; =0.0024 .

‘ma:
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302

— dla cosA =¢0s25°=0.91 i Ma = 0.6 z rys. 5.5 odczytuje sie:

C_max

R s =1.143.
— ze wzoru (5.3) oblicza sie:

C

xa0_ skrz

= 0.0024(1 +1.2-0.04+100-O.044)-1.143-2 =
=5.7506-10"

Obliczenia wedtug wzoru (5.5).
— ze wzoru (5.7) oblicza sie liczbe Reynoldsa:

ne_ DB o 3.06-340.3

= 0.6 =4.2794-10
Vi 14.6-10

— ze wzoru (5.6) oblicza sie wspoétczynnik Cy:

0074 0.074

C =
" Re"  (4.2794-107)*

=0.0022

— dla ©=0.04 i X, =0 ze wzoru (2.35) oblicza sie:

n, =1+(3.147-3.052-X.)-C =
=1+(3.147-3.052-0)-0.04 =1.1259

— dla Ma=0.6 zrys. 2.13 odczytuje sie 7,,, =0.948 .
— ze wzoru (2.37) oblicza sie:

C

xa0_ prof

— ze wzoru (5.5) oblicza sie:

S
-Lc

xa0_ skrz 2 xa0_ prof

C

S
=C (1+§c“m6+ 10064)*1.5,% _

(P5.1.3)

(P5.1.4)

(P5.1.5)

(P5.1.6)

=2C 7. 77ya = 2-0.0022-1.1259-0.948 =4.7023-10° (P5.1.7)

skrzézmocz _ %47023 . 10*3 .2=4.7023. 1073 (P51 8)
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B. Zakres transoniczny

Ze wzgledu na ztozonos$¢ zjawisk zachodzacych podczas opltywu skrzydta
Z predko$ciami transonicznymi brak jest teoretycznych i empirycznych wzorow
pozwalajacych wyznaczy¢ wspotczynnik C Jednak i w tym zakresie pred-

xa0_skrz *

kos$ci opor wynika z sit tarcia oraz rozkladu ci$nien na skrzydle, na ktory wptyw
majg tworzace si¢ lokalnie fale uderzeniowe. W dolnym zakresie predkosci tran-
sonicznych fale uderzeniowe pozostaja prostopadle do powierzchni skrzydta. Po
przejsciu przez nie predkos¢ powietrza maleje do predkosci poddzwigkowe;.
W goérnym zakresie predkosci transonicznych formujg si¢ dwie fale uderzeniowe —
jedna przed krawedzig natarcia i druga w poblizu krawedzi sptywu. Dla skrzydet
majacych ostra krawedz natarcia caty przeptyw wokot skrzydta staje si¢ naddzwig-
kowy. Jezeli krawedz natarcia jest tepa, to obszar przeptywu naddzwigkowego po-
jawia sig, jezeli fala uderzeniowa znajduje si¢ odpowiednio blisko krawedzi natar-
cia.

W zakresie transonicznym opor C,, , jest rOwny sumie oporu tarcia

i oporu falowego:

C =C +C (5.9)

xa0 _skrz X_t_skrz x_ fal _skrz

Mozna przyjac, ze w tym zakresie wspotczynnik oporu tarcia C jest

X_t_skrz
niezmienny i pozostaje rowny warto$ci osigganej dla przeptywu poddzwigkowego
dla liczby Macha Ma = 0.6. Oblicza si¢ go ze wzoru (5.3)":

S
¢ =C,(1+¢&_T+100TH)R o ===

X_t_skrz S (510)
Opor falowy w zakresie transonicznym zalezy od wielu czynnikéw obejmujacych
zarowno parametry geometryczne skrzydta, jak i jego profili. Z tego powodu
wzrost oporu falowego moze by¢ rozny. Istniejg skrzydta, dla ktorych opor ten na-
rasta stopniowo przy zwigkszaniu liczby Macha. Dla innych skrzydet po osiagnie-
ciu liczby Macha z gérnego zakresu transonicznego, przyrost oporu jest gwat-
towny. Dla skrzydta trapezowego wspotczynnik C, ., okresla si¢ nastegpujaco:

x_ fa

! Niekiedy w literaturze przyjmuje sie wzor uproszczony:

C

— skrz _zmocz . .. /s ’ . s
x_t_skiz = Cf [1 + E_,Cm C :| T . Daje on mniejsza warto$¢ wspotczynnika oporu tarcia i na

granicy zakresu poddzwigkowego i transonicznego powstaje nieciaglto$¢ wartosci tego oporu.
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e dla szeregu liczb Macha mieszczacych si¢ w zakresie transonicznym,
uwzgledniajac wydluzenie skrzydta A i grubos¢ profilu T, z rys. 5.6 od-
czytuje si¢ wspotczynniki C dotyczace skrzydta prostego;

x_ fal _skrz
(Ma) ;

* 7z tego wykresu odczytuje si¢ wartosci:

* sporzadza si¢ wykres C

x_ fal _skrz

— liczby Macha Ma,, =| Ma

(dcx_fal_skrz ] 0.1
dMa Cyza=const

, dla ktorej pochodna

Agas=0

( dCx_ fal _skrz

jest rowna 0.1:
dMa o -
,a=cONst

— liczby Macha (Macuatmm) , poczawszy od ktorej wartos¢

Ag2s=0

C><_fa|_skrz Sta_]e Sl@ Sta}a 1rowna (Cx7 fal _skrz_max )A025:O

* oblicza si¢ wartos$ci tych parametrow uwzgledniajace skos linii % cigciw
skrzydta A ,,:

Ma

dc.
x_fal _skrz ol
dMa Czg=const Ay <=0
May, =| Ma = = (5.11)
(dcxiialiskrz) 0.1 \/COSA
dMa Cza=const 0.25

A0.25

( afo fal _skrz_max )An.zs -0

(Mac ... ), = NI (5.12)

5

(Cx_ fal _skrz_max )A = (Cx_ fal _skrz_max )/\o.zs=0 COSE AO.ZS (5 13)

0.25
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Rys. 5.6. Diagram do obliczania wspotczynnika oporu falowego w zakresie transonicz-
nym

* na podstawie obliczonych wartosci Ma(

dc)(7 fa_skrz —0.1 ’
dva ) N

025

(MaC )A (o s ), _ tworzy sig¢ wykres C (Ma) dla

x_ fal _skrz
025 02

skrzydta skosnego.
Obliczony z (5.10) wspotczynnik C i okre$lony z wykresu wspotczyn-
nik C

dta przy zerowej sile no$nej w zakresie transonicznym.

x_t_skrz

x_fal_srz SUMuje sig, zgodnie z (5.9), otrzymujac wspotczynnik oporu skrzy-

Przyktad 5.2

Oblicz wspétczynnik oporu skrzydta w zakresie transonicznym dla danych
zgodnych z przyktadami 1.1 2.4.
Rozwigzanie:
Dla skrzydta prostego
e ze wzoru (5.10) oblicza sie wspétczynnik oporu tarcia. Wynik obliczen jest taki
sam jak w przykfadzie 5.1:

S
ch(1+§c 6+10064)RLSM:
0 (P5.2.1)

- 0.0024(1 n 1.2-0.04+1oo-o.044)-1.143-2 =5.7506-10

C

X_t_skrz
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* oblicza sie warto$¢ parametréw dotyczacych rys. 5.6:

€7 =0.04"=0342, AT"” =3-.0.04" =1.026,

T 20.04%° = 4.6784-107 (Po2.2)

* na podstawie powyzszych wartosci z rys. (5.6) odczytuje sie dla réznych liczb
(Cx7 fal _skrz )Au.zs -0

Macha wartosci —5; ;
C

* oblicza sie wartos¢ (CX fal Skrz) . wykonujgc mnozenie przez T ;

Agas=

d (Cx7 fal _skrz )onﬁ:o
dMa '

Wyniki takich obliczen dla wybranych liczb Macha zawarto w tabeli ponize;.

* oblicza sie pochodnag

dC
Zaznaczono warto$¢ liczby Macha, przy ktérej pochodna (%)
a
C,, =Const

osigga wartos$¢ 0.1. Jest ona réwna Magg = 0.951. Na rys. P5.2.1 pokazano otrzy-
many przebieg wspoétczynnika oporu falowego dla skrzydta prostokatnego. Z ry-
sunku tego mozna wyznaczy¢ maksymalng wartos¢ wspotczynnika sity oporu falo-

wego dla tego skrzydta. Wynosi ona (Cxifa,iskrzimax )A ~=0.0135 ijest osiggana

0.25 =0

dla (May =1.2.

x_ fal _skrz_max )AU.ZS =0

Ma /Maz -1 (Cxifaliskrz )Auzs=0 (Cxifaliskrz )A d (Cxifalfskrz )Anzs=0

¢ o 50 dMa

0.882 1.3779 0.0603 0.0003 0.014723
0.884 1.3669 0.0671 0.0003 0.015975
0.95 0.9130 0.7614 0.0036 0.098116
0.952 0.8950 0.8055 0.0038 0.103186
1.002 0.1850 2.4557 0.0115 0.194334
1.004 0.2618 2.4941 0.0117 0.089915

1.1 1.3400 2.7754 0.0130 0.005002
1.15 1.6605 2.8268 0.0132 0.004933

1.2 1.9396 28854 0.0135 0.006113
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Rys. P5.2.1. Przebieg wspotczynnika oporu falowego w zakresie transonicznym

Dla skrzydta skosnego oblicza sie:
* ze wzoru (5.11) liczbe Macha poczatku przyrostu wspotczynnika oporu falo-
wego:

Madd = Ma dCy ta skrz B
(P5.2.3)
M
a[%] =0.1
— . Caa=const Agos=0 — 0951 Zl 027
\/COS A0425 \/COS 3

* ze wzoru (5.12) liczbe Macha maksymalnego wspdtczynnika oporu falowego:

(Macx s ) :(Macm.sm,,m )A““ZO— L2 1296 (P5.2.4)

Roas \/COS A0_25 - \/0053 10

e ze wzoru (5.13) maksymalng wartos¢ wspotczynnika oporu falowego:
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(fofaliskrzimax )A =
0.25

=(c cos” A,y = (P5.2.5)

x_ fal _skrz _max )Aﬂ ,5=0

5

=0.0135-cos’ 31° =9.1825-10"
* maksymalng wartos¢ wspétczynnika oporu skrzydta:

C =C

xa0_skrz_max x_ fal _skrz max)
-5 - ST s (P5.2.6)

=5.7506-10" +9.1825-10° =1.4933-10*

+(C

X_t_skrz

Rysunek P5.2.1 zawiera réwniez przebieg wspétczynnika oporu falowego
skrzydfa sko$nego. Zaznaczono na nim obliczone powyzej wartosci Magg
i (fofalfskrzfmax )A()?s .

Na rys. P5.2.2 pokazano uzyskany przebieg wspétczynnika oporu catkowi-
tego skrzydta. Uzyskano go, powiekszajgc opér falowy o opdr tarcia obliczony we
wzorze (P5.2.1).

Rys. P5.2.2. Przebieg wspotczynnika Cxao_skrz skrzydta skosnego w zakresie transo-
nicznym
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C. Zakres naddzwiekowy

W zakresie naddzwigkowym opor tarcia zalezy od wymiany ciepla pomigdzy
powierzchnig skrzydta i strumieniem powietrza. Jezeli nie ma takiej wymiany, to
wzrost liczby Macha przy statej liczbie Reynoldsa zmniejsza wspotczynnik oporu
tarcia. Stan taki moze by¢ osiagany jedynie podczas dtugotrwatych lotéw wykony-
wanych w stabilnych warunkach termicznych. Aby oszacowac¢ opor tarcia, ko-
nieczna jest znajomos¢ wymiany ciepta pomiedzy réoznymi cze$ciami samolotu
1 warstwa przyscienng. W praktyce do oceny tego oporu stosuje si¢ uproszczenia,
analizujac turbulentny optyw ptaskiej ptyty z uwzglednieniem liczby Macha
i liczby Reynoldsa.

Opdr falowy mozna wyznaczaé, wykorzystujac rozne teorie dotyczace prze-
ptywu naddzwiekowego. W wielu przypadkach wystarczajace jest zastosowanie
zlinearyzowanej teorii przeptywu naddzwigkowego, ktdra pozwala poprawnie ob-
liczy¢ opor falowy skrzydet trapezowych z poddzwickowa krawedzig natarcia, tzn.
skrzydel, ktorych krawedz natarcia znajduje si¢ wewnatrz stozka Macha, za$ skta-
dowa predkosci prostopadia do krawedzi natarcia jest poddzwickowa. Redukuje to
opor falowy, w przeciwienstwie do skrzydet z naddzwickowa krawedzig natarcia.
W tym przypadku krawedz natarcia znajduje si¢ na zewnatrz stozka Macha i skta-
dowa predkosci prostopadta do krawedzi natarcia jest naddzwigkowa.

Podobnie jak dla zakresu transonicznego réwniez dla zakresu naddzwieko-

wego przyjmuje si¢, ze opor C,,, ., jest rowny sumie oporu tarcia i oporu falo-

wego:
Cxao_skrz = Cx_t_skrz + Cx_ fal _skrz (5 14)
Wspoélczynnik oporu tarcia C, | oblicza si¢ ze wzoru:
S
Cx_t_skrz = Cf Skrzézmocz (515)

Wspolczynnik Cs jest okreslany w taki sam sposob, jak dla zakresu poddzwig-
kowego dla przeptywu turbulentnego.

Wspolczynnik oporu falowego C mozna oszacowac w oparciu o zli-

x_ fal _skrz

nearyzowang teori¢ naddzwigkowego przeptywu ptaskiego. Stosowane wzory r6z-
nig si¢ w zaleznos$ci od ksztattu krawedzi natarcia profilu skrzydta.

Ostra krawedz natarcia profilu skrzydia
Jezeli profil skrzydta ma ostrg krawedz natarcia, to wspotczynnik oporu falo-
wego oblicza si¢ ze wzoru:
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k S, [
ﬁc; S dla Maz —ICOtAO* >1
C =V — (5.16)

x_ fal _skrz —
ki %cotAO* dla vMa*-1cotA,, <1

Wspotczynnik k; zalezy od ksztattu profilu skrzydta. Jego warto$ci podano
w tab. 2.2. Dodatkowy indeks dolny ,,*” (dotyczacy kata skosu i powierzchni)
oznacza uproszczone skrzydlo ,,zastepcze” utworzone w oparciu o ksztatt skrzydta
rzeczywistego. Przyklady pokazano na rys. 5.7. Powierzchnia tego skrzydia po-
winna by¢ mozliwie bliska powierzchni skrzydta rzeczywistego. Jezeli skrzydio
rzeczywiste jest trapezowe, to skrzydto zastepcze jest tozsame z rzeczywistym, tzn.
S./S=1.

Gorny wzor w (5.16) dotyczy skrzydta zastepczego z naddzwickowa krawe-
dzig natarcia, a dolny skrzydta z krawedzig poddzwigkowa.
C, jest efektywna grubos$cia wzgledna obliczang ze wzoru:

(5.17)

W calce wystepuja, zmieniajace si¢ wzdhuz rozpigtosci skrzydta: wzgledna
grubo$¢ skrzydta rzeczywistego € oraz cigciwa aerodynamiczna skrzydla zastep-
czego b..

\

Rys. 5.7. Skrzydto zastepcze dla skrzydet o réznym ksztalcie

Do obliczenia C w zakresie naddzwickowym mozna tez zastosowac

xa0_skrz

wzdr obejmujacy zaré6wno opdr tarcia, jak i opor falowy:
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Cxao_skrz = Cx_t_skrz + Cx_ fal _skrz =
C S c?
_ f skrz _zmocz + k1C (518)
Ji+0.12Ma> S Ma?_ |
cos’ Agos

Wspodtczynnik Cr oblicza si¢ ze wzoru (5.6), okreslajgc liczbe Reynoldsa
W oparciu o rozpatrywang liczbe Macha:

Re = 2% pa (5.19)
VH

Wspotczynnik K; zalezy od ksztaltu profilu skrzydta. Jego wartosci zawiera
tab. 2.2. Pierwszy sktadnik w (5.18) rozni si¢ od wzoru (5.15) mianownikiem
uwzgledniajagcym wplyw liczby Macha. Drugi sktadnik, przy zatozeniu, ze
S./S =1, jest podobny do gornego wzoru (5.16). R6zni si¢ wyrazeniem podpier-
wiastkowym.

Zaokraglona krawedz natarcia profilu skrzydia

Jezeli profil skrzydta ma zaokraglong krawedz natarcia, to dla takiego skrzy-
dta powstaje odsunieta fala uderzeniowa. Aby prawidtowo obliczy¢ opér falowy,
do oporu falowego skrzydla o zaostrzonej krawedzi natarcia profilu uksztattowa-
nego z dwoch tukow okregu (ki = 16/3) dodaje si¢ dodatkowy sktadnik C, . wy-

nikajacy ze zwigkszonego oporu ci§nieniowego:

k *
2 +C, - dla VMa®—1cotAy >1

TGy
C _JMa* -1 S (5.20)

x_ fal _skrz —
ks %cotAo* +C, - dla VMa®—1lcotA, <1

O

Gorny wzor dotyczy naddzwigkowej, a dolny poddzwickowej krawedzi na-
tarcia.
Wspotezynnik C, .. mozna odczyta¢ z rys. 5.8. Wystepujaca tam wielkos¢

21,

n jest powierzchnia czotowg krawedzi natarcia. Dla skrzydta zastep-
coS A

czego, ktorego grubos$¢ wzgledna zmienia si¢ wzdtuz rozpigtosci, promien krawe-
dzi natarcia r,. jest okreSlany dla Sredniej cigciwy skrzydla.
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Rys. 5.8. Diagram do obliczania wspotczynnika dodatkowego oporu falowego

Przyktad 5.3

Oblicz wspotczynnik oporu skrzydta dla Ma = 2, dla danych zgodnych z przy-
ktadami 1.1, 2.4 1 5.1. Nalezy zatozy¢, ze skrzydio zastepcze pokrywa sie ze skrzy-
dtem rzeczywistym. Przyjmij profil rombowy.

Rozwigzanie:

Opor tarcia

Dla 1og(bﬁjzlog(33ﬁ)45j:5.06 i Ma=2 z rys. 5.3 odczytuje sie:

log Re, =7.6241. Stad liczba Reynoldsa jest rowna:

Re, =107 =4.2082-10’ (P5.3.1)

— liczba Reynoldsa wynikajgca z predkosci lotu:

re - DB\ _ 3:06-340.3

= —=2=1.4171-10° (P5.3.2)
Vi 14.6-10

Do dalszych obliczen przyjmuje sie mniejszg wartosé, tzn. Re =4.2082-10".
- dla logRe, =7.6241 i Ma = 2 z rys. 5.4 odczytuje sie: C, =1.8529-10".

Ze wzoru (5.15) oblicza sie wspétczynnik oporu tarcia:
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C

X_t_skrz

S
=C, kTmz 1.8529-107-2=3.7058-10" (P5.3.3)

Opér falowy

Ostra krawedz natarcia

Sprawdza sie, czy krawedz natarcia jest poddzwiekowa, czy naddzwiekowa.
W tym celu oblicza sie:

VMa® —1cot Ay =+/2% —1cot40° =2.064 > 1 (P5.3.4)

Krawedz natarcia jest naddzwigkowa i stosuje sie gérny wzér (5.16). Dla pro-
filu rombowego z tab. 2.2 mamy ki = 4. Stad:

c _ I S.__4 0.04°-1=3.695-10" (P5.3.5)

x_ fal _skrz M ef S 22 1

Zaokrgglona krawedz natarcia
Dodatkowy sktadnik wynikajacy z zaokraglenia noska odczytuje sie z rys. 5.8.
Dla Ma =2 i Ao=40° mamy:

S
x_ fal* |
21, ————
cosAg.

C =0.455 (P5.3.6)

Znajac te wartos¢, mozna obliczy¢ dodatkowy op6r falowy:

=0.45 -lzro* b 4ss -izﬂro* =0.388r,. (P5.3.7)

C,
x- S 7 cosA, 28 cos40°

Zalezy on liniowo od promienia noska. Na przyktad dla promienia 1.27 cm,

ktory odpowiada skrzydiu samolotu F-16, jest réwny
C =0.388-0.0127=4.925-10"".

x_ fal*

Uwzgledniajgc go, opor falowy skrzydia jest rowny:

C =3.695-10" +4.925-107° =8.62-10" (P5.3.8)

x_ fal _skrz

Natomiast wspotczynnik oporu jest rowny:

313



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

C =C +C =3.7058-107 +8.62-107° =1.2326-10> (P5.3.9)

xa0 _skrz X_t_skrz x_ fal _skrz

W tabeli ponizej zestawiono wyniki obliczen dla kilku wartoéci liczby Macha
z zakresu naddzwiekowego.

Ma Cx_t_skrz Cotol Cx_tarr Cx_tal_skrz Crao_skrz
ostra krawedz
1.3 0.00446 0.007626 0.003171 0.010797 0.015259
1.4 0.00434 0.006532 0.003509 0.010041 0.014383
1.5 0.00423 0.005724 0.003818 0.009543 0.013769
1.6 0.00411 0.005124 0.004098 0.009222 0.013337
1.7 0.00401 0.004655 0.004349 0.009004 0.013011
1.8 0.00390 0.004276 0.004570 0.008846 0.012750
1.9 0.00380 0.003962 0.004762 0.008724 0.012527
2 0.00371 0.003695 0.004925 0.008620 0.012326

5.1.2. Wspoélczynnik Cxao0 kadluba

Cechg charakterystyczng kadluba jest wystgpowanie poza oporem tarcia
1 oporem ci$nieniowy rowniez oporu dennego. Opor ten pojawia sie, jezeli cze$¢
tylna kadluba jest $cieta prostopadle do osi podluznej. W zakresie transonicznym
pojawiaja sie fale uderzeniowe, ktdre sg zrodlem oporu falowego. W zakresie nad-
dzwigkowym oplyw kadtuba jest w pelni naddzwickowy i gléwnym zrédtem oporu
sa fale uderzeniowe powstajace na przedniej i tylnej czgsci kadtuba.

Wspotczynnik C,., .4 odniesiony jest do pola powierzchni przekroju po-

przecznego _kadtuba. Mozna go obliczy¢ opisanymi ponizej metodami, ktére doty-
czg cial osiowosymetrycznych. W przypadku gdy kadlub ma inny przekroj po-
przeczny, nalezy go zastgpi¢ ciatem osiowosymetrycznym o takim samym rozkta-
dzie pola powierzchni przekroi poprzecznych jak kadtub rzeczywisty.

A. Zakres poddzwiekowy
W zakresie poddzwigkowym wspolczynnik oporu przy zerowej sile nosnej
jest sumg wspolczynnikdw oporu tarcia, oporu ci$nieniowego i oporu dennego:

Crao kat =Cy t kas TCx p ks TC (5.21)

Xx_dno
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Metoda I
Przy wyznaczaniu wspétczynnika oporu tarcia C, , ,, przyjmuje si¢ z re-

guly, ze warstwa przyscienna wokot kadtuba jest turbulentna. Stosuje si¢ wzor:

C =C Skad_zmocz 5.22
Xx_t_kad T Mf ( )

kad _ poprz

Wspodtczynnik oporu tarcia plaskiej ptytki Ci uwzglednia szorstkos$¢ po-
wierzchni kadtuba oraz jego dlugosci. Oblicza si¢ go podobnie jak dla skrzydta
W oparciu o rys. 5.315.4.

Z kolei wspolczynnik oporu ci$nieniowego kadluba mozna wyznaczy¢ z do-
$wiadczalnej zaleznosci, uwzgledniajac smuktos$¢ kadtuba fyad :

S
C » ka =Ci [f—?m.oozs frog J“—m (5.23)

kad kad _ poprz

Metoda 11
Do obliczenia sumy wspotczynnikow oporu tarcia C, | 4 1 0oporu ciSnienio-

wego C, .4 Wykorzystywana moze by¢ tez zalezno$¢:

2 Skad zmocz
Cx_t_kad +Cx_p_kad =1.1-C,| 0.85+ Tva = (5.24)
kad

kad _ poprz

Zaktada sig¢, ze tak obliczona suma jest stala az do predkosci odpowiadajacej
krytycznej liczbie Macha kadtuba, ktora zgodnie z (3.22) jest rowna:

May, o =0.78+0.02 f, (5.25)

Smuktos¢ kadtuba f,,, okresla wzor (1.38). Wzor jest oprawny dla f,,, <11.

W tym przypadku wspoétczynnik oporu tarcia Cs wyznacza si¢ dla liczby Rey-
noldsa odpowiadajacej krytycznej liczbie Macha kadluba i obliczanej w oparciu
0 dtugos¢ kadtuba:

|
Re=-et? pjg (5.26)
Vy -
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Z reguly przyjmuje si¢, ze warstwa ta jest turbulentna i do obliczenia wspot-
czynnika Cs stosuje si¢ zalezno$¢ (2.28).

Wystepujacy we wzorze (5.24) wspotczynnik 7,,, uwzglednia wptyw $cisli-
wosci powietrza na opor kadtuba. Pokazano go na rys. 5.9 dla ré6znych smuktos$ci
czesci nosowej fos okreslonej wzorem (1.39). Poszczegdlne krzywe mozna przed-
stawi¢ w postaci wielomianu:

Mva = ,Ma’ +a,Ma’* +aMa+a, (5.27)

Wartosci wspotczynnikéw wielomianu zamieszczono w tab. 5.2.

Tabela 5.2
Wspoélczynniki wielomianu
fros

3 5 6 7 8 9
a 2.1 0 0 0 0 0
a -1.921 0.902 0.82 0.7 0.711 0.501
a 0.712 -0.61 -0.577 -0.513 -0.608 -0.368
ao 0.891 1.1 1.094 1.082 1.12 1.032

Rys. 5.9. Wspoétczynnik 7wva kadtuba
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We wzorach (5.22)+(5.24) wystepuje powierzchnia zmoczona kadluba
odniesiona do pola przekroju poprzecznego S Powierzchnia

S

zmoczona nie obejmuje powierzchni dennej. Mozna ja wyznaczy¢, jezeli znany
jest obwod kadtuba wzdhuz jego dlugosci 0(X):

kad _ zmocz kad _ poprz *

| kad

S = [ o(x)dx (5.28)

kad _ zmocz

Powierzchni¢ zmoczong mozna tez oszacowac z uproszczonej zaleznosci:

kad _bocz

Skad poz
Skad_zmocz = (Skad_ poz + Skad_bocz) 2-04—— (529)

gdzie Skad_poz 1 Skad_bocz $8 powierzchniami rzutu poziomego i bocznego kadtuba.
41C
row (5.22) 1 (5.23) z sumg obliczong ze wzoru (5.24) daje rozbieznos¢ wynoszaca
kilka procent.

Wspodtezynnik oporu dennego w zakresie poddzwickowym okreslony jest na-

stepujaco:
3
0.029 [:d”‘)]
C, .= ad (5.30)

x_dno
\/Cx_t_kad + Cx_ p_kad

Poréwnanie sumy wspotczynnikow C, | . x_p_kad Obliczonych ze wzo-

gdzie: dwad jest srednicg maksymalnego przekroju kadtuba. Jezeli kadtub nie jest
osiowosymetryczny, to przyjmuje si¢, ze Srednica kadluba jest jego $rednica za-
stepcza okreslona wzorem (1.33); dano jest $rednica powierzchni dennej kadtuba.
Analogicznie $rednica powierzchni dennej jest rowna:

_ g[S (5.31)
T

; B
L lkad . la . I ad .

Rys. 5.10. Rozne ksztalty i podstawowe wymiary kadtuba

d

dno
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Jezeli w kadtubie zamontowane sg silniki, ktdre pracuja, to przyjmuje si¢, ze
opor denny jest rowny zeru:

C, .. =0 (5.32)

X_dno

Przyktad 5.4

Oblicz wspétczynnik oporu w zakresie poddzwiekowym dla kadtuba o danych
takich jak w przykfadzie 1.1. Dla | metody przyjmij Ma = 0.6, a dla Il metody
Mayr_kad- Powierzchnia zmoczona kadtuba Sad_zmocz = 57 m?.

Rozwigzanie:

Metoda |

| .
dla log[ kﬁdjzlog(%jzimz z rys. 53 odczytuje sie:

logRe. =7.827 . Stad liczba Reynoldsa jest réwna:
Re. =10"%" =6.7143-10’ (P5.4.1)

— liczba Reynoldsa wynikajgca z predkosci lotu:

R o sy 14.1:3403

—0.6=1.9719-10° (P5.4.2)
Vi, 14.6-10

Do dalszych obliczen przyjmuje sie mniejsza wartosé, tzn. Re =6.7143-10".
- dla logRe=7.827 iMa = 0.6 z rys. 5.4 odczytuje sig: C, =2.2-10"".

Oblicza sie:
— ze wzoru (5.22) wspotczynnik oporu tarcia kadtuba:

S
C, \ s =C; Daa_moz 5510 21 _70847.10° (P5.4.3)
- 1.77

kad _ poprz

— ze wzoru (5.23) wspotczynnik oporu cidnieniowego kadtuba:

60 S ad _ zmocz
Co ot =Cy |:f_3 +0.0025f,, }L -
kad kad _ poprz (P544)
57

00 +0.0025- 9.4}— =6.7828-10"
1.77

9.4°

=2.2-10{
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— sume obu sktadnikéw oporu:

Can_kad = C d + Cx_p_kad = (P545)
=7.0847-1072 +6.7828-107° =7.763-107

x_t_ka

Metoda Il
Oblicza sie:
ze wzoru (5.25) krytyczna liczbe Macha kadtuba:

May, o = 0.78+0.02 f, o =0.78+0.02-9.4 = 0.968 (P5.4.6)

— ze wzoru (5.26) liczbe Reynoldsa odpowiadajgca liczbie Mak,_kad , uwzgled-

niajgc jako wymiar charakterystyczny dtugos¢ kadtuba:

l..a 14.1-340.
Re=MMak, d =—3(§0.968=3.1813-108 (P5.4.7)
Vy - 14.6-10
— ze wzoru (5.6) wspoétczynnik oporu tarcia dla turbulentnej warstwy przy-
sciennej:

L 0.074  0.074

C =
" Re™  (3.1813-10%)*

=1.4747-10° (P5.4.8)

— ze wzoru (5.27) wartos¢ wspétczynnika nua dla smuktosci czesci nosowej:
fnos = 3:

e =2-1Ma’ —1.921Ma’ +0.712Ma +0.891 =

(P5.4.9)
=2.1-0.968° —1.921-0.968> +0.712-0.968 + 0.891 =1.684

fnos = 5:

Ma =0.902Ma? —0.61Ma +1.1=

(P5.4.10)
=0.902-0.968% +0.61-0.968 +1.1=1.355

dla smukitosci fres = 3.4 nalezy wykonac interpolacje:
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Mia = 77Ma7/1n05:3 + 77Maﬂ,m; _ZMaﬁnosa (3'4_3) _
1.355-1 684_ (Po.4.17)
=1.684+——— —"""(3.4-3)=1.618

— ze wzoru (5.24) sume wspoétczynnikdw oporu tarcia i oporu cisnieniowego
kadtuba:

2 S zmocz
Cxaoikad = fotfkad + C><7p7kad = 11 'Cf [085 + JﬂMa e
ad

kad _ poprz

(P5.4.12)
=1.1-1.4747-107] 0.85 +i -1.6182:8.815-10’2
4 1.77

Otrzymana wartos¢ wspoétczynnika oporu kadtuba jest wieksza niz otrzymana
| metoda.

Opor denny
Zgodnie z rys. P1.1.6:

d .
O 088 _ ) <9 (P5.4.13)
dkad_zast L5

Opdr denny oblicza sie ze wzoru (5.30). Biorgc do obliczen wyniki otrzymane
| metodg, mamy:

3
0.029[0"*”0]
Cx dno = dkad -
) \/Cx_t_kad +C, bk (P5.4.14)
0.029(0.589)’ ,
=2.102-10

7763107 +6.7828-10°

Natomiast uwzglednienie wyniku z (P5.4.12) daje C, ,, =1.972- 1072,

Zgodnie z (5.21) wspotczynnik catkowitego oporu kadtuba z uwzglednieniem
oporu dennego w zakresie poddzwiekowym jest rowny:
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Cxao_kad :Cx_t_kad +Cx_p_kad +Cx_dno = (P5 4 15)

=7.763-107 +2.102-107 =9.865-107

Zastosowanie wynikéw otrzymanych Il metodg daje C,,; 4 = 1.03-107".

Opér denny uwzglednia sie, jezeli umieszczony w kadtubie silnik nie pracuje.

A. Zakres transoniczny

Powyzej liczby Ma,, ., na kadlubie zaczynaja si¢ pojawiac obszary prze-
ptywu naddzwigkowego. Dla kadtubow osiowosymetrycznych o smuktosci frad po-
wyz€j 5 (fas > 5) M3y, .y jestrzedu 0.9. Dla cienkich ciat z zaostrzonym noskiem

zakres transoniczny obejmuje liczby Macha do ok. Ma = 1.2+1.3. Dla wigkszych
liczb Macha odsunicta poczatkowo fala uderzeniowa styka si¢ z noskiem i prze-
ptyw staje si¢ catkowicie naddzwigkowy.

Czesto zakres transoniczny traktuje si¢ jako nieobliczeniowy. W tym przy-
padku wartosci C,_, 4 interpoluje si¢ linig prosta w oparciu o skrajne wartosci

tego wspofczynnika uzyskane dla Ma,, ., oraz liczby Macha rowne;:

=0.82+0.03 f, (5.33)

cxa 0_kad _max

Dla tej liczby Macha wspotczynnik C

Metoda I
Do obliczenia wspotczynnika C,, ,, W zakresie transonicznym mozna tez

xa0_kad 0S13ga warto$¢ maksymalna.

zastosowac opisang ponizej procedure:
*  Wykorzystujac wzor (5.22), oblicza si¢ wspdtczynnik oporu tarcia dla
liczby Ma = 0.6:

S al zmocz
Cx_t_kad_Ma:0.6 =C, Ma=0.6 Skd; (5.34)

kad _ poprz

Przyjmuje si¢, ze C, | 4 pozostaje staty, az do Ma = 1.2.

* Ze wzoru (5.23) oblicza si¢ wspolczynnik oporu cisnieniowego dla
Ma = 0.6:
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60 S a zmocz
fo p_kad Ma=0.6 — Cf ~Ma=0.6 |if_3 +0.0025 fkad }L (5-35)

kad kad _ poprz

Zaktada si¢, ze wspotczynnik C jest staly do Ma = 1.0, a nast¢gpnie ma-

Xx_p_kad
leje liniowo do zera dla Ma = 1.2,
*  Wykorzystujac wzor (5.30), oblicza si¢ iloraz:

c 0.029(3‘”0]
50 _ xfdnofMaZ:O.G _ kad (536)
[ddno] \/fotfkadfMa=O.6 + CX, p_kad _Ma=0.6
dkad

Narys. 5.11 sposrod krzywych (A, B, C, D, E, F) znajduje si¢ dwie takie, ze
warto$¢ ilorazu & miesci si¢ pomigdzy ich punktami poczatkowymi (niebieskie
punkty). Krzywe te stluzg do interpolacji warto$ci wspdtczynnika & dla kolejnych
liczb Macha.

Dla kolejnych liczb Macha z zakresu transonicznego, az do Ma_

xa0_kad _max :

* odczytuje si¢ z rys. 5.11 warto$ci wspotczynnika &,

Rys. 5.11. Wspolczynnik do obliczania oporu dennego

* oblicza si¢ warto$¢ oporu dennego:
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2

d

Cy 4o = f-[—d””" J (5.37)
kad

* dla smuktosci kadtuba fiag z rys. 5.12 odczytuje sie liczbe Maqg, dla ktorej
pochodna oC,, ., / OMa osigga wartosc 0.1;

Rys. 5.12. Liczba Macha Mau, dla ktorej dC,, / dMa =0.1

* poczawszy od Magg, z rys. 5.13 odczytuje si¢ wspotczynnik oporu falo-
wego Cy fal kad dla smuktosci fyad;

Rys. 5.13. Wspotczynnik oporu falowego kadtuba w zakresie transonicznym
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* wspotczynnik C,,, 4 oblicza si¢, sumujac poszczeg6lne sktadniki:

Can_kad =Cx_t_kad +C +Cx_fal_kad +C (5.38)

x_p_kad Xx_dno

Podsumowanie opisanej powyzej metody stanowi rys. 5.14, na ktorym poka-
zano poszczegodlne sktadowe wspotczynnika oporu kadluba odniesione do wartosci
maksymalnej Cyao_kad.

Rys. 5.14. Sktadowe oporu kadtuba w zakresie transonicznym

Rysunek 5.13 dotyczy ciat osiowosymetrycznych o parabolicznym obrysie
(patrz rys. 5.10). Z tego wzgledu metoda I ma ograniczone zastosowanie do kadtu-
boéw o innym obrysie.

Metoda 11

Inny sposob oceny wartosci wspotczynnika oporu falowego kadtuba Cy fal_kad

w zakresie transonicznym nie naklada wymagan na obrys kadluba. Wymaga on
obliczenia zastepczej smuktosci kadtuba:

f + Af

foos + (5.39)

kad _ zast = tyl kad _ zast

Uwzglednia si¢ wydtuzenie czgsci nosowej i tylnej. Czes$¢ srodkowa kadtuba,
ktora nie generuje oporu falowego, jest pominicta. Jednak jej obecno$¢ wptywa na
opor falowy czesci nosowej, zmniejszajac go. Dlatego we wzorze (5.39) wystepuje
ostatni sktadnik Af =2+3.

kad _ zast
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Wspodtczynnik Cy fa_kad mozna obliczy¢ ze wzoru:

D(K
Cx_fal_kad :—2( ) (5.40)
fkad_zast
gdzie: K= f2y ax(Ma®—1) (5.41)

Przebieg zaleznosci D(K) pokazano na rys. 5.15.

Rys. 5.15. Funkcja D(K) oporu kadtuba w zakresie transonicznym

Metoda II daje duzo wigksze warto$ci oporu falowego niz metoda I. Pokazano
to w przyktadzie 5.5.

Przyktad 5.5

Oblicz wspétczynnik oporu w zakresie transonicznym dla kadtuba o danych
takich jak w przyktadzie 1.1.
Rozwigzanie:

Metoda |
Zgodnie z opisang procedura:
e do Ma = 1.2 wspotczynnik oporu tarcia kadtuba pozostaje staty, taki jak dla
Ma = 0.6. Zatem wykorzystujgc obliczenia z przyktadu 5.4, mamy:

Cy ¢ kad wacos = 7-0847-107 dla Ma<1.2 (P5.5.1)
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Wartosc¢ te zawiera druga kolumna tabeli P5.5.1;
¢ do Ma = 1.0 wspotczynnik oporu ci$nieniowego kadtuba pozostaje staty, taki
jak dla Ma = 0.6, a nastepnie maleje liniowo do zera dla Ma = 1.2. Wykorzystu-
jac obliczenia z przykfadu 5.4, otrzymuje sie:

5 s 1 dla Ma<1.0
Ce b kad Mazoe = 0.7828-107-10 (P5.5.2)
- 1-5(Ma-1) dla 1.0<Ma<l1.2

Wartosci wspétczynnika oporu cisnieniowego zawiera trzecia kolumna tabeli
na koncu przykfadu;
e ze wzoru (5.33) oblicza sie liczbe Macha odpowiadajgcg maksymalnemu opo-
rowi profilowemu kadtuba:
Ma, =0.82+0.03f_, =0.82+0.03-9.4=1.102 (P5.5.3)

* ze wzoru (5.36) okresla sie poczatkowg wartos¢ wspotczynnika &

CxidnofMa:Oﬁ _ 2.102 '1073
d,. ) (o.gsjz
(o 1.5

Wartos¢ ta miesci sie pomiedzy punktami poczgtkowymi krzywych C i D na
rys. 5.11. Krzywe te stuzg do interpolacji. W efekcie uzyskuje sie krzywg zazna-

czong na tym rysunku czerwong przerywang linig. Wartos¢ wspotczynnika
Cy o maz0e OPliczono w przyktadzie 5.4;

E= =6.107" (P5.5.4)

* dla kolejnych liczb Macha z rys. 5.11 wyznacza sie wspoétczynnik &i ze wzoru
(5.37) oblicza sie wspotczynnik oporu dennego. Wyniki obliczen zebrano w ta-
beli w czwartej i pigtej kolumnie;

e dla smukiosci fxaa=9.4 z rys. 5.12 odczytuje sie warto$¢ liczby Macha:
Magq = 0.979;

e dla liczb Macha z przedziatu od Magg do 1.2 z rys. 5.13 odczytuje sie wspot-
czynnik oporu falowego w zakresie transonicznym. Wynik zawiera szésta ko-
lumna tabeli.

W siédmej kolumnie tabeli zawarto sumaryczny wspétczynnik oporu kadtuba
odniesiony do maksymalnego przekroju poprzecznego. Uwzglednia on opér
denny. Wspotczynnik oporu kadtuba bez oporu dennego (przy pracujacym silniku
umieszczonym w kadtubie) zawiera kolumna ésma.
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Ma Cx_t_kad Cx_p_kad X Cx_dno Cx_fal_kad Can_kad Can_kad
(bez dna)

(1) (2) @) (4) ®) (6) () (8)
0.6 0.07085 | 0.00678 |0.0061| 0.0021 0.00000 0.0797 |0.07763
0.8 0.07085 | 0.00678 |0.0082| 0.0028 0.00000 0.0806 0.07763
0.9 0.07085 | 0.00678 |0.0145 0.005 0.00000 0.0826 0.07763
0.95 0.07085 | 0.00678 |0.0274| 0.0094 0.00000 0.0.871 0.07763
1 0.07085 | 0.00678 |0.0625| 0.0215 0.04785 0.1469 0.12548

1.025 0.07085 | 0.00593 0.0183 0.0063 0.06853 0.1453 | 0.14531
1.05 0.07085 | 0.00509 |-0.0019 -0.0006 0.07659 0.1525 0.15252

1.1 0.07085 0.00339 |-0.0113/ -0.0039 0.08592 0.1602 0.16016
1.2 0.07085 0.00000 |-0.0054/ -0.0019 0.09295 0.1638 0.16380
Metoda ll

Zgodnie z danymi obliczonymi w przykfadzie 1.1 wydtuzenia cze$ci nosowej
i tylnej s odpowiednio rowne: fnos = 3.4, fyt = 2.1. Przyjmujac Afkad_zast = 2.7, mamy:

— ze wzoru (5.39):

fkad_zast = fnos + ftyI +Af =34+2.1+3=85 (P5.5.5)

kad _ zast

— ze wzoru (5.41):

K=f2

od_ms(Ma?—1)=8.5%(Ma’ -1)=67.24-(Ma’-1)  (P5.5.6)

W tabeli ponizej przedstawiono wyniki obliczone w zakresie transonicznym.
Kolumna czwarta zawiera obliczone wartosci oporu falowego. Natomiast w kolum-
nie pigtej zamieszczono wspétczynnik oporu catkowitego, ktéry uwzglednia opor
tarcia obliczony w (P5.5.1).

Ma K D(K) | Cyrfakad | Cxokad
(1) (2) 3) (4) (5)
0.95 -6.5559 0.0000 0.0000 0.0708
0.975 -3.3200 0.3033 0.0045 0.0754
1 0.0000 1.9590 0.0291 0.1000
1.025 3.4040 8.5450 0.1271 0.1979
1.05 6.8921 11.4585 0.1704 0.2413

1.075 10.4642 | 12.8867 0.1917 0.2625
1.1 14.1204 |14.0727 | 0.2093 0.2801
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Ma K D(K) Cx_fal_kad CxO_kad
(1) ) @) (4) ®)
1.125 17.8606 | 14.8993 0.2216 0.2924
1.15 21.6849 15.3117 0.2277 0.2986
1.175 25.5932 15.7854 0.2348 0.3056
1.2 29.5856 | 16.2054 0.2410 0.3119

Na rys. P5.5.1 pokazano wyniki obliczen oporu falowego kadtuba otrzymane
przy wykorzystaniu obu metod. Poniewaz metoda | wykorzystuje rys. 5.13, ktory
dotyczy zakresu Ma > 1, to poréwnanie wynikéw przedstawiono dla tego zakresu.
Przyjecie wiekszych wartosci Afiad zast zmniejsza wartosé obliczonego oporu falo-
wego.

Rys. P5.5.1. Wspotczynnik oporu falowego kadtuba w zakresie transonicznym

C. Zakres naddzwiekowy

Metoda I

Podobnie jak dla skrzydta w zakresie naddzwickowym wspotczynnik oporu
tarcia kadluba maleje ze wzrostem liczby Macha dla statej liczby Reynoldsa. Opor
ten zalezy tez od wymiany ciepta pomiedzy powierzchnig kadtuba i strumieniem
powietrza. Praktycznie wspotczynnik oporu tarcia kadtuba w zakresie naddzwie-
kowym mozna wyznaczy¢, zaktadajac brak wymiany ciepta oraz stosujac metode
dotyczaca turbulentnego optywu naddzwickowego ptaskiej ptyty.
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Obliczajac C,,; 4.4, mozna zastosowac wzor:

Can_kad = Cx_t_kad + Cx_fal_kad +C (5.42)

x_dno

Dla liczb Macha wigkszych od Ma, wspotczynnik oporu tarcia jest

xa0_kad _max

rowny:

_ Skadfzmocz 4
fotfkad - Cf*— (5~ 3)

kad _ poprz

Wspodtczynnik Ci+ dotyczy turbulentnej warstwy przySciennej w przeptywie
naddzwickowym. Uwzgledniajac wptyw liczby Macha oraz wzér (5.6), mozna go
przedstawi¢ w postaci:

0.074 1

C.=
" Re™ /1+0.12Ma?

(5.44)

W tym przypadku liczbe Reynoldsa okre$la si¢ w oparciu o dlugo$¢ kadtuba
1 biezgcg liczbe Macha:

Re = heo® 1 (5.45)
Vy

Z kolei wspotczynnik oporu falowego przybliza wzor:

3/2
0.6 \(d
Cx_fal_kad :(0'4+ Maz )(Ik_ij (546)

nos

Inos jest dtugoscig przedniej czesci kadtuba, tak jak pokazano na rys. 1.14.

Nalezy podkresli¢, ze wzor (5.46) daje jedynie szacunkowg warto$¢ wspot-
czynnika oporu falowego kadtuba. Nie uwzglednia on geometrii przedniej i tylne;j
czgsci kadluba, ktore majg istotny wptyw na warto$¢ C, 1 yaq -

Wspotczynnik oporu dennego jest rowny:

0.857 Ma d, )(d,. )
Cx dno = : [2 - 2 o J( e j (5.47)
- fraaMa fras diag )\ D
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Metoda Il
W bardziej szczegdtowych obliczeniach wspofezynnik C,,, g W zakresie

naddzwickowym mozna przedstawi¢ jako sume sktadnikow pochodzacych od
oporu tarcia C, | .4, wspotczynnikoéw oporu falowego przedniej i tylnej czescei

kadtuba — C dodatko-
wego oporu wynikajgcego z ksztaltu noska kadluba C, | oraz oporu dennego
C

i C, u_y » interferencji aecrodynamicznej C

x_ fal _nos X _interf 2
n

x_dno *

Cxaofkad = Cxitikad + fo fal _nos + C><7fa|7tyl + C><7imerf +Cx7kn + C><7dno (548)
Wspotczynnik oporu tarcia oblicza si¢ ze wzoru:
Skad zmocz
Cotwa =Cr g (5.49)

kad _ poprz

Cs okresla si¢ analogicznie jak dla skrzydta, korzystajac z rys. 5.315.4.

Wyznaczenie wspotczynnikow oporu falowego, oporu od interferencji i od
ksztaltu noska wymaga zastosowania ztozonych, otrzymanych eksperymentalnie
charakterystyk. Uwzgledniajg one ksztalt obrysu i przekroju poszczegdlnych cze-
$ci kadtuba oraz ich charakterystyki geometryczne.

Na rys. 5.16 1 5.17 pokazano takie przykltadowe charakterystyki dotyczace
zamknietego noska o obrysie ostrotukowym oraz stozkowym. Pozwalaja one na
obliczenie wspotczynnika C Aby je wykorzystac, nalezy obliczy¢ ilorazy

x_ fal _nos *

JMa? -1/ f__ lub f __/+/Ma’®—1. Do obliczen bierze si¢ ten iloraz, ktory jest
mniejszy od jednosci. W przypadku obrysu ostrotukowego uwzglednia si¢ wspot-

czynnik korekcyjny Kn. Zalezy on od kata potstozka Ghnes. Mozna go obliczy¢ ze
wzoru:

Ky =3.52-1076; . +7.782:10°6;,,, +2.071-107 G, +1  (5.50)

nos Onos Onos

Kat Ghnos powinien by¢ wzigty w radianach.

Wspdtczynnik C dotyczacy tylnej czesci kadtuba okresla sig¢, wyko-

x_ fal _tyl

rzystujac rys. 5.18 dla obrysu ostrotukowego lub 5.19 dla obrysu stozkowego.
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Z kolei rys. 5.20 pozwala odczyta¢ wspotczynnik oporu C, ;.. bedacy wy-

nikiem oddziatywania cze$ci nosowej i centralnej kadluba na czg¢$¢ tylng. Dodat-
kowego oporu falowego powstajacego, jezeli ostrotukowa cze$¢ nosowa kadtuba
jest zaokraglona, dotycza rys. 5.21 1 5.22.

Rys. 5.16. Diagram do obliczania wspotczynnika oporu falowego noska o obrysie ostro-
hukowym

Rys. 5.17. Diagram do obliczania wspotczynnika oporu falowego noska o obrysie stoz-
kowym
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Rys. 5.18. Diagram do obliczania wspolczynnika oporu falowego tylu kadtuba o obrysie
ostrolukowym

Rys. 5.19. Diagram do obliczania wspolczynnika oporu falowego tylu kadtuba o obrysie
stozkowym
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Rys. 5.20. Diagram do obliczania wspotczynnika oporu interferencyjnego

Rys. 5.21. Diagram pomocniczy do obliczania wspotczynnika oporu kadtuba z noskiem
zaokraglonym
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Rys. 5.22. Diagramy do obliczania wspotczynnika dodatkowego oporu wynikajacego
z ksztaltu zaokraglenia noska o obrysie ostrolukowym
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Rys. 5.22. c¢d. Diagramy do obliczania wspotczynnika dodatkowego oporu wynikaja-
cego z ksztaltu zaokraglenia noska o obrysie ostrotukowym

Rys. 5.23. Wspotczynnik cisnienia Cp do obliczania oporu dennego (cz¢$¢ tylna o obry-
sie stozkowym)
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Rys. 5.23. cd. Wspotczynnik cisnienia Cp do obliczania oporu dennego (czg$¢ tylna
0 obrysie stozkowym)

Jezeli przekrdj poprzeczny noska lub czesci tylnej kadluba nie sg cylin-
dryczne, to w celu okreslenia omoéwionych powyzej sktadowych wspotczynnika
Cia0 ks Nalezy obliczy¢ srednicg zastepcza (ze wzoru analogicznego do (1.33))

1 wykorzystywac ja podczas analizy charakterystyk.
Wspotczynnik oporu dennego oblicza si¢ ze wzoru:

C. . ——C —Sw (5.51)

x_dno p
Skad _ poprz

Wystepujacy tu wspodtczynnik ci$nienia Cp zalezy od ksztattu 1 wydtu-
zenia tylnej czesci kadtuba. Na rys. 5.23 pokazano przyktadowy przebieg
tego wspotczynnika w funkcji liczby Macha dla dwoch wydtuzen tylnej cze-
$ci kadtuba dla roznych stosunkoéw $rednicy powierzchni dennej odniesione;j
do $rednicy czgsci centralnej kadtuba.

Dla kadlubéw, ktore maja obrysy noska i czgsci tylnej inne niz opisane po-
wyzej, uzywa si¢ analogicznych charakterystyk.

Przyktad 5.6

Oblicz wspoétczynnik oporu w zakresie naddzwiekowym dla Ma =2 dla ka-
dtuba, ktérego dane podano w przyktadzie 1.1.
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Rozwigzanie:

Metoda |
Oblicza sie kolejno:
— z(5.45) liczbe Reynoldsa odpowiadajacg liczbie Macha Ma = 2:

lag B g _ 14:1-340.3

= —.2=6.573-10°
Vi, 14.6-10

Re=

— z(5.44) wspotczynnik tarcia ptaskiej ptytki w optywie turbulentnym:

0.074 1 0.074

e* J1+0.12Ma? " (6.573-10°)" \/1+0 12.22

— z(5.43) wspotczynnik oporu tarcia kadtuba:

cf*_ =1.0485-10"

S
Co t ras =Cf*M=1.0485-10*3i=3.3764.10*2
o 1.77

kad _ poprz

— z(5.46) wspotczynnik oporu falowego:

3/2 A
Cx_fal_kad 2(0 4+ '\(/)I:ZJ[?'(—MJ (0 4+ OZSJCS_SJ =8.7729-107?

— z(5.47) wspdtczynnik oporu dennego:

0.857 ( Ma ddmj[ddm I
Cx dno — 2- =
N fkad Ma fkad dkad dkad
0.857 (2 2 o.ssj[o.s;g ’

—) =1.726-10"
1.5

94-2

94 1.5

Catkowity wspétczynnik sity oporu kadtuba réwny jest sumie:

Crao tad =Cu t ket +Cx_tal tea =3-3764:107 +8.7729-10% =0.1215

Jezeli uwzglednic¢ opdr denny, otrzymuije sig C,,; g =0.13875.

(P5.6.1)

(P5.6.2)

(P5.6.3)

(P5.6.4)

(P5.6.5)

(P5.6.6)

Wartosci te odniesione sg do maksymalnego przekroju poprzecznego ka-

dtuba.
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Metoda ll
Nosek

Nosek kadtuba ma obrys ostrotukowy o kacie &y = 30°.
Z (5.50) oblicza sie wspotczynnik Ky :

K, =3.52:10760 +7.782:10° 60> +2.071-107°9  +1=

nos

3 2
~3.52.10° (ij +7.782-107 (ij 1207110222 1 121.037
57.29 57.29 57.29

(P5.6.7)
DlaMa=2 B=+Maz —1=+2 —1=1.7321.
fﬁ :% =0.509 (P5.6.8)
Dla tej wartosci i fnes = 3.4 z rys. 5.16 interpolacja daje:
Cy tar_nosl Fros +0.25]K =0.9731 (P5.6.9)

Punkt odpowiadajgcy tej wartosci zaznaczono na rysunku. Znajgc te warto$¢
oblicza sieg:

C f2 +0.25]1K
Cx fal_nos — X_fﬁ|_"203[ — ] N = 2 09731 279441072 (P5610)
- [fo +0.25]K, (3.4°+0.25)-1.04
Tyt
Tyt kadtuba ma obrys ostrotukowy. Oblicza sie iloraz:
d,, ) (0.88Y
Sgno =| 2 =(—j =0.344 (P5.6.11)
Aoy 1.5
Dla Ma = 2:
VMa: -1 =\/2 10412 (P5.6.12)
2f 2-2.1

tyl
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Korzystajgc z rys. 5.18, odczytuje sie:

4C f2=0.9514 (P5.6.13)

x_ fal _tyl "tyl

Punkt odpowiadajgcy tej wartosci zaznaczono na rysunku. Znajgc te wartosg¢,
oblicza sie:

C f2
CX l — x_fal_tzyl tyl _ 0951?— _ 5401072 (P5614)
- 412 4.2.1

Interferencja
Oblicza sig ilorazy:

hos 51 1 gq he 39 (P5.6.15)
3.1 3.1

ItyI

Wartos$¢ iloczynu lsrod/lyyi wykracza poza zakres rys. 5.20. Do obliczen przy-
jeto:

4C £2 ~0.1 (P5.6.16)

x_interf "tyl

Stad:
4c . f2 0.1

x_interf "tyl

cC. = _
x_interf 4 ft;l 4 . 2 12

=5.67-10" (P5.6.17)

Ksztalt noska
Poniewaz nosek kadtuba nie jest zaokraglony, to:

C, =0 (P5.6.18)

Opo6r denny
Opér denny uwzglednia sie, jezeli silniki nie pracujg. Na podstawie rys. 5.23,
przyjmujac, ze Cp = -0.065, ze wzoru (5.51) otrzymuje sie:

C, ., =-—C i:—(—o.%s)(

x_dno p S

0.88

2
Fj =2.237-107 (P5.6.19)

kad _ poprz
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Jest to wartos¢ wieksza o 23% od obliczonej w (P5.6.5).
Catkowity wspétczynnik sity oporu kadtuba rowny jest sumie:
Crao kat =Cy t ks TC

+Cx_fa|_ty| +C +Cx_kn =

x_ fal _nos

=3.3764-107 +7.944-10° +5.41-10* +5.67-10° +0=0.173

X _ interf

(P5.6.20)

Jezeli uwzglednic¢ opor denny, otrzymuije sig C,,o o4 =0.195.

Podobnie jak w metodzie | wartosci te odniesione sg do maksymalnego prze-
kroju poprzecznego kadtuba.

W tabeli ponizej zestawiono wyniki obliczen dla kilku liczb Macha z zakresu
naddzwiekowego.

Ma Cx_t kad Cx_tal_nos Cx_fal_yl Cx_intert Cxao_kad
1.3 0.040823 0.0870 0.0834 0.00567 0.2170
1.4 0.039691 0.0856 0.0754 0.00567 0.2065
1.5 0.038607 0.0844 0.0681 0.00567 0.1968
1.6 0.037566 0.0833 0.0628 0.00567 0.1893
1.7 0.036563 0.0822 0.0590 0.00567 0.1835
1.8 0.035597 0.0812 0.0574 0.00567 0.1799
1.9 0.034664 0.0803 0.0558 0.00567 0.1764

2 0.033764 0.0794 0.0540 0.00567 0.1729

5.1.3. Wspolczynnik oporu profilowego calego samolotu

Jezeli wspotezynniki oporu skrzydta, usterzenia poziomego, usterzenia pio-
nowego oraz kadtuba obliczone zostalty w oparciu o metody opisane w podrozdz.
5.1.1.15.1.2, to aby obliczy¢ wspotczynnik C,,, calego samolotu, nalezy uwzgled-
ni¢, ze dotycza one réznych powierzchni odniesieniowych. Sa to odpowiednio: po-
wierzchnia skrzydta S, powierzchnia usterzenia poziomego Sw, powierzchnia uste-
rzenia pionowego Sy, powierzchnia najwigkszego przekroju poprzecznego kadtuba
S Poniewaz wspotczynnik C,, odnosi si¢ do powierzchni skrzydla, to

oblicza si¢ go ze wzoru:

kad _ poprz *

S
Can = Cxao_skrz + C><f110_H S?H + C><510_V S?V + Can_kad % (552)
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Niekiedy, w szacunkowych obliczeniach, mozna przyjaé, ze wspotczynniki
dotyczace usterzenia poziomego i pionowego sg takie same jak dla skrzydta:

(Can_H H Can_V ) ~ Can_skrz (553)

W takim przypadku wzoér (5.52) upraszcza si¢ do postaci:

S
C.o=C (1+%)+cmom —tad_poprz (5.54)

xa0 — “~xa0_skrz S

Przyktad 5.7

W oparciu o wyniki obliczen z przyktadoéw 5.1+5.6 oblicz wspoétczynnik oporu
samolotu przy zerowej sile nosne;j.

Rozwigzanie

Wystepujgce we wzorze (5.54) mnozniki sg rowne:

- : : S :
o tSy 12254506 g1 S 17T 0635
S 28 28
(P5.7.1)
Zakres poddzwigekowy
Z przyktadu 5.1 (P5.1.3) dla skrzydia: Crao_skrz = 5.7506-107
Z przyktadu 5.4 (P5.4.5) dla kadtuba: Crao_kaa =7.763- 107
Ze wzoru (5.54):
S, +S Skad oprz
Can = Cxao_skrz [1 +—L S . )+ Can_kad % = (P572)

=5.7506-10"-1.618+7.763-102-0.0632 =0.01421

Dla obliczonej w przyktadzie 5.4 metodg Il wartosci C,.; |, =8.815-107°
otrzymuje sie C,,, =0.0149.

Zakres transoniczny

Obliczenia dotyczgce zakresu transonicznego zawarte sg w przyktadzie 5.2
(rys. P5.2.2) dla skrzydta i 5.5 dla kadtuba. Na ich podstawie, stosujgc wzér (5.54),
otrzymuje sie nastepujgce wartosci wspoétczynnika Cyao dla catego samolotu:
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342

Ma
0.95

1.025
1.05
11
1.2

Zakres naddzZwiekowy
Dla liczby Ma = 2 mamy:

Crao_skrz
0.005751
0.007338
0.008615
0.010713

0.01508
0.015709

Z przyktadu 5.3 dla skrzydta:
Z przyktadu 5.6 dla kadtuba:

Ze wzoru (5.54):

C.0=C

xa0 — “~xa0_skrz

C
C

S

(1+SH +S,

xa0_ skrz

Crxa0_kad Cxa0
0.07763 0.014213
0.12548 0.019807
0.145312 0.023127
0.152524 0.026978
0.160158 0.034526
0.163797 0.035775
=1.2326-107

xa0_kad = 0-1215

S
kad _poprz __
j + Can_kad -

S

=1.2326-107-1.618+0.1215-0.0632 = 0.02966

(P5.7.3)

Obliczenia dla ré6znych liczb Macha z zakresu naddzwiekowego zebrano w ta-
beli ponizej.

Ma
1.3
1.4
1.5
1.6
1.7
1.8
1.9
2

Crao_skrz
0.015259
0.014383
0.013769
0.013337
0.013011

0.01275
0.012527
0.012326

Crao_kad
0.217
0.2065
0.1968
0.1893
0.1835
0.1799
0.1764
0.1729

Cxa0
0.038403
0.036322
0.034716
0.033543
0.032649
0.031999
0.031417
0.030871

Rysunek P5.7.1 pokazuje otrzymane wyniki w catym zakresie predkosci lotu.
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Rys. P5.7.1. Wspdiczynnik oporu samolotu przy zerowej sile nosnej Cyao

5.1.4. Statystyczna metoda okreslenia wspolczynnika oporu
profilowego C

A. Metoda ,,caly samolot”
Poza opisanymi powyzej metodami do wyznaczania w zakresie poddzwigko-
wym wspolczynnika oporu C,,, calego samolotu mozna zastosowac tez metode

bazujaca na danych statystycznych, w oparciu o ktére ustalono tzw. rownowazny
wspotczynnik oporu Cya o rewn. Jezeli dla samolotu spelniona jest nierownosé

Cia « >>C,, . tzn. op0r tarcia jest dominujacy, to zastosowanie ma wzor:

C.o=C Stmeer (5.55)

xal xa0_réwn S

Szmocz jest powierzchnia ,,zmoczong” catego samolotu. Jest to powierzchnia,
ktora ma fizyczny kontakt z oplywajacym powietrzem. Obejmuje zatem np. gorng
i dolng powierzchni¢ skrzydta. Mozna jg obliczy¢ na podstawie uproszczonego ry-
sunku samolotu, dzielac go na prostsze figury geometryczne, lub uzyskaé z kom-
puterowego modelu geometrii samolotu, o ile model taki istnieje. Mozna tez zasto-
sowac wzor:
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Szmocz :”dkad_zast(lkad _1'3dkad_zast)+ (5 56)
+Sgez o (2+0.5C) +2(S,, +S,) '
Przyktadowe wartosci C,,, ,, podano w tabeli 5.3.
Tabela 5.3

Wspélezynnik C

xa0_réwn

Typ samolotu Can_réwn
Pasazerskie i bombowce odrzutowe 0.0030
Naddzwigkowe rejsowe 0.0025
Transportowe wojskowe 0.0035
Mysliwskie odrzutowe 0.0035
Lekkie jedno$miglowe 0.0055
Lekkie dwusmigtowe 0.0045

B. Metoda ,,elementy samolotu”

Rozwinigcie wzoru (5.55) polega na wykorzystaniu réwnowaznych wspot-
czynnikdw sity oporu gtownych elementoéw konstrukcyjnych samolotu oraz ich po-
wierzchni odniesieniowych:

1
Can = g Z Cxaofelement Selement (557)

Wartosci C,o gemen POdano w tab. 5.415.5.

Tabela 5.4
Wspolczynniki sily oporu dla samolotéw $miglowych

Element Cxao_element Selemen'(
Skrzydto 0.007 Powierzchnia skrzydta S
Kadlub S Powierzchnia najwigkszego przekroju
- samolot wielosilnikowy 0.08 onrzeczneso kadhuba S
- samolot jednosilnikowy 0.11 pop & kad_poprz
Gondole 0.06 Powierzchnia najwigkszego przekroju

poprzecznego gondoli Sgond_poprz
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Tabela 5.4 cd.
Element Cxao_element Selement
Usterzenie Powierzchnia usterzenia
- poziome 0.08 - poziomego Sy
- pionowe - pionowego Sy
Interferencja Nalezy doda¢ 5% do C,,
Szorstkos¢ i turbulencje Nalezy doda¢ 10% do C,,
Tabela 5.5

Wspotezynniki sily oporu dla samolotow odrzutowych

Element Cxaofelement Selement

Powierzchnia zmoczona skrzydta
Skrzydto 0.003 S ~ 25

diub 0.0024 Powierzchnia zmoczona kadluba
K .
a S ~ 0.757z'dkad Ikad

Powierzchnia zmoczona gondoli

skrz _zmocz

kad _ zmocz

Gondole 0.006 -
Sgond _zmocz ”dgond Igond
Usterzenie Powierzchnia zmoczona usterzenia
. . 0.0025 S ~2(S S
(poziome i pionowe) usterz_amocz ~ 2(Sy +Sy)
Interferencja, szorst- Nalezy dodac 10% do C,,

ko$¢ i turbulencje

5.2. Opor interferencyjny

Opdr interferencyjny powstaje w wyniku wzajemnego oddzialywania roz-
nych czesci ptatowca na siebie. Oddzialywanie to odbywa si¢ poprzez mieszanie
si¢ strug powietrza optywajacych jeden element ze strugami optywajacymi inny
element. Dla przyktadu — usterzenie poziome i pionowe ma czgsto linie przecigcia.
W poblizu tych linii przeptywy wokot obu usterzen mieszaja si¢. Prowadzi to do
zaburzenia rozktadow ci$nien. Przy duzych predkosciach w takim obszarze moga
powstawac lokalne fale uderzeniowe, ktore zwiekszaja opor. Inne rejony, w kto-
rych dochodzi do interferencji aerodynamicznej, to potaczenia skrzydto—kadtub,
skrzydto—pylony silnikow, kadtub—pylony silnikow.

W efekcie interferencji opor samolotu jest wiekszy niz suma opordéw izolo-
wanych elementow platowca. Opdr interferencyjny minimalizuje si¢ poprzez za-
stosowanie owiewek i zaokraglen w miejscach potaczen. Dzieki temu nie dochodzi
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do gwaltownego zetknigcia si¢ strumieni powietrza — proces mieszania si¢ strug
jest stopniowy, co zmniejsza opor interferencyjny.
Teoretyczne wyznaczenie wspotczynnika C, ;. jest trudne. Wymaga za-

stosowania metod z zakresu numerycznej mechaniki plynéw, modelujacych
W rozny sposob poszczegdlne elementy ptatowca. Alternatywnie mozna opieraé
si¢ na badaniach do§wiadczalnych w tunelach aerodynamicznych. Wyniki takich
badan sg uogolniane, tabelaryzowane i przedstawiane w postaci wykreséw, ktore
umozliwiaja oszacowanie warto$ci wspotczynnika C dla samolotéw o zbli-

x_interf

zonych ksztattach. Przyktadem uwzglednienia interferencji jest wzor (5.48) doty-
czacy wspolezynnika oporu kadtuba Cyao kad W zakresie naddzwigkowym.

5.3. Opor falowy

Opdr falowy powstaje gdy na powierzchni platowca formujg si¢ fale uderze-
niowe. Pokazano to narys. 5.24. Zmieniajg one zasadniczo rozktad ci$nien, co pro-
wadzi do wzrostu oporu. Op6r ten szybko narasta w zakresie przeptywdw transo-
nicznych i pozostaje znaczny w zakresie naddzwickowym — stanowi ok. 20+30%
catkowitego oporu samolotu.

Rys. 5.24. Fale uderzeniowe powstajace na ptatowcu

W podrozdz. 5.1.1. (podpunkt C) i 5.1.2 (podpunkt C) pokazano sposob okre-
$lenia oporu falowego skrzydta oraz kadtuba. Mozna go tez oszacowac dla catego
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ptatowca w oparciu o badania eksperymentalne. Stwierdzono, ze op6r falowy na-
rasta od liczby Mair 1 osiaga warto$¢ maksymalng dla liczby Ma, ~ zaleznej od

kata skosu krawedzi natarcia. Przyjmuje si¢, ze liczba ta jest rowna:

Ma, ——L (5.58)

xa0_max COSOQ AO

Dla tej liczby Macha przyblizona warto$¢ oporu falowego ma warto$¢:

x_ fal _max
S Ikad

2
c :ﬂ[%] E(0.74+0.37cosA,) (5.59)

Smax jest powierzchnig maksymalnego przekroju poprzecznego samolotu. Po-
wierzchnia ta obejmuje zatem zarowno przekrdj kadtuba, jak i skrzydta. E jest do-
swiadczalnym parametrem zaleznym od rozkladu powierzchni przekrojow po-
przecznych ptatowca wzdtuz osi podtuznej samolotu. Im rozktad ten jest bardziej
zblizony do rozktadu Searsa-Haacka, tym mniejszy jest opor falowy (reguta pol).
Dla wigkszosci samolotow naddzwickowych wspotczynnik E miesci si¢ w zakresie
1.8+2.2. Dla samolotéow typu ,latajace skrzydio” moze mie¢ wartos¢ ok. 1.2.
Natomiast samoloty o skokowych zmianach przekroju poprzecznego mogg mieé
E rzedu 2.5+3.0.

Dla liczb Macha wigkszych od Ma. =~ wartos¢ oporu falowego jest rowna:

C w=Cy  mex (1 ~03 /Ma—Ma,__ ) (5.60)

Rozktad Searsa-Haacka przekrojow samolotu daje minimalny opodr ciata
osiowo-symetrycznego w przeptywie naddzwigkowym. Promien takiego ciala
i pole przekroju zmieniajg si¢ zgodnie ze wzorami:

r(x X X T
LG 4_(1——) 0<x<L (5.61)
(S L LJ]

—3/2
SX) _ 45(1—5J 0<x<L (5.62)
Smax L L -

gdzie Riax jest promieniem w %2 dtugosci L ciata,a S_ = 7R?_ jest powierzchnig

max

maksymalnego przekroju.
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Powyzsze przebiegi pokazano na rys. 5.25.

Rys. 5.25. Rozktad promienia i pola powierzchni przekroju ciata o minimalnym oporze
falowym

Doktadne oszacowanie wspotczynnika oporu falowego pomigdzy May
1 Ma, jest trudne. Czesto przyjmuje si¢, ze w tym zakresie narasta on liniowo.

xa0_max

Przyktad 5.8

Oblicz liczbe Macha, dla ktérej opér falowy jest najwiekszy, oraz wartos¢ tego
oporu dla samolotu, ktérego dane podano w przyktadzie 1.1. Przyjmij, ze
Smax = Spoprz_kad oraz E =2.

Rozwigzanie:

Oblicza sie kolejno:

1 1

0.2 = 0.2
cos A, cos“40°

e ze wzoru (5.58): Macm = =1.055 (P5.8.1)

e ze wzoru (5.59):
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2
Co tol v :4%(%} E(0.74+0.37cos A,) =
kad

(P5.8.2)

2
_AST 23 ) (0744037 c0s40°) =2.75 107
28 \14.1

Opor falowy samolotu zmienia sie zgodnie ze wzorem (5.60):

C><7fa| = fo fal _max (1 - 03\[ Ma - Macxa()imax ) = (P583)
~2.75.102(1-0.3VMa—1.05)

Jezeli uwzgledni¢ maksymalny opor falowy skrzydfa
(fofaliskrzfmax )A =9.1825-10 obliczony w przyktadzie 5.2 oraz maksymalny

opor falowy kadiuba C =9.295-107% obliczony w przyktadzie 5.5, to

x_ fal _kad _max

uwzgledniajgc mnozniki (P5.7.1) otrzymuje sie:

C =9.1825-10" -1.618 +0.09295-0.0632=2.073-107>  (P5.8.4)

x_ fal _max

5.4. Wspolczynnik oporu przy niezerowym kacie natarcia

Drugi skfadnik we wzorze (5.1) C,, . jest wspotczynnikiem oporu powsta-

jacym przy niezerowym kacie natarcia. Najczesciej jest on utozsamiany z oporem
indukowanym. W rzeczywistosci obejmuje tez dodatkowy opor tarcia, ktory zwig-
zany jest z powstajacg silg nosna.

5.4.1. Wspolcezynnik C,, . skrzydla oraz usterzenia poziomego
i pionowego

Opisana ponizej metoda obliczania wspofczynnika sity oporu C,, . ~ma za-

stosowanie dla skrzydta, usterzenia poziomego i usterzenia pionowego. W oblicze-
niach nalezy wykorzysta¢ dane dotyczace tych elementow.
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A. Zakres poddZwiekowy
Dla predkosci poddzwickowych, w zakresie liczb Macha do 0.81, wspdtczyn-
nik C,, . skrzydel prostych mozna oszacowac¢, stosujac wzor:

sza skrz a a 2
(Cxa_CZa )skrz = 7[/_16 + Cza_skrzcza_ prof v + (Cza_ prof ¢) w (563)

o
za_ prof

gdzie: C — wspoétezynnik sity nosnej skrzydta; C — pochodna profilu

za_skrz

omoOwiona w podrozdz. 2.4; @ — kat liniowego skrgcenia skrzydta (podrozdz. 1.2);
v, W — wspotczynniki poprawkowe zalezne od skrecenia skrzydta pokazane na rys.
5.26 1 5.27; e — wspotczynnik poprawkowy uwzgledniajacy rozklad sity nosne;
wzdtuz rozpigtosei skrzydta:

L.1- Czuz; skrz
- (5.64)
T (I-R)7A

e=
RC?

za_skrz

o
za_ skrz

Sposob obliczenia pochodnej C oméwiono w podrozdz. 4.1.2.

R jest parametrem uwzgledniajagcym rozktad cisnienia w rejonie krawedzi natarcia.

Dla skrzydet z ostrg krawedzig natarcia R = 0. Jezeli krawgdz ma promien I, to

mozna go odczytaé z rys. 5.28. Wymaga to wczesniejszego obliczenia wielkosci:
— liczby Reynoldsa powigzanej z promieniem:

Vr,,

Re,, =

- wielkosci: Re. = Re,, cot Ayy/1—Ma®cos’ A, (5.66)

Jezeli Re, >1.3-10°, to zastosowanie ma dolny rysunek.

(5.65)

Dla skrzydet z ostrg krawedzig natarcia (typu ,,podwdjna delta” i skrzydet
0 krzywoliniowej krawedzi natarcia) mozna zastosowac wzor:

(Cxa_Cza )skrz =0.95C tana (567)

za_skrz

Daje on dobre wyniki dla katow natarcia powyzej 8°.
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Rys. 5.26. Wspotczynnik poprawkowy v od skrgcenia geometrycznego
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Rys. 5.26. cd. Wspoélczynnik poprawkowy v od skrecenia geometrycznego

Rys. 5.27. Wspodtczynnik poprawkowy W od skrecenia geometrycznego
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Rys. 5.27. e¢d. Wspodlczynnik poprawkowy w od skrgcenia geometrycznego
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Rys. 5.28. Parametr R

Przyktad 5.9
Oblicz wspétczynnik oporu skrzydta, ktérego dotyczy geometria okreslona

w przyktadzie 1.1, dla katow natarcia w zakresie 0°+8° i liczb Macha 0.4, 0.6 i 0.8.
Rozwigzanie:
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Ponizej pokazano obliczenia dla liczby Ma = 0.6 i kata natarcia 3°.
Przyjeto nastepujgce dane:

— z przyktadu 4.1 kgt zerowej sity nosnej ao=-1.74°;

— z przyktadu 4.2 pochodne;j sity no$nej dla Ma=0.6 C# =3.564;

za_ skrz

— z przyktadu 2.4 wzgledny promien krawedzi natarcia I'vy = 0.123% cieciwy

Wspotczynnik sity nosnej skrzydta jest rowny:

3—(=1.74)

C =Cp gy (@ —0ay)=3.564 =0.295 (P5.9.1)

za_ skrz

Promieh krawedzi natarcia Sredniej cieciwy aerodynamicznej:

r, =0.00123-b, =0.00123-3.44=42312-10"m (P5.9.2)

Ze wzoru (5.65):

-3
_Vh, _204.18-42312-10° _ o, (F5.9.3)

Re, =
oy 14.6-107

Ze wzoru (5.66):

Re. = Re,, cot Ay+/1—Ma’ cos® A, = (P5.9.4)
=59173-cot40°+/1—0.62 cos> 40° = 62621

Poniewaz Re, <1.3-10°, to oblicza sie parametry dotyczace goérnego
rys. 5.28:

A 3

log,, Re, =log,,62621=4.7967 , = =0.941 P5.9.5
Sio Sio ncosA, 4.14-cos40° ( )
Odczytuje sie R = 0.882:
Ze wzoru (5.64):
o= 1‘1'C:;_skrz _
RCfoSkrz + (1 - R)ﬂ skrz (P596)
1.1-3.564

0.881-3.564+(1-0.881)3.14-3
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Przyjmujac skrecenie geometryczne rowne zeru (¢ = 0) z (5.63):

sza skrz a a 2
(Cxa_CZa )skrz = ﬂ_ + Cza_skrzCza_ prof ¢V + (Cza_ prof ¢) w
sz (P5.9.7)
2
= _ 0297 +0+0=0.01
3.14-3-0.92

W tabeli zestawiono wyniki dla pozostatych liczb Macha i katow natarcia. Za-
znaczono wartosci, ktdre obliczono powyzej.

Ma 0.4 0.6
Cra skrd® 3.404 3.564 3.843
Re= 44746 62621 74293
logioRex 4.6507 4.7967 4.8709
R 0.855 0.882 0.892
e 0.875 0.921 0.951
[0 Cza_skrz (Cxa_Cza)skrz Cza_skrz (Cxa_Cza)skrz Cza_skrz (Cxa_Cza)skrz
0 0.1034 0.0013 0.1083 0.0014 0.1167 0.0015
1 0.1628 0.0032 0.1705 0.0033 0.1838 0.0038
2 0.2222 0.0060 0.2327 0.0062 0.2508 0.0070
3 0.2817 0.0096 0.2949 0.0100 0.3179 0.0113
4 0.3411 0.0141 0.3571 0.0147 0.3850 0.0165
5 0.4005 0.0195 0.4193 0.0203 0.4521 0.0228
6 0.4600 0.0257 0.4815 0.0267 0.5191 0.0301
7 0.5194 0.0327 0.5438 0.0341 0.5862 0.0384
8 0.5788 0.0406 0.6060 0.0423 0.6533 0.0476

B. Zakres transoniczny
Badania dotyczgce skrzydta o prostoliniowej krawedzi natarcia pokazuja, ze

w zakresie transonicznym iloraz (C

chodna C¢

za_skrz ©

xa_C,, )skrz

/C2

za_skrz

zmienia si¢ podobnie jak po-

Zmiany te sg wigksze dla skrzydet o duzym wydluzeniu i grub-

szych profilach. Mozna je oceni¢, wykorzystujac otrzymane do$wiadczalnie prze-
biegi — przyktadowe pokazano na rys. 5.29. Dotycza one przypadkow:

a— (A

skrz

tanA, =0, 1y, =5),
b-(4

skrz

tanA, =0, 1y, =2),
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c—(4

skrz

tanA, =3, 1y, =95),
d-(4

skrz

tanA, =3, 1y, =5).

Rys. 5.29. Przebiegi pomocnicze dla zakresu transonicznego
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Rys. 5.29. cd. Przebiegi pomocnicze dla zakresu transonicznego

Przyktad 5.10

Oblicz wspdtczynnik oporu skrzydta przy niezerowej sile nosnej, ktérego do-
tyczy geometria okreslona w przyktadzie 1.1, dla zakresu transonicznego.

Rozwigzanie:

Dla danych skrzydia i profilu: 1 =3, n=4.16, Ao=40°, T =0.04 oblicza sie:
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1 1
Atan A, =3-tan40° =2.52, AC3 =3-0.04* =1.026~1 (P5.10.1)

W oparciu o te wartosci nalezy przeprowadzi¢ dla réznych liczb Macha inter-
polacje warto$ci pokazanych na rys. 5.29a+5.29d. Pokazane to zostanie dla liczby
Ma =0.8.

Oblicza sie:

Ma’ -1 0.8°-1
L :0.042/3

=-3.078 (P5.10.2)

Do analizy wykorzystuje sie krzywe narysowane czerwong linig. Zostaty one
aproksymowane wielomianami.

- dla AtanA;=0:
fa) =0.005%* +0.019x+0.6 =
(P5.10.3)
=0.005-(-3.078)* +0.019-(-3.078) + 0.6 = 0.589
f, = 0.005%* +0.006X +0.528 =
(P5.10.4)
=0.005-(—3.078)" +0.006 - (—3.078) + 0.528 = 0.557
- dla AtanA, =3:
f, =0.001x° +0.007x* —0.013x +0.657 =
(P5.10.5)

=0.001-(=3.078)° +0.007(-3.078)> —0.013(~3.078) + 0.657 = 0.734

fa) =—0.0006X° —0.0033x" +0.0035%° +0.0309x> —0.0119x +0.6014 =

=-0.0006- (—3.078)° —0.0033 - (—3.078)* +0.0035 - (~3.078)° +

+0.0309-(~3.078)? —0.0119-(—3.078) + 0.6014 = 0.698
(P5.10.6)

W kolejnym kroku wykonuje sie interpolacje par wartosci f() i fn) oraz f) i fa)
dla zbiezno$ci skrzydta sk, = 4.16:

f, — f
_ () (@) —
fia = fio + =5 (416-5) =

(P5.10.7)

= 0.589+%(4.16—5) =0.58
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f f

cd) = Yo

fof
+-9 _©416-5)=
2-5 (P5.10.8)

=0.734 +%_2'734(4.16 ~5)=0.724

Kolejna interpolacja ma na celu uzyskanie wartosci odpowiadajgcej

Age, tan Ay =2.52:

skrz

1 (Cxa_cZa )skrz f(cd) - f(ab)
T Chae @35 270

za_skrz

0.7 (P5.10.9)

Stad wartos¢ (C,, ¢ )q., jest rowna:

skr.

/32 _
c C2 c Czafskrz_

za_skrz

1 (Cxa )s rz
(CXELCZa )skrz = —1/3 =Cn
(P5.10.10)

=0.24-C.

za_skrz

=0.7-0.04""C’

za_skrz

Tabela ponizej zawiera wyniki obliczen dla réznych liczb Macha z zakresu
transonicznego. Narys. P5.11.1, w jego lewej czesci, pokazano, jak w tym zakresie
(Cxafc )skrz

2
za_skrz

zmienia sie iloraz

Ma % f) fo) fio) f) E}” % Cr ¢ s
08 | -3078 | 0589 0557 0734 0.698 0.701 0.240C7 .,
09 | -1624 | 0582 0531 0692 0.671 0.667 0.228¢C7 .,
094 = -0.995 | 0.586  0.527 0.676 0.638 0.650 0.222C7
098 = -0.339 | 0594 0526 | 0.662 0.609 0.636 0.217C2 .
1.0 0.0 0.6 0528 0657 0.601 0.631 0.216C7 ,,
105 | 0876 | 0620 0537 0652 0.615 0.634 0.217¢? ,,
1.1 1.795 0.650 | 0.555 | 0.662 | 0.654 0.654 0.224C?

za_skrz
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A. Zakres naddZwiekowy

W zakresie liczb Macha nieznacznie wickszych od jednosci optyw skrzydta
moze by¢ w niektorych jego obszarach poddzwiekowy, a w innych naddzwigkowy
lub tez w catosci naddzwigkowy. Jezeli przeptyw w okreslonym rejonie skrzydta
jest naddzwiekowy, mozna przyjac, ze optyw skrzydta w tym obszarze jest dwu-
wymiarowy i rozktad ci$nienia wzdluz rozpigto$ci pozostaje staty. Natomiast w re-
jonie przeptywu poddzwickowego utrzymuje si¢ zrdznicowany rozktad ci$nien
wzdtuz rozpigtosci.

Poddzwigkowa sktadowa predkosci (prostopadta do krawedzi natarcia) po-
woduje, ze w rejonie krawedzi natarcia pojawia si¢ obnizone ci$nienie. Jest ono
zrodtem sity ssacej powodujacej istotng redukcje oporu. Wielko$¢ tej sity zalezy
od ksztaltu krawedzi natarcia oraz ksztattu profili skrzydta.

Brak jest praktycznych metod oceny oporu skrzydta o mieszanym poddzwie-
kowo-naddzwigkowym optywie. Natomiast przy przeptywie naddzwickowym dla
skrzydet trapezowych mozna zastosowaé zaleznos¢:

C .
( é?;cza )skrz _ f %(14— I Sboj (568)
T

za_skrz

l, bo, S — parametry geometryczne skrzydta okreslone w podrozdz. 1.3.

Warto$¢ wspotczynnika f mozna odcezytaé z rys. 5.30. Ma on zastosowanie
dla skrzydetl o parametrach mieszczacych si¢ w zakresie okreslonym w tab. 5.6.

Tabela 5.6
Zakres stosowalnosci wzoru (5.68)
Zaokraglona krawedz natarcia Ostra krawedz natarcia
1.313<1 <4 1.5<A<L35
357 <A, <73° 0<A,<T71°
nx2 nx1
S S
0.237< <0.502 0.333< <0.995
I-b, I,
0.271S|—£1 0.333 SLS1.07
2b, 2b,
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Rys. 5.30. Wspotczynnik f do okre$lania wspotczynnika oporu naddzwickowego skrzydta

Uproszczona, teoretyczna zaleznos¢ dotyczaca naddzwigkowego ptaskiego
dwuwymiarowego optywu skrzydta ma postac:

(Cxa_cza )skrz N Ma? -1

C2 4

za_skrz

(5.69)

Daje ona mniejsze warto$ci niz wynikajgce z zastosowania wzoru (5.68).
Pokazane powyzej zalezno$ci majg zastosowanie do usterzenia poziomego
i pionowego, po uwzglednieniu ich geometrii.

Przyktad 5.11

Oblicz dla zakresu naddzwiekowego wspoétczynnik oporu skrzydia przy nie-
zerowej sile nosnej. Geometria skrzydta okreslona jest w przyktadzie 1.1.

Rozwigzanie:

Dla danych skrzydifa i profilu: Askz= 3, Sskz=28 m2, | =9.14 m, bp=4.93 m
oblicza sie staly mnoznik we wzorze (5.68):

Dofyp by L), 914-493) ) oo6s (P5.11.1)
7A, S -3 28

skrz

Dla liczby Ma = 2:

4 V2% -1=1.6056 (P5.11.2)
2D, 2-4.93
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Z rys. 5.30 dla zaokraglonej krawedzi natarcia otrzymuje sie: f = 1.7363. Pod-
stawienie do wzoru (5.68) daje:

C .
( gz_cza )skrz = f L(l_;_l bo

za_skrz ﬂﬂ'

j =1.7363-0.2768=0.481  (P5.11.3)

Tabela ponizej zawiera wyniki obliczen dla réznych liczb Macha z zakresu
naddzwiekowego. Na rys. P5.11.1, w jego prawej czesci, pokazano, jak w tym za-
(Cxa_Cza )skrz

2
za_skrz

kresie zmienia sie iloraz

Ma i Ma? —1 f —(C“;C“ i (Cea_c. s
b a_skez

1.2 0.615 0.785 0.217 0217C, .,

1.4 0.908 1.066 0.295 0.295C,

1.6 1.158 1.306 0.361 0.361CZ _,

1.8 1.387 1.527 0.423 0.423C%

2.0 1.606 1.736 0.480 0.48C’

za_skrz

(Cxafcza )skrz
2
za_skrz

Rys. P5.11.1. lloraz
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5.4.2. Wspolezynnik C,, , kadluba

W przypadku ciat osiowosymetrycznych drugi sktadnik we wzorze (5.1)
okresla si¢ czesto w zaleznos$ci od kata natarcia, a nie jak dla skrzydta w zaleznosci
od wspotczynnika sity nos$nej. Zakladajac, ze kadtub jest osiowosymetryczny, do
wyznaczenia wspofczynnika (C,, ,),,, mozna stosowac opisane ponizej zalezno-

2

sci. Wspotczynnik odniesiony jest do przekroju poprzecznego kadtuba S,y ., *

A. Zakres poddZwiekowy
Dla predkosci poddzwiekowych najbardziej ogdlna metoda okreslania wspot-
czynnika (C,, ), kadluba bazuje na wzorze:

— _a 2 a? 3
(Cxafa )kad - Czafkad : akad - Czafkad akad + C akad (570)

za_kad

(Cxa,a)kad,I (Cxa,a )kad,ll

Pierwszy skladnik
Pierwszy sktadnik we wzorze (5.70) wynika z pojawienia si¢ sity no$nej ka-

diuba C,, ;- Uwzgledniajgc wzor (4.62), moze on by¢ przedstawiony nastepu-
jaco:
2Kmd 2
(Cxa_a)kad_l :—Skad_poprz_xo a (571)
Skad _ poprz

Wystepujace tu oznaczenia opisano w podrozdz. 4.2.
Dla kadlubéw o duzym wydluzeniu, wykorzystujac wzor (4.65). pierwszy
sktadnik moze by¢ obliczony z zaleznosci:

250 g2 (5.72)

(Cxafa )kadfl = S

kad _ poprz

Zakres katéw natarcia, w ktorym powyzszy wzor jest poprawny, zalezy od
frad — im smuktos¢ kadtuba jest wieksza, tym zakres kgtow natarcia jest wiekszy.
Przy wydtuzeniu réwnym ok. 15 ma on zastosowanie w catym uzytkowym zakre-
sie katow natarcia.

2 (Czgsto w literaturze za powierzchni¢ odniesieniowa przyjmuje si¢ wynikajaca z objetosci ciata

e\ /23
wartos¢ Vg .
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Drugi skladnik

Jezeli kat natarcia ciata osiowosymetrycznego jest rowny zeru, to wynikajace
z lepkosci sity tarcia sg rownolegte do osi podtuznej. Przy niezerowym kacie na-
tarcia kierunek sit tarcia i ich warto$¢ ulegaja zmianie. Ma to wptyw na opdr ka-
dtuba. Reprezentuje to drugi sktadnik we wzorze (5.70). Uwzgledniajac wyrazenie
(4.66), mozna go przedstawi¢ nastgpujaco:

Ikad
(Cxa_a)kad_ll = 2—77{ I Cx« rdXJ o (5.73)

Skad _poprz \ X,

Wspotczynnik C, pokazano narysunku 4.34. Jezeli jest on staty wzdtuz dhu-
gosci kadtuba, to wykorzystujac (4.68), otrzymuje sie:

Sy oy
(Coadaan =Cpn——a (5.74)

kad _ poprz

Tak jak wyjasniono w podrozdz. 4.2, S,y y ., Jest powierzchnig przekroju

poziomego kadluba, poczawszy od punktu Xo do konca kadtuba. Jezeli przyjac, ze
sity lepkosci dotycza tez przedniej czgséci kadtuba, ktora pozostaje w przeplywie
potencjalnym, to powierzchnia S,y x .., staje si¢ rOwna powierzchni przekroju

poziomego kadluba. W takim przypadku jej wartos$¢ jest nieco mniejsza niz obli-
czona ze wzoru (1.35) — dobrym przyblizeniem jest 80%.
Dla matych katow natarcia (o < 10°), przy jednoczesnym spetnieniu warunku
foq tana < 2.5, zastosowanie ma jeszcze prostszy wzor:

C
= iaz +049f), —=—a" (5.75)

(Cxa_a )kad S

kad _ poprz kad _ poprz

Przykfad 5.12

Oblicz wspodtczynnik oporu kadtuba przy niezerowym kgcie natarcia, ktérego
dotyczy geometria okreslona w przyktadzie 1.1, w zakresie poddzwiekowym.

Rozwigzanie:

Szacujgc, ze przekrdj poprzeczny kadtuba zaczyna male¢ w odlegtosci
X, = 4.79 m od noska ze wzoru (4.64), oblicza sie odlegtos¢ Xo:

X, =0378-l, +0.527-X, =0.378-14.1+0.527-4.79=785m  (P5.12.1)
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Jest ona mniejsza od sumy dtugosci noska i czesci Srodkowej. Zatem pole
przekroju poprzecznego w tym punkcie jest rowne:

S =S =1.77m’ (P5.12.2)

kad _ poprz _ X, kad _ poprz

Ze wzoru (4.63) mamy:

K,y =0.00011f.,-0.00503 f2, +0.08077 f,, +0.53174 =

=0.00011-9.4°-0.00503-9.4> +0.08077 - 9.4+ 0.53174 = 0.937
(P5.12.3)

Pierwszy sktadnik wspotczynnika oporu kadtuba oblicza sie ze wzoru (5.71):

2K,
(Cxa_a)kad_l = S : Skad_poprz_xo o’ =
kad _ poprz (P5.12.4)
=M1.77-a2 =1.876-a’
1.77

Ze wzoru (4.67) mamy:

7=1.04663-107 - f_, —8.02506-107* - f2, +2.41177-107 - f, +5.13588-107" =
=1.04663-107°-9.4° —8.02506-10*-9.4* +2.41177-107%-9.4+5.13588-10"" =

=0.678
(P5.12.5)

W rozpatrywanym zakresie liczb Macha i katéw natarcia maksymalna warto$¢
iloczynu Ma-sina jest réwna:

Ma-sina =0.8-sin16° =0.22 (P5.12.6)

Zgodnie z rys. 4.34 wartosc Cxx jest stata i rowna:

C =12 (P5.12.7)

Xw

Drugi skfadnik wspoétczynnika oporu kadtuba oblicza sie ze wzoru (5.74).
Przyjmujac, ze S, (4, =0.8S,,, mamy:

g )
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0.8-S
(Cua_a)as_n = Cxuﬁs—m =
e porrt (P5.12.8)
12067828 215 s 597800

Catkowity wspodtczynnik oporu kadituba jest sumg sktadnikéw (P5.12.4)
i (P5.12.8):

(Cra et = Cra et 1 +(Cra oias 1 =1.876-a” +7.779- &’ (P5.12.9)

Jest on odniesiony do przekroju poprzecznego kadtuba S,,; ., -

A. Zakres transoniczny
Dane dotyczace zmiennosci wspotczynnika C,, , w zakresie transonicznym

sg bardzo ograniczone. Przyjmuje sig, ze:

S
(Cxa_a)kad = S dno az (576)

kad _ poprz

Warto$¢ ta odniesiona jest do przekroju poprzecznego kadtuba.

B. Zakres naddzwiekowy

W zakresie naddzwigkowym wspotczynnik C,, , mozna obliczy¢ ze wzoru:

o

(Cxa_a )kad = 288¢a2 + Cxw Ssk—ad -’ (5.77)

kad _ poprz kad _ poprz

Dotyczy on cial osiowosymetrycznych. Jezeli kadtub ma przekrdj eliptyczny,
to C,, , oblicza si¢, uwzgledniajac diugg oS elipsy (a) 1 krotka oS elipsy (b).

a b .
(Cxa_a)kad_elipsa = (Cxa_a )kad (BCOSZ ® + ESIHZ qu (578)

(C
mym rozkladzie przekrojow poprzecznych jak rozpatrywany kadtub eliptyczny.
@ jest katem okreslajacym polozenie przekroi eliptycznych. Jezeli dtuga oS elipsy
(a) jest pozioma, to ¢ = 0°, jezeli ta oS jest pionowa, to ¢ = 90°.

)wag Oblicza si¢ z (5.77) dla kadtuba osiowosymetrycznego o takim sa-

xa_a
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5.4.3. Wspolczynnik oporu przy niezerowej sile no$nej (niezerowym
kacie natarcia) calego samolotu

W podrozdz. 5.1.3 pokazano, w jaki sposob obliczy¢ wspotczynnik C,,, ca-

tego samolotu, uwzgledniajac, ze poszczegolne elementy ptatowca maja rdzne po-
wierzchnie odniesieniowe, za§ wspolczynnik C,,, jest odniesiony do powierzchni

skrzydta. Analogicznie do wzoru (5.52) dla wspolczynnika Cxa_Cza ma zastosowa-
nie zalezno$¢:

S S Skad _ poprz
Cxa_CZa = (Cxa_cZa )skrz + (Cxa_cZa )H ?H + (Cxa_v )V ?V + (Cxa_cZa )kad % (579)

Jezeli przyjaé, ze wspotczynniki dotyczace usterzenia poziomego i piono-
wego sg takie same jak dla skrzydta:

((Cxa_cZa )H ’ (Cxa_cZa )V ) ~ (Cxa_cza )skrz (580)

to wzor (5.79) upraszcza si¢ do postaci:

S, +S S ad _ poprz
Coa_c. =(Coa ¢, ) (l +%j +Cac a5 (58D

We wzorach (5.79) i (5.81) wystgpuje wspotezynnik (C,, ¢ )y,q - Natomiast

w podrozdz. 5.4.2 pokazano wzory dotyczace wspolczynnika (C,, ), odniesio-

nego do kata natarcia. Aby obliczy¢ (C,, ¢ )4, nalezy, znajac wspotezynnik sity
nos$nej skrzydta, okresli¢ kat natarcia. Wykorzystuje si¢ zwigzek:

Cza_skrz = Czuél_skrz (0! - 0(0) (582)
Stad mamy:
Cza skrz
azca* +a, (5.83)

za_ skrz

Schemat przeliczania jest nastepujacy:

C

za_skrz
a= +ay

(Cra_o ias — 22 —5(Cpy ¢ e (5.84)

xa_a
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Przyktad 5.13

Oblicz wspotczynnik oporu samolotu przy niezerowym kacie natarcia, ktérego
dotyczy geometria okreslona w przyktadzie 1.1, w zakresie poddzwiekowym.

Rozwigzanie:

W obliczeniach mozna wykorzysta¢ wyniki z przyktadéw 5.9 i 5.12. Na przy-
ktad dla Ma = 0.6 i kata natarcia 3° mamy:

- z(P5.9.7): (Cra_c, sz =0.01 (P5.13.1)

— z(P5.12.9):

(Cra o )ag =1.876-0° +7.779-0° =

3V 3 (P5.13.2)
=1.876-| —— | +7.779-| —— | =6.261-10"
57.29 57.29

Wzér (5.81) daje:

S
Cxa*C - (Cxafcza )Skrz (1 ’ %j + (Cxaicza )kad % =

za

(P5.13.3)

=0.01 1+w +6.261.10*3ﬂ= 0.016
28 28

W tabeli zestawiono wyniki dla pozostatych liczb Macha i katéw natarcia. Za-
znaczono warto$¢, ktorg obliczono powyzej. Nalezy zwréci¢ uwage, ze w rozpa-
trzonym zakresie katéw natarcia i liczb Macha wspétczynnik oporu kadtuba
(Cxa_a)kad Nie zalezy od liczby Macha. Na rys. P5.13.1 i P5.13.2 pokazano otrzy-
mane przebiegi. Na podstawie wynikow uzyskanych w przyktadzie 5.7 oraz aprok-
symacji przebiegéw dotyczgcych samolotu, pokazanych na rys. 5.13.2, mozna
okresli¢ biegunowg samolotu w zakresie poddzwiekowym:

C,=C

+C,, ¢, =0.01421+0.195C;, (P5.13.4)

xa0 a_ za_ skrz

Natomiast, jezeli uwzgledni¢ jedynie udziat skrzydta, to jego biegunowa ma
postac:

C,o =Cra0 +Cya ¢, =0.002966 +0.11C; (P5.13.5)

a_ za_ skrz
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Ma 0.4 0.6

(Cxa_a)kad Cza_skrz (Cxa_Cza)skrz Cxa_Cza Cza_skrz (Cxa_Cza)skrz Cxa_Cza
0.0000 0.1034 0.0012 0.0019 | 0.1083 0.0013 0.0021
0.0006 0.1628 0.0030 0.0048 | 0.1705 0.0032 0.0052
0.0026 0.2222 0.0055 0.0091 | 0.2327 0.0060 0.0098
0.0063 0.2817 0.0089 0.0147 | 0.2949 0.0096 0.0160
0.0118 0.3411 0.0130 0.0218 | 0.3571 0.0141 0.0236
0.0195 0.4005 0.0179 0.0302 | 0.4193 0.0194 0.0327
0.0295 0.4600 0.0236 0.0401 | 0.4815 0.0256 0.0433
0.0422 0.5194 0.0301 0.0514 | 0.5438 0.0327 0.0556
0.0578 0.5788 0.0374 0.0641 | 0.6060 0.0406 0.0693

O N O WN P O R

Ma 0.8

(Cxa_a)kad Cza_skrz (Cxa_Cza)skrz Cxa_Cza
0.0000 | 0.1167 0.0015 0.0024
0.0006 | 0.1838 0.0037 0.0060
0.0026 | 0.2508 0.0069 0.0113
0.0063 | 0.3179 0.0110 0.0182
0.0118 | 0.3850 0.0161 0.0269
0.0195 | 0.4521 0.0223 0.0372
0.0295 | 0.5191 0.0293 0.0494
0.0422 | 0.5862 0.0374 0.0632
0.0578 | 0.6533 0.0465 0.0789

OINO OB lWDN P OR

Rys. P5.13.1. Wspotczynnik oporu przy niezerowe;j sile nosnej samolotu w funkcji kata na-
tarcia
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Rys. P5.13.2. Wspotczynnik oporu przy niezerowej sile no$nej samolotu w funkcji wspot-
czynnika sity nosnej

Uproszczona metoda obliczania wspélczynnika C

xa_C,,
Wspotezynnik C,, . =~ oblicza sig tez czgsto w sposob bardziej uproszezony,

zaktadajac, ze dominujacy jest opor indukowany. Powstajaca za skrzydiem ptasz-
czyzna wirowa zwija si¢ w dwa wiry, ktore zmieniajg lokalne katy natarcia na
skrzydle. Powoduje to powstanie dodatkowego oporu. Poniewaz cyrkulacja wirow
zalezy od sity no$nej, to rowniez op6r indukowany zalezy od tej sily, tak jak sche-
matycznie pokazano na rys. 5.31.

]

Rys. 5.31. Powstawanie oporu indukowanego
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Jezeli skrzydto generuje sile nosng, to powstaje dodatkowy opor, ktory jest
rowny:
C2
Cxa C :Cxa ind — = (585)
—“za - ”ﬂef

Ze wzoru tego wynika, ze im wigksza jest sita no$na, tym wigkszy jest opor
indukowany. Natomiast maleje on przy zwigkszaniu wydtuzenia skrzydta. Dla pro-
filu lotniczego (A = oc) opor ten nie wystepuje.

Aet jest wydtuzeniem efektywnym skrzydta okreslonym nastgpujaco:

Jy = M-8, (5.86)

Oblicza si¢ je, znajac wydtuzenie (geometryczne) skrzydta A 1 wspdtczynnik
Oswalda eo, ktory w przypadku oporu indukowanego szacuje si¢ z empirycznego
wzoru:

— dla skrzydet prostych:

g, =1.78-(1-0.04520%) - 64 (5.87)

skrz

— dla skrzydet sko$nych o kacie skosu Ag> 30°:

o =4.61-(1-0.045255)(cos Ay)"" 3.1 (5.88)
Dla skrzydet o skosach pomigdzy 0° i 30° nalezy wykona¢ liniowg interpola-
cje wynikow uzyskanych z powyzszych wzordw.
W zakresie naddzwiekowym wspolczynnik mozna oszacowaé ze wzoru:

1 43 NMat-1-2
°

skrz /15krz (Maz - 1) cos A0

(5.89)

Dla skrzydet o srednich wydhluzeniach i zbiezno$ciach wspotczynnik eo mie-
$ci sie dla przeplywow poddzwigkowych w granicach 0.7+0.85, za$§ dla przepty-
wow naddzwigkowych w przedziale 0.3+0.5.

Przyktad 5.14

Wykorzystujgc opisang w podrozdz. 5.1.4 metode obliczania wspotczynnika
Cxao Oraz uproszczong metode obliczania wspotczynnika C oblicz wspot-

xa_C,, !

czynnik sity oporu Cya samolotu, ktérego dane zawiera przyktad 1.1.
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Rozwigzanie:

Wspoétczynnik Cyao
* powierzchnie zmoczong samolotu ze wzoru (5.56):

S :ﬂdkad_zast(lkad _1'3dkad_zast)+s

zmocz

skrz._zewn (2+0.5C)+2(S

=7-1.514.1-1.3-1.5) + 21-(2+ 0.5-0.09) + 2(2.51 +12.25 + 5.06) = 139.86 m’
(P5.14.1)

nap/ + SH + SV) =

Z tabeli 5.3 odczytujemy dla samolotéw mysliwskich Cyao = 0.0035.
e ze wzoru (5.55) wspotczynnik Cyao:

=C,,=C —Sg ~0.003522:5

=1.748-10% (P5.14.2)

x_t 7 “~xa0_réwn

Wartosc ta jest o0 20% wieksza od obliczonej w przyktadzie 5.7.

Wspotczynnik Cya_ina
* wspdtczynnik €o ze wzoru (5.88):

o =4.61-(1-0.0452")(cos A,)""” —=3.1=

(P5.14.3)
=4.61-(1-0.045-3""®)(cos40°)*"* —3.1=0.908
¢ wydtuzenie efektywne skrzydta ze wzoru (5.86):
Ay =485 =3-0.908=2.73 (P5.14.4)

W zakresie poddzwiekowym wspotczynnik oporu indukowanego jest réwny:

c? c?
g = T 3.14-2.73

ef

C =0.1167C2 (P5.14.5)

Zgodnie z (5.1) biegunowg samolotu mozna przedstawi¢ w postaci:

C.=C,+C =1.748-107% +0.1167C2, (P5.14.6)

xa0 xa_ind

Mnoznik 0.1167 przy Cfa jest bliski mnoznikowi wystepujacemu we wzorze
(P5.13.5) dotyczacym biegunowej skrzydta.
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MOMENT POCHYLAJACY

Moment pochylajacy powoduje obrét samolotu wokoét osi poprzecznej Oy
przechodzacej przez Srodek masy samolotu. Jest on dodatni, jezeli dazy do za-
dzierania nosa samolotu do gory. Wspotczynnik tego momentu mozna przedstawic
w postaci (3.11) lub (3.12):

— q t 4 P
C,=C . +Ca+CIQ+Clq+C%*5, +Chg, (6.1)
cz statyczna cz dynamiczna sterowanie
— Y Y q a s 4 é
C,=C,+(X —-%X)C,+C.Q+Cra+C 5, +ClHd, (6.2)
cz statyczna cz dynamiczna sterowanie

Porownujac czesci statyczne obu zaleznosci, widaé, ze:

C.p+Ca=C_, +(X -X.)C,, (6.3)

Poniewaz C,, =C.. (& — &), to zachodza zwigzki:
Cro = Cror + (X —X:)Claq (6.4)
Cn=C,*Cy, (6.5)

C.,o jest wspotczynnikiem momentu pochylajacego przy zerowych warto-

$ciach: wspolczynnika sity no$nej Cz, predkosci katowych Qi @ orazkatow S i .
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6.1. Srednia cieciwa aerodynamiczna skrzydla

Moment pochylajacy skrzydta oblicza si¢ ze wzoru:

2
_c PuVig (6.6)

m_skrz a
- 2

M

skrz

Dla skrzydta prostokatnego, ktorego charakterystyki acrodynamiczne sg nie-
zmienne wzdtuz rozpigtosci, w celu obliczenia wspolczynnika momentu pochyla-

jacego C, ,, mozna bezposrednio zastosowa¢ wzor (2.80) lub (2.82). Znajac za-

tem wspotczynnik CmO_ orof 1 POtozenie ogniska X ¢ profilu, przyjmuje sig, ze

dotycza one catego skrzydta. Dla rzeczywistych skrzydet charakterystyki te moga
ulega¢ zmianie z powodu zmieniajacych si¢ wzdluz rozpigtosci profili oraz geo-
metrii skrzydta. W takim przypadku wprowadza si¢ pojecie skrzydla zastepczego.
Jest to skrzydto prostokatne o takiej samej powierzchni jak skrzydlo rzeczywiste,
ktore wytwarza takg samg site no$na, sile oporu i moment pochylajacy. Pokazano
tonarys. 6.1.

Rys. 6.1. Skrzydto rzeczywiste i skrzydto zastepcze

Zatozmy, ze samolot ma skrzydto ze wzniosem I" o zmiennej wzdtuz rozpie-
tosci cieciwie b(y) i zmiennych charakterystykach aerodynamicznych Cmn(y),
Cu(y), Cx(y). Rowniez wspodtrzedne krawedzi natarcia sg zmienne, tzn. Xn(Y), Zn(Y).

Sily aerodynamiczne generowane w kierunku prostopadlym i réwnolegtym
do cieciwy elementu skrzydta o powierzchni dS = bdy sg odpowiednio réwne:

2 2
dP, :Cz%ds, dP, :cx%ds (6.7)
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Catkowite warto$ci tych sit uzyskuje si¢ poprzez wykonanie catkowania':

2172 2172
P = Vbedy, P = VJ'dey (6.8)

Z_rzecz X_rzecz

Zgodnie z definicjg skrzydto zastepcze powinno generowac takie same sity:

2
VSP=C PV

z_zast X_ zast

=C

(6.9)

z_zast X_ zast 7

Poréwnujgc odpowiadajace sobie wzory (6.7) 1 (6.8), mozna obliczyé wspot-
czynniki sit dla skrzydta zastgpczego:

|/2 I/2

C jc bdy, C jc bdy (6.10)

Z_ zast X_ zast

Moment pochylajacy elementu skrzydta rzeczywistego wzglgdem osi prze-
chodzacej przez krawedz natarcia cieciwy srodkowej (rownolegtej do Oy) bedzie
rowny:

dM__ =dM, —dP, -x, +dP, -, (6.11)

rzecz

gdzie dMy jest momentem pochylajacym elementu skrzydta rzeczywistego wzgle-
dem jego krawedzi natarcia:

2
dM, =C,, %bds (6.12)

Calkowity moment, ktory wytwarza skrzydlo rzeczywiste, uzyskuje si¢, wy-
konujac catkowanie wyrazenia (6.11) wzdtuz jego rozpigtosci:

V2 1/2 1/2 1/2
M, =2 /’25 [ | by — | Cxby + | szNbdyJ (6.13)
0 0 0

Niech potozenie skrzydta zastepczego o cigciwie ba okreslajg jego wspot-
rzgdne Xa 1 Za mierzone wzgledem krawedzi natarcia cigciwy Srodkowej skrzydta

! Ze wzgledu na symetrie catkowanie dotyczy polowy skrzydta. Wynik jest mnozony przez 2.
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rzeczywistego (0$ Qy). Skrzydto to wytwarza okreslone wzorami (6.9) sity aero-
dynamiczne oraz moment pochylajagcy wzgledem jego krawedzi natarcia:

2
MN_zast :CmN_zast Vs b S (614)

Moment pochylajacy tego skrzydta wzgledem osi Oy bedzie rowny:

Mzast =M N_zast Pz_zastxa + Px_zastza =
i (6.15)
p > S(CmN zast ﬁ - CZ zast Xa + CX zast a)

Zgodnie z definicjg skrzydta zastgpczego musi zachodzi¢ rownos¢:

M, =M (6.16)

zast rzecz

Bedzie to spelnione, jezeli odpowiadajace sobie sktadniki w zaleznosciach
(6.13) 1 (6.15) beda sobie rowne:

172

CmN _zast aS 2_[ CmN bZdy (617)
1/2

C, ¥, S =2 C,x,bdy (6.18)
0
1/2

C,_rasZ,S =2 [ C,z,/bdly (6.19)
0

Mozna stad wyliczy¢ cigciwe 1 wspdtrzedne prostokatnego skrzydta zastep-
czego:

2 1/2

b,=———— | C_,b’d 6.20

: CmN_zas’(S .([ ™ y ( )
2 172

% = [ C.xbdy 6.21)
z_zast 0
1/2

z, = c j C,z,bdy (6.22)
X _ zast 0
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Poniewaz skrzydto zastepcze ma takg samg powierzchnig, jak skrzydto rze-
czywiste, to jego rozpig¢to$¢ jest inna niz skrzydla rzeczywistego. Bedzie ona
réwna:

S

zast .
b
a

| (6.23)

Wyznaczenie powyzszych parametrow wymaga znajomosci zmiennosSci
wspotczynnikdw Cmn(y), CuAY), Cx(y) 1 wspotrzednych krawedzi natarcia Xn(y),
Zn(Y) wzdhuz rozpigtosci. Jezeli wspotczynniki acrodynamiczne sg state, to:

Cmezast = CmN s Czfzast = Cz s C><7zast = Cx (624)

Uwzgledniajac te relacje, cieciwa skrzydta zastepczego oraz jego potozenie
bedg rowne:

1/2

b, =§ ! bdy (6.25)
2 1/2

%, =5 ! x,,bdy (6.26)
2 1/2

A ! z, bdy (6.27)

Wyrazenia te sg analogiczne do wzorow (1.6), (1.7) i (1.9) dotyczacych $red-
niej cigciwy aerodynamicznej.

6.2. Wspoélczynnik momentu pochylajacego skrzydia
Statyczny moment pochylajacy wzgledem punktu T lezgcego na $redniej cig-
ciwie aerodynamicznej (jest to zwykle srodek masy samolotu) dla skrzydta o do-

wolnym ksztalcie moze by¢ obliczony z zaleznosci analogicznej do (2.82):

Cm_skrz = CmO_skrz + (YT_skrz - YF_skrz) : Cza_skrz (628)
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Wspdtrzedne punktu T i ogniska Fsr; mierzone sg od krawedzi natarcia Sred-
niej cigciwy aerodynamicznej i sg odniesione do jej dtugosci:

X ==Xy = (6.29)

Potozenie tych punktow pokazano na rys. 6.2. Pokazano tez potozenie ogni-
ska aerodynamicznego kadtuba.

< Ikad
- XT_kad f
— Xbo" srodek masy
X _skrz
T_skrz ognisko skrzydla
HXF_kad X,
Sy kb, |
zaj bo a ]\

ognisko kadtuba L‘ K 4J

przy!

Rys. 6.2. Potozenie ogniska aerodynamicznego skrzydia

6.2.1. Wspolczynnik C

mO_ skrz

Najbardziej wiarygodna wartos¢ C mozna uzyska¢ z badan do§wiad-

mO_ skrz

czalnych. Jezeli profil zmienia si¢ wzdluz rozpigtosci skrzydta, to oblicza si¢ $red-
nig warto$¢ wspolczynnika, wykonujac catkowanie:

1 1/2 R
CmO_skrz = S_ba|'[2 CmO_prof b dy (630)
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A. Zakres poddzwiekowy

Metoda I
W przypadku gdy profil jest taki sam wzdluz rozpigtosci skrzydta, a zatem

wspotezynnik C, | jest staly dla kazdego profilu, z powyzszej zaleznosci otrzy-

muje si¢:

C.o 4 =C (6.31)

mO_ skrz mO_ prof

Przyktadowe wartosci wspotczynnika C podano w tab. 2.1 dla kilku

mO_ prof
profili lotniczych.

Jezeli skrzydto skosne jest skrecone pomigdzy cigciwg Srodkowa i cigciwg
koncowg o kat ¢, to do C nalezy doda¢ dodatkowy sktadnik rowny:

mO_ skrz

ACyy g = —Kyptan A, s (6.32)

mO _ skrz

Wspotczynnik kg4 zalezy od zbieznosci 771 wydtuzenia skrzydta A oraz rozpig-
tosci centroptata lc odniesionej do rozpietosci skrzydta l. Jego warto$¢ mozna od-
czyta z rys. 6.3.

Rys. 6.3. Wspotczynnik poprawkowy kg
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Rys. 6.3. cd. Wspotczynnik poprawkowy Ky

Gdy konieczne jest uwzglednienie $cisliwosci powietrza, to w zakresie liczb
Macha Ma < Mawr mozna zastosowac¢ wzor analogiczny do (2.87):

C _ Ma? )
C _mosm vl gos M 6.33
mO_ skrz m Malfr ( )
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Metoda IT
W zakresie poddZwiekowym, nie$ciSliwym zasadniczy wplyw na wartos¢
pochodnej C ma wydtuzenie oraz kat skosu skrzydta. Wptyw zbieznosci jest

moO _ skrz

mniejszy. Wspdtczynnik C mozna obliczy¢ ze wzorow:

mO_ skrz

» dla skrzydel bez skrecenia (¢ = 0) o kacie skosu Agos < 45° 1 o statym pro-
filu oraz eliptycznym rozktadzie obcigzenia wzdhuz rozpigtosci:

Acos® A
(Cory aer)pg =08 Bozs ¢ (6.34)
-S4 2c0os Ay, TP
¢ dla skrzydet bez skrecenia (¢ = 0) o zmiennym profilu:
e )= Acos’ Agss [ Cro_pror Jo + (Crno_prot e (6.35)
MOS0 ) 4208 Ay o 2

(Cro_prot Jo 1 (Crio_prot )k 58 WspOtezynnikami dotyczagcymi profilu srodkowego

1 koncowego.
* dla skrzydetl ze skreceniem zmieniajacym si¢ liniowo wzdtuz rozpietosci
(p=0):

C (6.36)

mO_ skrz = (CmO_skrz )¢=0 + f¢¢
Wspotezynnik f, okresla si¢ w oparciu o warto$¢ kata skosu Ag.2s (Wyrazong

w stopniach) w oparciu o wzor:

f¢ =4a, (Ao.zs )2 + ale,zs (6.37)

Wystepujace tu wspdtczynniki a, 1 a1 zalezg od wydtuzenia A i zbieznos$ci 7
skrzydta. Ich warto$ci zawiera tabela.

Tabela 6.1
Wartosci wspélezynnikow az i a1 w zaleznosci od wydluzenia A i zbieznosci 7 skrzydla
n=o n=2 n=1
5 dy aj ) ap Y] ai
1.5|-8.1814-10%(-1.1179-10°|-1.9715-107"|-7.5734-10°| -1.9573-10" | —9.51-10°°
35| —3.501-10 |-3.7373-107°|-8.7408-10|-3.9217-10°| —7.342-107" |-5.1357-10°
61-5.6982-107"| —-8.854-107° |-1.3306-10"°|-1.3125-107*|-1.3429-10"° [-1.3807-107*
81-6.6291-107| —1.43-10™* | -1.406-10"° |—2.3261-107*|-1.5159-10"°|-2.3525-10"*
10|-5.5096-107"[-2.0672-107*|-1.4426-10"°| -3.41-10* |-1.0985-107°| —3.755-10*
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W zakresie poddzwiekowym, $cisliwym (od Ma=0.2 do May) wartos¢
wspotczynnika C mozna obliczy¢, stosujac zalezno$¢:

moO _ skrz

(Cuo_sr)va = Cro_sr Iwaco (0.975Ma’ —0.579Ma’ +0.265Ma +0.957)  (6.38)

(Cro_skrz Jwazo ODlicza sig ze wzordw 6.33+6.35.

B. Zakres transoniczny

W zakresie transonicznym wiarygodne dane uzyskuje si¢ z badan doswiad-
czalnych. Brak jest metod obliczeniowych dotyczacych wyznaczania wspotczyn-
nika C

mO_skrz *

C. Zakres naddzwiekowy
W zakresie naddzwigkowym wiarygodne wartosci wspotczynnika C

mO_ skrz
uzyskuje sie z badan eksperymentalnych. Jezeli szkieletowa profilu skrzydta ma
matg krzywizne, to wartos¢ C jest mata.

mO _skrz

W przypadku naddzwigkowej krawedzi natarcia dla skrzydet skos$nych

0 zbieznosci 17 = 1 wartos¢ C,, ,, mozna obliczy¢ z zaleznosci:

C = (Ec,, cos A, + Fc,,)cos” A, +
2¢,,GeosA, +C, A (6.39)

2¢,,cosA, +¢, H

moO _ skrz

—(c,, cos A, +¢,,D)cos’ A,

Wspotczynniki obliczane sg ze wzorOw: Cin i Can — (4.26), A — (2.49),
G-(2.52),H-(2.53),D-(2.91),E-(2.92), F—(2.93).

Jezeli gérny 1 dolny obrys profilu zbiegaja si¢ w jednym punkcie, to G=0
iH=0. W takim przypadku:

C C2n

= (Ec,, cos A, + Fc,,)cos” A, —%(cos A, +—==D)c,, AcosA, (6.40)

mO _ skrz
In

Przyktad 6.1

Oblicz wspétczynnik Cmo_skrz momentu pochylajgcego skrzydta samolotu dla
danych zgodnych z przyktadami 1.1 i 2.4.
Rozwigzanie:
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Zakres poddzwiekowy
W przykiadzie 2.4 podano warto$¢ strzatki profilu f =0.0133. Ze wzoru

(2.85) mamy:

C =-3.1416f =-3.1416-0.0133=-4.178-10 (P6.1.1)

mO_ prof
Dla skrzydta stosuje sie wzor (6.34):

2
Acos” A ,s

(:m S| I’Z) = f
0_sk ¢=0 0_ pro
/l 2COSA0'25

2 (P6.1.2)
10
- Seos 34 198107 =-1.9535-10°
3+2cos31
Dla Ma = 0.6, ze wzoru (6.38), mamy:
(Cro_saz)via = (Crno_sirz Imao (0.975Ma’ —0.579Ma’ +0.265Ma +0.957) (P6.1.3)

—-1.9535-107%(0.975-0.6° —0.579-0.6” +0.265-0.6 + 0.957) = —2.22-10*

Zakres naddzwiekowy
Obliczenia dla Ma = 2.

* ze wzoru (4.26):

2 2
Cin = 2 2 T 2 1no0
\/Ma cos” A, —1 \/2 cos”40° —1

=1.7232 (P6.1.4)

_1.2Ma*cos* A, —2Ma’cos’ Ay +2

n (Ma’cos® A, —1)° -

_1.2-2%-cos*40° —2-2% - cos® 40° + 2
N (2% -cos> 40° — 1)

(P6.1.5)
=2.1583

W przyktadach 2.7 i 2.10 obliczono: A =-0.0071, D =-0.054, E =0.0188,
F =-0.0023.

e ze wzoru (6.40):
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1 c
C = (Ec,, cos A, + Fc,,)cos’ A, —E(cosA0 +% D)c,,AcosA, =

1n

=(0.0188-1.7232-cos40° + (—0.0023)-2.1583) cos” 40" —

mo _ skrz

_ 1 cosagr 4+ 21583 (—0.054) |-2.1583-(=0.0071) -cos40° =1.5747-10*
2 1.7232
(P6.1.6)
Wyniki obliczen dla réznych liczb Macha zebrano w tabeli.
Ma 1.4 1.6 1.8 2.0 2.2 2.4

Cro sz | 6.668-107 3.2637-107 | 2.0714-102 | 1.5747-107 | 1.2924-10  1.1051-10>

6.2.2. Ognisko aerodynamiczne skrzydia x.

Aby okresli¢ moment skrzydta o dowolnym ksztalcie i zmiennych wzdtuz
rozpietosci charakterystykach, nalezy obliczy¢ $rednig cieciwe aerodynamiczng ba
1jej wspblrzedne Xp, i Z,, . Znajac te wspotrzedne, wyznacza si¢ potozenie ogniska

aerodynamicznego Xg ., ha sredniej cigciwie aerodynamicznej. Jak wspomniano

weczesniej, dla zakresu poddZzwickowego lezy ono w odleglosci ok. Vaba od krawe-
dzi natarcia $redniej cigciwy aerodynamicznej. Zatem dla skrzydta prostokatnego
o statym profilu i bez skrecenia mamy:

1
YF_skrz =X R— (641)

F _ prof

n

W praktyce ognisko takiego skrzydta, jezeli grubos¢ wzgledna profilu spetnia
warunek T <0.04, potozone jest od krawedzi natarcia w odlegltosci 22+25% cie-
ciwy.

Dla liczb Macha przekraczajacych Mayk: ognisko zaczyna si¢ przemieszczac.
W zalezno$ci od obrysu skrzydta w zakresie transonicznym moze ono przemiesz-
czac¢ si¢ albo w kierunku noska (skrzydto proste) lub w kierunku krawedzi sptywu
(skrzydta skosne i trojkatne). Natomiast w zakresie naddzwickowym ognisko prze-
mieszcza si¢ w kierunku krawedzi sptywu, osiagajac potozenie bliskie polowie
sredniej cigciwy aerodynamicznej (ok. 45%). Zatem dla skrzydia prostokatnego
jego potozenie na Sredniej cigciwie acrodynamicznej jest rowne:
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- - 1
Xe sz = Xe_prot ® 5 (6.42)

\S]

Zaleznosci (6.41) i (6.42) dotycza skrzydta prostego. Moga tez by¢ zastoso-
wane do skrzydta o innym ksztalcie po znalezieniu jego $redniej cieciwy aerody-
namicznej. Punkty odpowiadajace Y lub ' tej cieciwy okreslaja w przyblizeniu
potozenie ogniska w zakresie poddzwigkowym lub naddzwigkowym.

Ponizej opisane zostang metody wyznaczania potozenia ogniska aerodyna-
micznego skrzydta. Nalezy mie¢ na uwadze, ze okre$lajg one to polozenie na r6z-
nych cigciwach — $redniej cigciwie aecrodynamicznej ba lub cigciwie srodkowej bo.

A. Zakres poddzwiekowy

Metoda I

Wzér (6.41) daje jedynie bardzo przyblizong warto$¢ potozenia ogniska ae-
rodynamicznego na $redniej cieciwie aerodynamicznej. Wplyw na to potozenie
majg: wydtuzenie A, zbieznos¢ 71 kat skosu Ao. Narys. 6.4 pokazano te zaleznosci.
Wida¢, ze zmniejszanie wydtuzenia powoduje szybkie przemieszczanie si¢ ogni-
ska w kierunku krawedzi natarcia $redniej cigciwy aerodynamicznej. Natomiast
zwigkszanie zbiezno$ci prowadzi do przemieszczania si¢ ogniska do tyhu.

Rys. 6.4. Potozenie ogniska aerodynamicznego na $redniej cigciwie aerodynamicznej
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Rys. 6.4. cd. Potozenie ogniska aerodynamicznego na $redniej cieciwie aerodynamicznej
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Metoda IT

Dla skrzydet, dla ktérych rozktad sity no$nej wzdtuz rozpietoscei jest zblizony
do eliptycznego, dla zakresu nie$cisliwego, potozenie ogniska aerodynamicznego
na $redniej cigciwie aerodynamicznej mozna obliczy¢ ze wzoru:

X 2 -
% . = Ese g5 0.342n (2).57677 0'908/1tanA025
- b 10" +n+1) '

a

(6.43)

Dla skrzydet trapezowych o zwyktych wydtuzeniach dla zakresu niescisli-
wego do obliczenia potozenia ogniska aerodynamicznego na sredniej cigciwie ae-
rodynamicznej zastosowanie ma wzor:

% g =0.285 _0.065 (0.012 _005, 0.0004-A0A25Jﬂtan A, (644)

n n

Kat A ,; w ostatnim sktadniku w nawiasie nalezy poda¢ w stopniach.

Natomiast dla skrzydet trojkatnych i skrzydet o matym wydtuzeniu potozenie
ogniska na $redniej cigciwie aerodynamicznej okresla nastepujacy zwiazek:

X X *
< _ 'F _skrz _E[ F _skrz _in+2tanA0]M (645)

Fse ™ p, 2 by 12 7 n”*+n+1

a

XF _skrz*

Wystepujacy tu iloraz jest wzglednym potozeniem ogniska na cigci-

0
wie srodkowej. Odleglos¢ X . mierzona jest od krawedzi natarcia cigciwy

srodkowej. Natomiast X ,, od krawedzi natarcia $redniej cigciwy aerodynamicz-
- XF skrz* . ’
nej. lloraz k-)—]est rowny:

0

» dla skrzydet trojkatnych:

X *
ZE 0,604 —0.0064 (6.46)

0

* dla skrzydel o malym wydhuzeniu:
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X *
Fk_)skrz =0.12+0.121- ﬂ(tan AO _ 005)1+_77 (647)
n

0

Dla skrzydet, ktorych parametry geometryczne mieszczg si¢ w nastepujacych
granicach:

* grubo$¢ wzgledna 0.1<T <0.3

* wydluzenie 0.58<1<2.55

* zbieznos¢ 3.33<n <

* kat skosu krawedzi natarcia 63° < Ay < 80°

* kat skosu krawedzi sptywu A4y = 0°

polozenie ogniska aerodynamicznego skrzydia na cigciwie $rodkowej okresla

wzOr:
2 ! 1n(1+’1)
XF_skrz* 3 n 2 n +77 5

- - 2 (6.48)
0 1+7zln(1+5)

Ma on zastosowanie dla liczb Macha Ma<0.2.
Dla liczb Macha z przedziatu 0.4 < Ma < 1.1 do oszacowania potozenia ogni-
ska na $redniej cigciwie aerodynamicznej stosuje si¢ tez inny wzor:

5
b,

a

(YF_skrz )Ma = (YF_skrz )Ma:O + 026(Ma - 0'4)2'5 (649)

Metoda III

XF _ skrz*

Warto$ci mozna rowniez odczytaé z rys. 6.5, ktore obejmujg caty
0

zakres predkosci. Jednak wyniki dotyczace zakresu poddzwigkowego sa poprawne

dlaliczb Ma<0.6 dla skrzydta prostego oraz dla Ma < 0.8 dla skrzydta skosnego

o cienkim profilu. Dla wigkszych liczb Macha na polozenie ogniska wptyw ma

grubo$¢ i ksztatt profilu.
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Rys. 6.5. Potozenie ogniska aerodynamicznego na cigciwie srodkowej
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Rys. 6.5. cd. PotozZenie ogniska aerodynamicznego na cigciwie srodkowej
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Przyktad 6.2

Oblicz potozenie ogniska aerodynamicznego skrzydta ,zewnetrznego” dla da-
nych zgodnych z przyktadami 1.1 i 2.4, w zakresie poddzwiekowym.
Rozwigzanie:
Metoda |
Obliczenia z wykorzystaniem:
— rys.6.4bdlan=2
dla1=2.78 iAo=30° odczytuiemy X; g, =0.238

dla 2=2.78 i Ao=45° odczytujemy X; ., =0.264
Interpolacja dla Ao = 40°:

Ko =0238 107 R (40230020255 (Po21)

— rys.6.4cdlan=5
dla A=2.78 iAo=30° odczytujemy X; ., =0.257

dla A=2.78 iAo=45° odczytujemy X; ., =0.306
Interpolacja dla Ao=40°:

Xe g, =0.257 +M(40 -30)=0.29 (P6.2.2)
- 45-30

Interpolacja dla Azewn=2.78, Ao=40° i 77zewn = 3.63:
Potozenie wzgledne:

X :0.255+%(3.63—2) =0.274 (P6.2.3)

F _skrz_zewn

Potozenie bezwzgledne:

X =X b, ... =0274-3.04=0.833m  (P6.2.4)

F _skrz_zewn F _skrz_zewn a_zewn

Ognisko skrzydta ,zewnetrznego” potozone jest w odlegtosci 0.833 m od kra-
wedzi natarcia $redniej cieciwy aerodynamicznej tego skrzydfa.

Przeliczenie na pofozenie na $redniej cieciwie aerodynamicznej skrzydta
potozenie bezwzgledne — wzér (1.26):
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d
XF_skrz =—2tan AO + Xba Jewn + XF_skrz_zewn - Xba =
s 2 ) (P6.2.5)
= 7tan40° +1.3+0.833-1.53=1.232m
potozenie wzgledne:
Xe sz 1.232
Xe _Jesm 1232440 (P6.2.6)
- b, 3.44
Ze wzoru (6.49) dla Ma = 0.6:
- - Js
(XF_skrz )Ma = (XF_skrz )Ma:o + 026(Ma - 0'4)2-5 b_ =
a (P6.2.7)
=0.358+0.26(0.6 - 0.4)*° @ =0.365
3.04
Metoda Il
Potozenie wzgledne na $redniej cieciwie aerodynamicznej skrzydta ,ze-
wnetrznego”:
Wzér (6.43) daje:
342n2,. —0. -0.
YF skrz _zewn = 025 + 0 3 nzewn 2 O 576nzewn 0 908 /’lzewn tan AO 25 =
o lo(nzewn + ewn T 1) '
2_0.576-3.63—0.908 (P6.28)
=025+ 2242309 ~9.970 3630908 5 7. tan31° = 0.264
10(3.63° +3.63+1)
Wzér (6.44) daje:
Xe oz zewn = 0.285— 0.065 + [0.012 _0.05 +0.0004 - A 55 ]izewn tan A, =
N N nzewn nzewn
0.065 0.05 31

=0.285——— +(0.012 = ——+0.0004- ——)-2.78 - tan31° = 0.285
3.63 3.63 57.29
(P6.2.9)

Biorac do obliczen wynik z (P6.2.8), potozenie bezwzgledne jest rowne:

Xp serz zewn = %r skrz zewn * gy, = 0.264-3.04 = 0.801m (P6.2.10)
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Ognisko skrzydia ,zewnetrznego” potozone jest w odlegtosci 0.801 m od kra-
wedzi natarcia $redniej cieciwy aerodynamicznej tego skrzydta.

Przeliczenie na pofozenie na sredniej cieciwie aerodynamicznej skrzydta
potozenie bezwzgledne — wzér (1.26):

dy
XF_skrz = %tan AO + Xba,zewn + XF_skrz_zewn - Xba =
15 (P6.2.11)
='7tan40° +1.3+0.801-1.53=1.20m
potozenie wzgledne:
X
Xe g = =22 _120 349 (P6.2.12)
- b, 3.44
Ze wzoru (6.49) dla Ma = 0.6:
- - Js
(XF_skrz )Ma = (XF_skrz )Ma:O + 026(Ma - 0'4)2.5 =
a (P6.2.13)
=0.349+0.26(0.6 —0.4)*° @ =0.356
3.04
Metoda llI
Pofozenie ogniska skrzydfa ,,zewnetrznego” na cieciwie srodkowej
¢ Obliczenia z wykorzystaniem lewej strony rys. 6.5 dla Ma = 0.6:
— oblicza sie parametry rysunkow:
Agoun taN Ay, =2.78 - tan 40° = 2.33 (P6.2.14)
P = 08 ~=0.953
tanA, tan40 (P6.2.16)
X

— dlan=3iA10=0° zrys. 6.5 (d) odczytujemy

= = 0.4596
b

0

X .
— dlan=4iA10=0° zrys. 6.5 (c)odczytujemy FB—Skrz: 0.492
0
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— Interpolacja dla 7zewn = 3.63:

X * . —0.
w456, S0 5 63 5y o4 (po2)

0_zewn

Pofozenie wzgledne ogniska skrzydia ,,zewnetrznego” na jego Sredniej cieci-
wie aerodynamicznej
— Obliczenie X

F _skrz_zewn

ze wzoru (6.45):

X *
— _ 3 F_skrz_zewn* ﬂ'zewn T ewn +2 tan Ao 77§ewn (nzewn + 1) —
bO_zewn 12 nzewn 77 zewn + nzewn + 1

3 (0.48_ 2.783.63+2 tan40°) 3.63(3.63+1)

F _skrz_zewn — 2
2 12 3.63 3.637+3.63+1

(P6.2.18)
=0.252

Dla Ma = 0.2 otrzymuje sie X =0.251.

F _skrz_zewn

Potozenie bezwzgledne:

X =X b, . =0252-3.04=0.77m  (P6.2.19)

F _skrz_zewn F _skrz_zewn a_zewn

Ognisko skrzydta ,zewnetrznego” potozone jest w odlegtosci 0.77 m od kra-
wedzi natarcia $redniej cieciwy aerodynamicznej tego skrzydta.

Przeliczenie na pofozenie na sredniej cieciwie aerodynamicznej skrzydta
potozenie bezwzgledne — wzér (1.26):

d
__ _kad —
Xe gz = BN tanA, +x, X =Xy, =

F _skrz_zewn

15 (P6.2.20)
='7tan40° +1.3+0.77-1.53=1.168m
potozenie wzgledne:
X 1.
Xe oo = Ft;“” =3%=0.339 (P6.2.21)
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B. Zakres transoniczny

W zakresie transonicznym nie mozna zastosowaé uproszczen pozwalajacych
na oddzielne rozpatrywanie wptywu grubosci wzglednej profilu skrzydta, jego wy-
gigcia i kata natarcia na charakterystyki aerodynamiczne, w tym na potozenie ogni-
ska aerodynamicznego. Do ich wiarygodnego okreslenia sg z reguty konieczne ba-
dania w tunelu aerodynamicznym. Oméwiony ponizej sposob okreslania potozenia
ogniska aerodynamicznego dotyczy przede wszystkim skrzydet o niezatgpionym
profilu symetrycznym.

Obliczenie polozenia ogniska aerodynamicznego w zakresie transonicznym
wymaga zastosowania nastepujacej procedury:

* oblicza si¢ parametry pomocnicze:
Ma® -1

=2/3
C

V= A =ich (6.50)

* w oparciu o rys. 6.6 okres$la si¢ polozenie ogniska aerodynamicznego

X * . . ;.
skrzydta na cigciwie srodkowe;j Ft;—k poprzez interpolacje wartosci od-
0

czytanych z tych wykresow;
« dla kolejnych wartosci (-2, -1, 0, +1) parametru pomocniczego V oblicza
si¢ odpowiadajgce mu liczby Macha:

1+Vc™? (6.51)
Uzyskane wartosci zalezg od grubosci wzglednej T .

Xe
* obliczasie 6“” dla liczby Ma = 0.6. Nalezy wykorzysta¢ jedng z metod

0

dotyczacg zakresu poddzwigkowego;

Xe
* metoda opisang dalej dla zakresu naddzwickowego oblicza sig —=*— Fose® dla
0

liczby Ma = 1.4,

X *
* w oparciu o uzyskane wyniki ustala si¢ zalezno$¢ FE)—Sk" =f(Ma).
0
Jezeli grubo$¢ wzgledna profilu skrzydta jest wicksza od 0.07, to oblicza si¢
dodatkowe przemieszczenie ogniska aerodynamicznego zalezne od geometrii

skrzydta. Dotyczy ono liczby Ma,, dla ktérej pochodna C, osigga warto$¢ mi-

za_skrz

nimalng. Sposob wyznaczenia tej liczby omoéwiono w podrozdz. 4.1.2 (B. Zakres
transoniczny). Przemieszczenie to oblicza si¢ ze wzoru:
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AX

F _skrz*

—ac+b (6.52)

0

Wspotezynniki a i b zestawiono w tab. 6.2.

Tabela 6.2
Wspolczynniki a i b do obliczania przemieszczenia ogniska aerodynamicznego
Acos’ Ay | <17 2.0 2.5 3.0 4.0 6.0
a 0.0 -2.974 -6.263 -9.251 -14.084 -19.481
b 0.0 0.2 0.423 0.633 0.974 1.31

Rys. 6.6. Polozenie ogniska aerodynamicznego na cieciwie srodkowej (zakres transo-
niczny)
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Rys. 6.6. cd. Polozenie ogniska aerodynamicznego na cigciwie srodkowej (zakres transo-
niczny)
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C. Zakres naddzwiekowy

W zakresie naddzwickowym polozenie ogniska skrzydta prostokatnego obli-
cza si¢ ze wzoru (2.95) lub (2.97) odnoszacego si¢ do profilu. Z kolei dla skrzydta
sko$nego mozna postuzy¢ si¢ wykresami pokazanymi na rys. 6.5, a nastepnie wzo-
rem (6.45). Do oszacowania wartosci X; ., dlaliczb Ma > 1.1 ma tez zastosowa-

nie formuta:

N

(YF_skrz)Ma = (YF_skrz)Mazo + (Ol 12 - 0004Ma)b_s (653)

a

W przypadku naddzwickowej krawedzi natarcia dla skrzydet sko$nych

0 zbieznosci 77 = 1 odleglo$¢ ogniska aerodynamicznego od krawedzi natarcia cig-

ciwy $rodkowej jest rowna:
X

- F _skrz*

| c A,+c, D A
X oy = = tanA, + (C,cosA, +C,,D)cos” A,
- b 4b 2¢,, cosA, +¢, H

(6.54)

Pokazano jg narys. 6.7. Wystepujace tu wspotczynniki okreslone sg wzorami:
CiniCon—(4.26), D —(2.91), H—-(2.53).
Jezeli gorny 1 dolny obrys profilu zbiegaja si¢ w jednymi punkcie, to:

I 1 c
Xe g =——tan Ay +—| cos Ay +—2D |cos A, (6.55)
4b 2 -
!
2
o, U
—tan A,
&7skrz*
b

Rys. 6.7. Potozenie ogniska aerodynamicznego skrzydia
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1.

Przyktad 6.3

Oblicz potozenie ogniska aerodynamicznego skrzydta dla danych zgodnych
z przyktadami 1.1 i 2.4 w zakresie transonicznym i naddzwigkowym.

Rozwigzanie:

Zgodnie z danymi z przyktadu 2.4 grubos$¢ wzgledna profilu skrzydfa wynosi
c=0.04.

Obliczenia dla zakresu transonicznego dla V=-1

Poftozenie ogniska na cieciwie Srodkowej
Parametry do odczytéw z rys. 6.6:

A=At =3.0.04"=1.026 ,

Ma =v1+VE>* =\[1+(~1)-0.04*" =0.94 (P6.3.1)

Odczytuje sie:

X *
e zrys.6.6(c)dlan=2iA10=0° FB—Sk"=O.45
0

_ . — Ao XF_skrz*
e zrys.6.6(b)dlan=5iA10=0 b—=0.556
0
Interpolacja dla n=4.16

X « _
FB—S”Z =0.45 +% =(4.16-2)=0.527 (P6.3.2)

o —

Polozenie ogniska na sredniej cieciwie aerodynamicznej
Obliczenie potozenia ogniska na sredniej cieciwie aerodynamicznej ze wzoru
(6.45):

X *
- 3( F _skrz —in+2tanA0] 77(77+1) _

X s 217 b 12 7 nen+l
0 (P6.3.3)
=i(o.sz7_i4-16+2tan4oojw=o.31
2 12 4.16 4.16°+4.16+1

401



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

2. Obliczenia dla zakresu naddzwiekowego dla Ma = 1.4
A. Obliczenia z wykorzystaniem rys. 6.5

Potozenie ogniska na cieciwie srodkowej
* Obliczenia z wykorzystaniem prawej strony rys. 6.5:
— oblicza sie parametry rysunkéw:

Atan A, =3-tan40° =2.518 (P6.3.4)

B=Ma>—1=+1.4>-1=0.98 (P6.3.5)

tanA, tan40°
B 0.98

=0.856 (P6.3.6)

Xe o
— dlan=4iA10=0° zrys. 6.5 (c) odczytujemy FB—sz 0.6289
0

F _skrz*

X
— dlan=5iA10=0° zrys. 6.5 (b) odczytujemy b—: 0.6298

0
— Interpolacja dla = 4.16:

X * -
s SO0 1 gy 020 (poa)

A —

Poftozenie ogniska na sredniej cieciwie aerodynamicznej
— Obliczenie X ,, ze wzoru (6.45):

X *

X g ] R 77+2tanA0 —Z(”H) =
- 20 b, 12 g n +n+l

3{ 3 4.16+2tan40(,} 4.16(4.16+1)

0.629 - — )
12 4.16 416’ +4.16+1

(P6.3.8)

=0.456

2

B. Obliczenia z wykorzystaniem wzoru (6.53)

vs

(YF_skrz)Ma = (YF_skrz)Ma:O +(0.112-0.004Ma) b =

. (P6.3.9)
=0.259+(0.112 —0.004-1.4)@ =0.423

3.44
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C. Obliczenia z wykorzystaniem wzoru (6.55)
— ze wzorow (4.26):

2 2

Cin = 2 2 - 2 2400
JMa® cos® Ay —1 /147 cos® 40° — 1

=5.163 (P6.3.10)

_1.2Ma*cos’ A, —2Ma’cos® Ay +2
n (Ma’ cos® A, —1)°

(P6.3.11)
1.2-1.4% cos* 40° —2-1.4° cos® 40° + 2
= 5 =57.171
(1.4 cos™40° —1)
— potozenia ogniska na cieciwie srodkowej ze wzoru (6.55):
- I 1 Cyp
Xe gorr =——tan Ay +—| cos Ay +—=D |cos A, =
- 4b 2 N
(P6.3.12)
AL tan 40° +l cos40° + ST171 (—0.054) |cos40° =0.612
4.3.44 2 5.163

Wartos¢ D = -0.054 obliczono w przyktadzie 2.10.
— potozenia ogniska na sredniej cieciwie aerodynamicznej ze wzoru (6.45):

X *
YF shrz :%[ Ft;skrz _%77+2tan AOJ 2(77-'-1)1 —
- +n+
0 g U (P6.3.13)
30612 241042 g | AIOETOHD ) 43
2 12 4167 +4.16+1

Uwzgledniajac powyzsze obliczenia oraz obliczenia wykonane w zakresie
transonicznym dla V =(-2, —1, 0, 1) oraz w zakresie naddzwiekowym dla

Ma = (1.4, 1.6, 1.8, 2.0) otrzymuije sie potozenie ogniska aerodynamicznego skrzy-
dta dla réznych liczb Macha. Wyniki zebrano w tabeli dla izolowanego skrzydta
oraz dla skrzydia ,zewnetrznego”. Ostatnia kolumna zawiera potozenie ogniska
aerodynamicznego skrzydta ,zewnetrznego” na $redniej cieciwie aerodynamicznej
izolowanego skrzydta samolotu.
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<

0
1

6.3. Wspolczynnik momentu pochylajacego kadluba

Ma

0.2
0.6
0.875
0.94
1.0
1.057
1.4
1.6
1.8
2.0

V2
M kad — Cm_kad pHTSS

wspotczynnika sity no$ne;.

404

Skrzydto
0.491 0.259
0.493 0.262
0.497 0.268
0.527 0.31
0.565 0.364
0.603 0.419
0.629 0.456

0.64 0.471
0.646 0.48
0.649 0.485

Skrzydto ,zewnetrzne”

XE _skrz* XE _skrz_zewn Xk _skrz
Bo_seun b, zeun b,
0.478 0.251 0.337
0.480 0.252 0.339
0.475 0.245 0.332
0.503 0.286 0.369
0.539 0.337 0.414
0.589 0.408 0.477
0.615 0.444 0.508
0.629 0.464 0.526
0.637 0.476 0.536
0.641 0.480 0.540

kad _ poprz "kad

Moment pochylajacy kadtuba moze by¢ obliczony z zaleznosci:

(6.56)

Ze wzoru wynika, ze moment ten odniesiony jest do przekroju poprzecznego
kadtuba Skad_poprz 1 jego dtugosci lkad. Do obliczen aerodynamicznych nalezy okre-
$li¢ ten moment wzgledem $rodka masy samolotu potozonego w odlegltosci
X; ¢ 0d jego noska. Potozenie tego punktu pokazano na rys. 6.21 6.8.

Wspotczynnik momentu okresla si¢ w zaleznosci od kata natarcia lub
uwzgledniajac potozenie ogniska aerodynamicznego kadluba z zaleznosci od
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XT Kad
XE kad —

ognisko kadluba Srodek masy

|

nos Isrod Ityl

Ikad

Rys. 6.8. Kadtub cylindryczny

6.3.1. Zaleznos¢ C ., od wspolczynnika sily nosnej

Statyczny moment pochylajacy kadtuba moze by¢ obliczony z zaleznosci ana-
logicznej do (2.82):

Cin ket =Cro_kad +(XT_kad - >ZF_kad)'cza_kad (6.57)

Warto$¢ wspotczynnika sity nosnej C,, .4 oblicza si¢ w oparciu o metody

za_ka

opisane w podrozdz. 4.2. Wzgledne potozenie srodka masy oraz ogniska kadtuba
okreslone sg w odniesieniu do dtugosci kadtuba lyad:

_ X _ X
XT_kad — T _kad , XF_kad — F _kad (658)

I kad I kad

Potozenia tych punktow pokazano na rys. 6.8. Sposob wyliczania ogniska ae-
rodynamicznego bedzie omowiony w podrozdz. 6.3.1.2.

6.3.1.1. Wspolczynnik C ; .,
A. Zakres poddZwiekowy

W zakresie poddzwigkowym wspotczynnik C,, ., mozna okresli¢ z zalez-
nosci:

| kad

Km
Cmofkad = 3655 < | _f Wlfadflok (ao_skrz ~ Py + ao_kad_lok)dx (6.59)

kad _ poprz'kad 0

Wspolczynnik «,, dotyczy mas dodanych i okreslony jest wzorem (4.63).
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Wiad_lok jest szeroko$cig segmentu kadtuba w odleglosci X od noska. Katy po-
winny by¢ okreslone w stopniach. ¢ 4 4 jest katem mierzonym pomigdzy linig

referencyjng kadluba i linig okres$lajaca lokalng krzywizn¢ kadtuba. Linia ta utwo-
rzona jest przez punkty $rodkowe maksymalnych szeroko$ci przekroi kadtuba.
Wyjasénia to rys. 6.9.

Wiad 1ok
a .

I kad

linia krzywizny

linia referencyjna

linia krzywizny

Wkad_lok_max

Rys. 6.9. Geometria kadtuba do obliczania C,; .4

W zakresie poddzwigkowym, $cisliwym (od Ma =10.2 do May) warto$¢
wspoétczynnika C_; ., mozna obliczy¢, wykorzystujac wzor (6.38) odniesiony do

kadtuba:

mO_ka

(Cuo_tea e = (Cno._taa Iwaco (0:-975Ma’ —0.579Ma’” +0.265Ma +0.957)  (6.60)

B, C. Zakres transoniczny i naddzwiekowy

Dla zakresu transonicznego i naddzwigkowego brak jest w literaturze metody
dotyczacej izolowanego kadtuba. Natomiast zastosowanie ma metoda, ktora po-
zwala obliczy¢ warto$¢ wspotczynnika C_, ., . dla ukladu skrzydto—kadtub.

Bedzie ona oméwiona w rozdziale 6.4.2.
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Przyktad 6.4

Oblicz wspotczynnik momentu pochylajacego C,, 4 dla danych zgodnych

z przyktadami 1.1 i 2.4, w zakresie poddzwiekowym.

Rozwigzanie:

Zgodnie z przyktadem 4.1 kgt zerowe;j sity nosnej skrzydta jest rowny ag sxr, =
= —1.74°. W obliczeniach zastosowanie ma wzér (6.59). Konieczne jest podziele-
nie kadtuba na sekcje, a nastepnie okreslenie ich szeroko$ci Wkad_iok Oraz lokalnych
katow «a; .4 1« - Na rysunkach ponizej pokazano odtworzone na podstawie rysun-

kéw samolotu F-16 nastepujgce przebiegi:
— rys. P6.4.1 — przebieg szerokosci kadtuba wzdtuz jego dtugosci,

— rys. P6.4.2. — przebieg obrysu gornego, obrysu dolnego oraz linii maksy-
malnej szerokosci kadtuba,

— rys. P6.4.3 — przebieg kata okreslajgcego lokalng krzywizne kadtuba.

Rys. P6.4.1. Przebieg szerokos$ci kadtuba wzdtuz jego dtugosci
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Rys. P6.4.2. Przebieg obrysu gérnego, obrysu dolnego oraz linii maksymalnej szerokosci
kadtuba

Rys. P6.4.3. Przebieg obrysu gérnego, obrysu dolnego oraz linii maksymalnej szerokosci
kadtuba

Obliczona w oparciu o powyzsze przebiegi warto$¢ catki wystepujgcej we
wzorze (6.59) jest rowna:
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Ikad
J. Wlfadflok (aofskrz - ¢skrz + aOfkadflok )dx =-26.117 (P641 )

0

W przykladzie 4.12 obliczono wspodiczynnik dotyczgcy mas dodanych

Kng =0.937. Zatem wspétczynnik C,, ., jest rowny:

Ikad

K
CmO_kad = 36.5S e | J. Wlfad_lok (ao_skrz _¢skrz + ao_kad_lok)dx =
+29%ad _poprz'kad 0 (P642)

— 097 56117)=—0.0269
36.5-1.77-14.1

Dla wiekszych liczb Macha nalezy zastosowa¢ wzor (6.60). Na przykiad dla
Ma = 0.6 mamy:

(Cuo_tes ) = Cuno_tat Iwaco (0-975Ma* —0.579Ma’ +0.265Ma +0.957) =

(P6.4.3)
=-0.0269-(0.975-0.6> —0.579-0.6> + 0.265- 0.6 + 0.957) = —0.03

6.3.1.2. Ognisko aerodynamiczne kadluba X,

A. Zakres poddZwiekowy

Dla kadlubéw osiowosymetrycznych, o zaostrzonej czes$ci przedniej i cylin-
drycznym korpusie bez zwezajacej si¢ czesci tylnej, wzgledne potozenie ogniska
kadtuba mozna oszacowac ze wzoru:

_ Xt @i O. |
Xe o =1 _010 430 (6.61)

Ikad fkad kad

Smuktos¢ kadtuba fraq oblicza si¢ ze wzoru (1.38).
Jezeli kadtub ma zaokraglong cze$¢ przednia, to wstepnie mozna przyjac, ze:

Xe oa =0.1 (6.62)

Bardziej doktadne obliczenia wykonuje si¢, uwzgledniajac udzial poszczego6l-
nych czesci kadtuba w wytwarzaniu sity nosnej i momentu pochylajacego:

409



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

_ X C +X +X

F _nos+cylinder ~z _nos+cylinder

C

AC C

F _cylinder

+AC

z _cylinder F_tyl

2y (6.63)

X =
F _kad
+ Cz_tyl

z_nos+cylinder z_cylinder

Wspoltczynniki sit normalnych okreslone sg wzorami (4.52), (4.53) 1 (4.59).

Odlegtos¢ ognisk poszczegdlnych czegsci kadtuba od jego noska odniesione
do dtugosci kadtuba sa rowne:

— mnos + cze$¢ cylindryczna kadtuba:

> 1 V
X F_nos+cylinder — I_(Inos - %J (664)
kad kad _ poprz
— cylindryczna cz¢$¢ srodkowa:
_ X )
XF_cyIinder = F e ~ 0'6 (665)
Ikad
— ¢zg$¢ tylna kadtuba:
V2 1 S a rzI -V,
Xe i = I_[Ikad - —pn Y = J (6.66)
kad Skad _poprz Sdno

gdzie Vnos jest objetoscia przedniej czgsci, a Vi tylnej czesei kadtuba.

Wzor (6.66) przestaje by¢ poprawny przy wigkszych katach natarcia. Wigze
sie to z oderwaniem strumienia od kadtuba. W takim przypadku mozna przyja¢, ze
ognisko aerodynamiczne tylnej czgsci kadtuba lezy w polowie jej dtugosci:

Ityl
X, ., =1-05"2 (6.67)

kad

F_tyl

Dla matych katoéw natarcia, pomijajac dodatkowo sile¢ normalng wynikajaca
z lepkiego optywu czgéci cylindrycznej kadluba, otrzymuje sig:

XF_kad _ )zF_nos+cylindzrcf_nos+cylinder —Z XF_tyIC;[_tyl (668)
Cz_nos+cylinder + Cz_tyl
Wykorzystano tu wzory (4.54) i (4.55). Pochodng C;' . jiner MOZna odczy-

ta¢ z rys. 4.32 lub 4.33. Natomiast pochodnej C;, dotyczy wzor (4.57) oraz
rys. 4.41.
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Pamigtajac, ze znak pochodnej C; , jest ujemny, moze okazac sig, ze znak

X g Towniez jest ujemny. Oznacza to, ze ognisko aerodynamiczne kadluba

znajduje si¢ przed jego noskiem. Dotyczy to w szczegdlnosci kadlubdw z silnie
Zwezajaca si¢ czescia tylna.
B. Zakres transoniczny

Brak jest uogo6lnionych metod okreslenia wspotczynnika momentu pochyla-
jacego w zakresie transonicznym. Mozna je oszacowac poprzez ptynne potaczenie
wynikow uzyskanych dla zakresu poddzwickowego i naddzwigkowego.

C. Zakres naddzwiekowy

Zgodnie z wzorem (6.68) wyznaczenie potozenia ogniska aerodynamicznego
kadtuba wymaga znajomosci potozenia ogniska uktadu nos+cylinder oraz ogniska
czescei tylnej kadtuba.

Ognisko aerodynamiczne ukladu nos+cylinder

Metoda I

Ze wzrostem liczby Macha ognisko kadluba przemieszcza si¢ do tylu. Prze-
mieszczenie jest tym szybsze, im wigksze jest wydtuzenie czgséci cylindrycznej ka-
dtuba. Spowodowane jest to dodatkowa sita no$na, ktéra powstaje na czesci cylin-
drycznej kadluba przy duzych liczbach Macha. Na rys. 6.10 pokazano wptyw
liczby Macha na potozenie ogniska kadluba sktadajacego si¢ ze stozka i cylindra.
Istotnymi parametrami sa smuktosci obu czgsci.

. ;. AXF kad _Ma .. .
Po odczytaniu z rys. 6.10 warto§ci ———=—=— wzgledne przesuni¢cie ogni-
nos

ska (wyrazone jako czgs$¢ dlugosci kadtuba) mozna obliczy¢ nastgpujaco:

_ AXe d va )l
AXE g wa =[—F|-k S jl— (6.69)
nos kad

z rysunku 6.10

Mierzone od noska potozenie ogniska kadtuba sktadajacego si¢ ze stozka i cy-
lindra odniesione do dtugosci kadtuba lkad 1 uwzgledniajace liczbe Macha jest za-
tem rowne:

x|

F _nos+cylinder = (X F _nos-+cylinder ) poddzw + AX F _kad _Ma (670)

(>? F_ms+cy,inder)poddZW wylicza si¢ z wzoru (6.64).
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Metoda IT
W zakresie naddzwigkowym potozenie ogniska uktadu nos+cylinder
mozna tez, w zaleznosci od ksztattu nosa, okresli¢, wykorzystujac

X
rys. 6.11 lub 6.12. Otrzymuje sig:

F _nos-+cylinder

_ XF_kad_Ma Inos + Icylinder (6 71)

F linder —
_nos+cylinder InoS +1 I

x|

cylinder kad

%/—/
z rysunku 6.11 lub 6.12

Rys. 6.10. Wptyw liczby Macha na przemieszczanie si¢ ogniska aerodynamicznego
uktadu nos+cylinder

Rys. 6.11. Potozenie ogniska aerodynamicznego uktadu nos+cylinder (nos ostrotukowy)
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Rys. 6.12. Potozenie ogniska aerodynamicznego uktadu nos+cylinder (nos stozkowy)

Ognisko aerodynamiczne tylnej czesci kadluba

W zakresie naddzwigkowym potozenie ogniska tylnej czeséci kadtuba (mie-
rzone od jego poczatku i odniesione do dlugosci lkag) mozna odczytaé, wykorzy-
stujac rys. 6.13. Otrzymuje sig:

=5 1 X |*
X F oyl = I_ Inos + Icylinder + [%] Ityl (672)
kad tyl
z rysy.6.13

Rys. 6.13. Potozenie ogniska aerodynamicznego tylnej czgéci kadtuba
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Przyktad 6.5

Oblicz potozenie ogniska aerodynamicznego izolowanego kadtuba dla da-
nych zgodnych z przyktadami 1.1 i 2.4, w zakresie poddzwiekowym i naddzwigko-
wym.

Rozwigzanie:

Zakres poddzwiekowy (Ma = 0.6)

A. Potozenie ogniska kadtuba ze wzoru (6.61)

- X 1 |
A N L
h |y frad lyaq (P6.5.1)
:ﬁ+0.43£:0.172
94 14.1

B. Potozenie ogniska kadluba ze wzoru (6.68)
Potozenie ogniska noska i cylindrycznej czesci kadtuba ze wzoru (6.64):

I kad

X 5 SRELE [ "
F _nos+cylinder ~ “MF_nos — nos S -

kad_poprz (P6.5.2)
:L 5.1—ﬂ =0.181
14.1 1.77
Potozenie ogniska tylnej czesci kadtuba ze wzoru (6.66):
X _ 1 [ Skad_poprz Ityl _Vtyl _
F_tyl _I_ kad S _s -
kad kad _ poprz dno (P653)
=L(14.1—1'77'3'1_3'53j=0.88
14.1 1.77-0.608
Wzér (6.67) daje:
_ I
Xe C1-05 —1-0532 _ 089 (P6.5.4)
- | 14.1
W przyktadzie 4.11 obliczono: C;,, =-0.263, C; . e =208,

Co oy =1.817.
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Ze wzoru (6.68) oblicza sie potozenie ogniska kadtuba:

X _ >zF_nos+cylindersz_nos+cylinder + >ZF _tyIC;Z_tyI _
kad — a -
- C:_iao (P6.5.5)
_ 0.181-2.08 +0.88-(-0.263) —0.08
1.817

Widag, ze ognisko znajduje sie w poblizu nosa kadtuba.

Zakres naddzwiekowy

Pokazano obliczenia dla Ma = 1.8.

W przyktadzie 4.13 (charakterystyka liniowa) obliczono:
CO{

z_nos-+cylinder

=2.801, C;,=-02-1.136=-0.227, C;,,=2.574.

z_tyl —

Metodal l

Obliczenia dla noska i czesci srodkowej na podstawie rys. 6.10
Oblicza sie parametry dotyczace rys. 6.10:

2 2
VMa’-1 <138 _oas e 391 a

f 3.4 f 3.

nos nos

O

o~

AX
Z rys. 6.10 odczytuje sie: {%’Wj =0.19

nos

Ze wzoru (6.69):

va AX a a | .
AXe tas v :(MJ&=0,19%=6.87.102 (P6.5.6)

Inos Ikad

z rysunku 6.10

Ze wzoru (6.70) oblicza sie potozenie uktadu nosek—czes¢ srodkowa:

X +AXF_kad_Ma=

F _nos+cylinder = (X F _nos-+cylinder ) poddzw

(P6.5.7)
=0.181+6.87-102 =0.25

Dla liczby Ma = 1.8 ognisko X znajduje w V4 dlugosci kadtuba.

F _nos-+cylinder
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Metoda ll

Obliczenia dla noska i czesci srodkowej na podstawie rys. 6.11
Oblicza sie parametry dotyczace rys. 6.11:

B 1497 f., 39

B=IMa’-1=+18-1=1.497, L ="1_044, oot == 1147

W

f 34 4

nos nos

Z rys. 6.11 odczytuje sie:

- d|am=o.8 wartosé M:OBS?

+1

nos nos cylinder

fon X .
- dla cylinder — 12 wartosé F _nos-+cylinder =0.302

416

+1

nos nos cylinder

f
Dla — =1.147 interpolacja daje:

nos

X . _
ZFrosrolnder _ 0.357 +%(l.147 -0.8)=0.309 (P6.5.8)

I+ 1.2-0.

nos cylinder

Stad odlegtosé od punktu poczatkowego kadtuba jest réwna:

X .
X ) — F _nos+cylinder | + | ) —
F _nos-+cylinder [ InoS + Icy“nder ( nos cyllnder) (P659)
=0.309(5.1+5.9) = 3.402m
Wzgledne potozenie ogniska:
_ X i
X = Do 3402 oy (P6.5.10)

F _nos+cylinder — I

14.1

kad

Jest to wartos¢ bliska obliczonej w (P6.5.7).
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Obliczenia dla czesci tylnej kadtuba na podstawie rys. 6.13
Oblicza sie parametry dotyczace rys. 6.13:

f=+Ma’ —1=+/1.8"-1=1.497
dkad_zast _ddno 1.5-0.88

tan® = 2 -2 01 (©@=570,
l, 3.1

Ptan®=1.497-0.1 =0.15,

f
L':A:1_403,

£ 1.497

dyno _ 0.88 0,59
d 1.5

kad _ zast

: : XF tyl*
Z rys.6.13 odczytuje sig: ——=—=0.6
tyl
Wzgledne potozenie ogniska tylnej czgsci kadluba mierzone od noska oblicza
si¢ ze wzoru (6.72):

XF_tyI = I Inos + Icylinder + |7 Ityl =

kad tyl

(P6.5.11)

— ! (51459406-3.1)=091
14.1

Ze wzoru (6.68) oblicza si¢ potozenie ogniska kadtuba:

va a va a
X XF_nos+cylinderCz_nos+cylinder + XF_tyICz_tyI _

F_kad — Ca
z_kad

~0.25-2.801+0.91-(-0.227)
2.574

(P6.5.12)
=0.191

Ognisko aerodynamiczne kadtuba znajduje sie w odlegtosci 0.191 lxag
od noska.
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W tabeli ponizej zebrano wyniki obliczen dla wartosci liczby Macha z zakresu
naddzwiekowego.

Ma
1.4 1.6 1.8 2.0
B=+Ma’ -1 0.98 1.249 15 1.732
BIf., 0.288 0.367 0.44 0.509
AX
(&J rys. 6.10 0.148 0.168 0.19 0.21
Inos
X nossoytinder 0.234 0.242 0.25 0.257
C. nosioytinger Przykt. 4.13 2.668 2.747 2.801 2.853
fu /B 2.14 1.681 1.403 1.212
Btan ®@ 0.098 0.125 0.15 0.173
xFilyI*
B rys. 6.13 0.56 0.583 0.6 0.605
tyl
Xe y 0.903 0.908 0.912 0.913
Cy i przykt 4.13 -0.261 -0.246 -0.227 -0.211
C; (g Przykt. 4.13 2.427 2.501 2.574 2.642
X e 0.160 0.176 0.191 0.204

6.3.2. Zaleznos¢ wspolczynnika momentu pochylajacego kadluba od
kata natarcia

A. Zakres poddzwickowy

Metoda I

Jezeli optyw przedniej czesci osiowosymetrycznego kadtuba jest potencjalny,
za$ optyw tylnej czgsci jest w pelni lepki, to C, ., zalezy nieliniowo od kata na-

tarcia. W zakresie katéw natarcia kad axa.q < 12° mozna przyjac, ze:

C =C,

m_ ka

dPad T Cnoikad akzad (6.73)

m_ kad
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Wspolezynnik C |,

W zakresie poddzwigkowym, dla cial osiowosymetrycznych, wystepujaca we

wzorze (6.73) wielkos¢ C”

m (aq Jest rowna:

2k, $ S
- | J)Z (X1 e — X)dX (6.74)

a —
Cmfkad -

S

kad _ poprz'kad 0

Skad_x jest polem przekroju poprzecznego kadluba w odleglosci X od jego no-
ska.
Zwigzany z tzw. masg dodang powietrza wspolczynnik ., okreslony jest

wzorem (4.63). Gorng granicg catki Xo oblicza si¢ ze wzoru (4.64). Potozenie

S
srodka masy samolotu Xt ks mierzone jest od nosa kadluba. Pochodna —22=*

dotyczy zmiany przekroju poprzecznego wzdhuz osi kadtuba.
Do wstgpnego oszacowania pochodnej CJ ,; mozna tez zastosowac wzor:

X
co op|lrdes |y Vs (6.75)
m_kad | S |
kad kad _ poprz "kad

gdzie Viad jest objetoscig kadtuba.

Wspolcezynnik Cnﬁikad
Wspdtczynnik ng_kad uwzglednia wptyw sit lepkosci powstajacych w prze-

ptywie poprzecznym na moment pochylajacy kadluba. Wyraza si¢ on wzorem:

Ikad
ng kad :2—77 J. Co M(Xs jag — X)dX (6.76)
N Skad7 poprz“kad \ X, -

Poszczegodlne, wystepujace tu wielkosci omowiono w podrozd. 4.2.2.

Metoda II

Metoda Il ma zastosowanie dla wigkszych katow natarcia. Dotyczy ona za-
rowno ciat osiowosymetrycznych, jak i o przekroju eliptycznym. Zaktada sie, ze
sita nosna jest suma sktadnika, ktérego uwzglednia przeplyw potencjalny, oraz
sktadnika zwigzanego z przeptywem wirowym. Metoda bazuje na szeregu otrzy-
manych do$wiadczalnie krzywych. Przyjmuje si¢, ze wspotczynnik momentu po-
chylajacego w zakresie poddzwickowym jest rowny:
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— Dla0° < okag < 90°

V.4 —S (I4—X )| . a
Cm od = f1|: kad ka;ifpoprz k;id T _kad sin zakad coS kad +
kad kad
‘ a _;J:prz al y (677)
kad _ poz T_kad ~ Nc_kad ;.2
+ '|:277CXOO | SIN™ @y
kad _ poprz kad
— DIla90° < oxag < 180°
V.4—9S X . Oy
C - f kad kad _ poprz “*T _kad sin 206 . COS kad +
m_kad 1 kad
N Skad_ poprzlkad 2 (6 78)
S X: g = Xe o '
+ fzncxm kad _ poz T _kad c_kad S|n2 akad*
Skad_ poprz Ikad

gdzie: g =180° — g -

Mnozniki f, i f, okre$lone sa wzorami (4.72) i (4.74) lub (4.75). V,,, jest
objetoscig kadtuba. Wspotczynnik poprawkowy 7 okresla wzor (4.67). Wspot-

czynnik oporu Cro odczytuje si¢ z rys. 4.34. X¢_kad jest odlegtoscig $rodka ciezko-
sci powierzchni poziomej kadluba od jego nosa. Kat natarcia «,,,. oblicza si¢ ze

wzoru (4.71).

B. Zakres transoniczny

Ze wzgledu na ztozonos$¢ przepltywu w zakresie transonicznym w literaturze
nie ma opisu teoretyczno-doswiadczalnych metod obliczania wspotczynnika mo-
mentu pochylajacego kadtuba w tym zakresie prgdkosci. Zalecane jest pltynne po-
faczenie wynikow uzyskanych dla zakresu poddzwigkowego 1 naddzwigkowego.

C. Zakres naddzwiekowy
W zakresie naddzwigkowym dla kadlubow osiowosymetrycznych lub o prze-
kroju eliptycznym dla matych katow natarcia zastosowanie ma nastepujacy wzor:
Cr(;_kad = (XT_kad - >ZF_kad )Cf_kad (6-79)
Dla katow natarcia 0° < axag < 180° do liczby Ma = 7 do wyliczenia warto$ci
wspotczynnika momentu pochylajacego Crn mozna tez wykorzysta¢ wzory (6.77)
1 (6.78). W tym przypadku, jezeli liczba Macha jest wigksza od 1, nalezy w nich

przyjac¢ nn = 1.
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Przyktad 6.6

o
m_kad

Oblicz pochodng C dla danych zgodnych z przyktadami 1.1 i 2.4, w za-

kresie poddzwiekowym i naddzwigkowym.

Rozwigzanie:

Zakres poddzwiekowy

Zgodnie z przyktadem 4.1 kgt zerowe;j sity nosnej skrzydta jest rowny ag sxr, =
= —1.74°. W obliczeniach zastosowanie ma wzér (6.59). Konieczne jest podziele-
nie kadtuba na sekcje, a nastepnie okreslenie ich szerokosci Wiad_iok Oraz lokalnych
katow o .4 1k - Na rys. P6.6.1 pokazano odtworzony na podstawie rysunkéw sa-

molotu F-16 przebieg przekroi poprzecznych kadtuba

Rys. P6.6.1. Przebieg przekroi poprzecznych kadtuba Skad_x

Dane do obliczen:

e 2z przyktadu 1.1: potozenie srodka masy samolotu wzgledem nosa kadtuba
X1 kaa = 7.53 m; powierzchnia przekroju poprzecznego Skad_popr: = 1.77 m?; diu-
gosc¢ kadtuba I,4 = 14.1 m;

* z przyktadu 4.12: wspoétczynnik mas dodanych x,, =0.937; granica catki
X, =7.85m.

Obliczona w oparciu o pokazany na rys. P6.6.1 przebieg Skad x(X) wartos¢
catki wystepujgcej we wzorze (6.74) jest réwna:

e dSkad X
[ 25Xy = X)X =8.244 (P6.6.1)
) dX -
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Z wzoru (6.74) otrzymuije sie:

a 2K-m XO dS al X
m_kad — S < | Cl;;_ {XT_kad = X)dX =

kad _ poprz'kad 0

20937
1.77-14.1

(P6.6.2)
-8.244=0.62

Obliczenia wedtug wzoru (6.75):

Cg_kad :2|:XT_kad _[1_ Vkad J:|:
Ikad Skadfpoprzlkad (P663)
o753 (1849 ] _ .
14.1 1.77-14.1
Zakres naddzwiekowy

Obliczenia zostang pokazane dla Ma = 1.8.
Dane do obliczen:

_ X
Xt g = =%=0.534

I kad

—_

na podstawie przyktadu 1.

z przyktadu 4.13  C/ ., =2.574

zprzykladu6.5 X ., =0.191

Zastosowanie ma wzér (6.79).

Ch s = ()?T_kad - )?F_kad )C e = (0.534 - 0.191) -2.574=0.883  (P6.6.4)
W tabeli ponizej zebrano wyniki obliczen dla liczb Macha z zakresu naddzwie-
kowego.
Ma
1.4 1.6 1.8 2.0

X+ e 0.534

Xe tad 0.16 0.176 0.191 0.204

C! g 2.427 2.501 2.574 2.642

Co 0.908 0.895 0.883 0.872
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6.4. Wspolczynnik momentu pochylajacego ukladu
skrzydlo—kadlub

6.4.1. Moment pochylajacy bez uwzglednienia interferencji
aerodynamicznej

Uproszczona analiza nie uwzglednia wzajemnego wptywu skrzydta i kadtuba
na siebie. W takim przypadku moment pochylajacy uktadu skrzydto—kadtub mozna
przedstawi¢ jako sum¢ momentow generowanych przez skrzydto i przez kadtub:

M =M,,, + M, (6.80)

skrz-+kad skrz

Takie podejscie dotyczy catego zakresu predkosci.
Momenty sktadowe sg okreslone wzorami:
— moment skrzydta — wzor (6.6):

2
Mskrz = Cm_skrz %Sba (681)
— moment kadtuba — wzor (6.56):
puVs
M kad — Cm_kad T Skad _ poprzlkad (682)

Moment uktadu odnosi si¢ do powierzchni skrzydta i jego $redniej cigciwy
aerodynamiczne;j:

AN
M skrz+kad Cm_skrz+kad HTSba (683)
Stad otrzymuje si¢:
Skad poprzlkad
C:mfskrukad = Cmfskrz + Cmfkad T (684)

a

Wzory (6.28) 1 (6.57) pozwalajg obliczy¢ wspodtczynniki momentu pochyla-
jacego skrzydta i kadluba w oparciu o wspotczynniki ich sity no$nej:

Cmfskrz = CmOfskrz + (YTfskrz - YFfskrz) ' Czafskrz (685)
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Cr ket =Cro_tad +()zT_kad - )ZF_kad)'Cza_kad (6.86)

Dla skrzydfa wspotczynnik C,, ., jest rtowny:

Cza_skrz = Cg_skrz (0! - ao_skrz) (687)
Natomiast dla kadtuba, uwzgledniajac kat zaklinowania skrzydta ¢, , mamy:
Cza_kad = C;;_skrz (0! - ¢skrz - ao_kad ) (688)

Przyjmujac podobng zalezno$¢ dla uktadu skrzydto—kadtub:
Cza_skrz+kad = Cg_skrnkad (a - ao_skrz+kad ) (689)

mozna obliczy¢ kat natarcia:
C
=G @ geran (6.90)
za_skrz+kad
Po podstawieniu do (6.87) otrzymuje sig:
C -C“ Cza_skrz+kad 1
za_skrz — “za_skrz Ca— + aO_skrz+kad - ao_skrz (69 )
za_skrz+kad

Wykorzystujac t¢ zaleznos¢ w (6.85), mamy:

a
za_skrz

C =C + (XT_skrz - YF_skrz) ’ Cza_skrz+kad +

CZ\_serJrkad (692)

a a a
+(XT_skrz - XF_skrz) ' Cza_skrz (ao_skrz+kad - ao_skrz)

m_skrz mO_skrz

Podobne przeksztatcenia dajg dla kadtuba:

Ca
va va za_kad
Cm_kad = CmO_kad + (XT_kad - XF_kad ) ce Cza_skrz+kad +
za_skrz+kad (693)

+(XT_kad -X F_kad ) : Cg_kad (aofskrukad - ¢skrz ~ Qg yad )
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Podstawienie wyrazen (6.92) 1 (6.93) do (6.84) pozwala obliczy¢ wspotczyn-
nik momentu pochylajacego uktadu skrzydto—kadhub:

C =C + (YT_skrz - 7F_skrz+kad ) : Cza_skrz+kad (694)

m_skrz+kad mO_ skrz+kad

gdzie:
I

S
kad _ poprz "kad
+C o g —poprzied |
moO_ skrz mO_kad
- - Sh

a

C =C

mO _ skrz+kad

+(XT_skrz - YF _skrz) : Cg\_skrz (aO_serJrkad - ao_skrz) + (695)
S I

kad _ poprz "kad

Sh

a

+(XT_kad - X F_kad ) C;_kad (ao_skrukad ~ P — Ay kad )

a
C za_ skrz

XF _ skrz+kad

= XT_skrz _(XT_skrz -

XF_skrz) : ce

za_ skrz+kad

6.96
s (6.96)

CO{
va va za_kad kad _ poprz "kad
_(XTfkad _Xkaad)'Ca sh

za_ skrz+kad a

Potozenie ogniska ukladu skrzydto-kadtub X: g, 4 Okreslone jest wzgle-
dem krawedzi natarcia $redniej cigciwy aerodynamicznej ba i do tej cigciwy odnie-

sione. Zgodnie ze wzorami (6.29) dotyczy to tez do X; ,1 Xg g, . Natomiast

_skrz
wielkos$ci dotyczace kadluba )?T_kad i X F ka Mierzone sa od jego noska i odnie-

sione do dlugosci kadtuba lkag — zgodnie ze wzorami (6.58).

Przyktad 6.7

Oblicz wspétczynnik C,; o.,.«.q Oraz potozenie ogniska aerodynamicznego

ukfadu skrzydto—kadtub dla danych zgodnych z przyktadami 1.1 i 2.4, w zakresie
poddzwiekowym dla Ma = 0.6.

Rozwigzanie:

Do obliczen przyjeto potozenie srodka masy na podstawie przyktadu 1.1:

X 4, =025, X kad=E=0.534
- 141

T _skrz

Obliczenia dla Ma = 0.6:
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* na podstawie przyktadu 6.4: C_, ., =—0.03
* na podstawie przyktadu 4.1 &, g.e1 = %o g =—3-033-107rad

* na podstawie przyktadu 6.1: (C )goo =—2.22-107

mO_ skrz

* na podstawie przyktadu 6.2 (metoda Il): X; g, =0.339
* na podstawie przyktadu 6.5: )?F_kad =0.08

* na podstawie przyktadu 4.2 ze wzoru (P4.2.5): CZ =3.564

za_skrz

* na podstawie przyktadu 4.12: CZ =1.876

za_kad

* na podstawie przyktadu 4.16: CZ =3.63

za_skrz+kad
Na podstawie (6.95) oblicza sie:
I

Skald _ poprz "kad

Sh

a
va 2 a
+(XT _skrz Xe _skrz) : Cza_skrz (ao_skrz+kad - ao_skrz) +
S |

— — a kad _ poprz'kad
+(XT_kad - X F_kad ) Cza_kad (ao_skrz+kad ~ P — Ay yad )—Sb =

a

c =C + CmO_kad

mO_ skrz+kad mO_ skrz

=-2.22-107 +(=0.03)- % (0.25-0.339)-

-3.564[-3.033-107 —(-3.033-107)] +

+(0.534—0.08)-1.876[-3.033-10 — 0 — (—3.033- 10*2)]ﬂ=—0.03

28-3.44
(P6.7.1)

Na podstawie (6.96) oblicza sie potozenie ogniska uktadu skrzydto—kadtub na
Sredniej cieciwie aerodynamiczne;j:

C a
— — — - za_skrz
F _skrz+kad — XT _skrz (XTfskrz - XFfskrz) Ca

za _skrz+kad

>

C,, S I

~(Xr tag = X ) C;Zik,idkad “"-S";:” == (P6.7.2)
=0.25-(0.25-0.339)- m—(0 534-0.08)- 1876 177141 _ 599
3.63 3.63 28.344
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W zakresie matych liczb Macha, na podstawie wzoru (6.94) mamy:

Cm_skrz+kad = Cmo_skrz+kad + (XT_skrz - XF_skrz+kad ) : Cza_skrz+kad =

_ (P6.7.3)
=—0.03+ (X, 4, —0.277)C

_skrz za_ skrz+kad
Odlegtos¢ ogniska uktadu skrzydio—kadtub od krawedzi natarcia sredniej cie-
ciwy aerodynamicznej skrzydta:

X =X qerviag 0 =0.277-3.44=0.954m (P6.7.4)

F _skrz+kad

6.4.2. Moment pochylajacy z uwzglednieniem interferencji
aerodynamicznej

Interferencja aerodynamiczna wpltywa zar6wno na wspolczynnik momentu
przy zerowej sile nos$nej, jak 1 na polozenie ogniska aerodynamicznego uktadu
skrzydto—kadtub. Okreslenie tych wielko$ci opiera si¢ na wzorach wynikajacych
Z badan doswiadczalnych.

6.4.2.1. Wspolczynnik momentu przy zerowej sile nosnej C

mO_ skrz+kad

Wspotczynnik C,; ;. q Odniesiony do powierzchni skrzydia S i do $redniej

cigciwy aerodynamicznej ba mozna obliczy¢, stosujac wzor uwzgledniajacy geo-
metri¢ skrzydta i kadtuba:

C :CO+C1%+021+C3tanA0+C4E+C5(f + )+

mO_ skrz+kad nos

6 15 za_ proj + (697)

+C. f +c7%+08%+c9 T, +cm;:—”+c,l¢+c,2f‘+c13c

a

0.5, _

W,
+C,W, +CV; +C,, kadlfmax +C,Re

17
kad

Wzér ten ma zastosowanie w calym zakresie predkosci — od predkosci pod-
dzwigkowych do predkosci naddzwigkowych. Jezeli kadlub nie ma przekroju ko-
lowego, nalezy w obliczeniach zastapi¢ go kadtubem osiowosymetrycznym o ta-
kim samym rozktadzie powierzchni przekroi poprzecznych wzdtuz jego dtugosci.

Poszczegolne symbole oznaczaja:
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o|o>é)

anS

_hl

C

za_ proj

Vr

0.5h

' kad _ max

kad

kad _ max

Re

wydhluzenie skrzydta;

kat skosu krawedzi natarcia;

grubos¢ wzgledng profilu odpowiadajgcego na Sredniej cigciwie
aerodynamiczne;j;

smuktos¢ czgéci nosowej kadtuba;

smuktosc¢ czesci kadtuba lezacej pomigdzy czgscig nosowa i skrzy-
dtem ,,zewngtrznym”;

smuktos¢ czgscei kadtuba lezacej za skrzydtem ,,zewnetrznym”;
zbieznos$¢ skrzydta;

wskaznik stanu lotu: Tr =1 dla lotow nieustalonych lub testow
w locie, Tr =0 dla lotow ustalonych;

promien krawedzi natarcia profilu;

kat skrecenia skrzydta mierzony pomigdzy cigciwa Srodkowa bo
i koncowa bk mierzony w radianach; ¢ < 0, jezeli kgt natarcia pro-
filu koncowego jest mniejszy niz profilu srodkowego;

wzgledng strzatke profilu potozonego na $redniej cigciwie aerody-

namicznej;
przewidywang warto$¢ wspotczynnika sity nosnej dla Ma = 1; do-

tyczy tylko samolotow ze skrzydtami typu conical camber; dla po-
zostatych typow skrzydet C 0;

wskaznik okreslajacy pionowe potozenie skrzydta; Wi = 1 dla gor-
noptata, W, = 0.5 dla $rednioptata, W = 0 dla dolnoptata;
wskaznik okreslajgcy obecnos¢ usterzenia pionowego; V1 =1 dla
samolotu z usterzeniem pionowym, V1 = 0 dla samolotu bez uste-
rzenia pionowego;

za_ proj =

stosunek maksymalnej wysokos$ci kadluba do szerokosci kadtuba
W tym rejonie;
stosunek maksymalnej szerokosci kadtuba do rozpigtosci skrzydta;

liczbe Reynoldsa; jezeli Re >8-10°, w obliczeniach nalezy przyj-
mowaé Re=8-10°.

Wzor (6.97) mozna stosowac, jezeli parametry geometryczne spetniajg naste-

pujace warunki:

skrzydlo:
* wydluzenie 1.6<1<6
* Zbieznos¢ 1<n<w
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* kat skosu krawedzi natarcia

profil skrzydia:
grubo$¢ wzgledna profilu

skrecenie skrzydta

* wzgledna strzatka profilu

* wspotczynnik sity nosnej profilu

kadlub:
* smuktos¢ przedniej czgdci kadtuba 2.2 <(f  + f ) <8.4

0 < Ay < 70°

—9.4° < ¢ < 0°

smuktos¢ czgsci kadtuba za skrzydtem ,,zewnetrznym

0.025<T<0.1
0< f <0.0263
0<C

za_ proj

I
wzgledny promien krawedzi natarcia profilu 0 < f <0.015

a

<0.45

” 03<f,<5.6

s —

Doswiadczalne warto$ci wspotczynnikow C,..., Cis zawarto w tabeli 6.3.

Tabela 6.3
Doswiadczalne wartosci wspétezynnikéw Co,..., Cis
Ma Co C C, Cs Cy Cs
0.4 -0.61496 0.034113 | -0.0043111 | -0.0067607 0.58626 -0.0021631
0.6 0.030521 -0.026482 | -0.0031117 | 0.00040854 0.043533 0.00010412
0.7 0.010449 | 0.0019975 | -0.0011029 | 0.00019192 0.028208 0.00079415
0.8 0.024846 | -0.0055509 | -0.0024707 | -0.0014904 0.031764 0.00036833
0.9 0.023233 [ -0.0005487 | -0.0027806 | -0.001479 0.024266 0.00040862
0.95 -0.029503 0.056041 | 0.0052306 | -0.0021117 0.024656 0.00082755
1 -0.072508 0.11805 0.0091112 | -0.0055601 0.016164 -0.0019504
1.1 -0.047882 0.087861 0.012725 | 0.00058939 0.049004 -0.0001895
1.2 -0.0077024 | 0.067409 | 0.0037585 [ -0.0020553 -0.013639 | -0.0008447
1.3 -0.0090333 | 0.081884 | 0.0029019 | -0.0035078 -0.027873 -0.0016508
1.4 -0.064029 0.11973 0.012987 0.00149 -0.029892 | -0.0013285
1.5 0.014988 0.066427 | 0.0007897 | -0.0065439 [ -0.022854 | -0.0009895
2 -0.10257 0.17635 0.022724 | -0.0065667 | 0.0026084 | -0.0003685
2.5 -0.097877 0.16776 0.02867 0.0043908 0.0020467 | -0.0013417
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Tabela 6.3 cd.

Ma Cs Cs Cs Co Cio Cu
0.4 -0.0029718 -0.0013161 0.0034451 -0.0097535 -3.9389 -0.5256
0.6 | -0.0023971 | 0.010412 | -0.0049864 | -0.0023881 | 0.56516 | -0.51829
0.7 -0.00122 0.0051328 -0.0029594 | 0.0007431 0.12045 -0.53503
0.8 0.00037272 | -0.0035006 | 0.00073299 | 0.0012306 -0.10408 -0.49728
0.9 -0.0009211 | 0.00091995 | -0.0010519 | 0.0021653 0.096669 -0.622
0.95 -0.0016469 | -0.0085456 0.0092825 0.0037542 -0.82906 -0.31518
1 0.0043904 -0.050916 0.039982 0.000117 1.0256 -0.39402
1.1 -0.0014263 -0.0073144 0.002529 -0.0001162 -0.62097 -0.36576
1.2 -0.0027075 | -0.0003533 | -0.0003093 | 0.0017132 -1.5639 -0.21108
1.3 -0.0007099 -0.01055 0.0032408 0.0005751 -0.4313 -0.10254
1.4 -0.0019031 0.0093873 -0.0049618 | 0.0011079 -0.8372 -0.02931
1.5 -0.0024785 -0.011328 0.002688 -2.373E-05 -0.16698 0.45021
2 0.0015647 -0.02663 0.010089 -0.0018213 0.97612 -4.7537
2.5 -0.0007726 -0.023909 0.0094275 0.0005722 1.309 -5.383
Ma Ci Cis Cia Cis Cis Ci7 Cigx 10°
0.4 -4.3981 0.036116 | 0.034068 | -0.073114 1.2683 -0.16503 | -0.77192
0.6 -4.093 -0.006927 [ 0.011658 |-0.0010598 | -0.017713 | -0.052268 | 0.25439
0.7 -4.2059 -0.001355 | 0.0053796 | 0.0020454 |-0.0039115 | -0.043905 | -1.2391
0.8 -3.9283 | 0.0048901 | 0.0014643 | 0.0027298 |-0.0092493 | -0.051001 | -1.1483
0.9 -4.8034 | 0.0018263 | 0.0028848 [0.00025683 | 0.0065923 | -0.10221 [ -0.78181
0.95 -3.1686 | 0.0075362 |-0.0038225 [ -0.0035619 | 0.0074832 | -0.019949 | -1.029
1 -3.4999 | 0.0035393 | 0.030079 | 0.0016422 | 0.025312 | -0.053897 [ -1.325
1.1 -3.1159 0.010248 | 0.0047945 [ -0.0006587 | -0.037542 | 0.00634 -0.5118
1.2 -2.5628 0.011013 | 0.0016835 | 0.0016923 | 0.0017427 | -0.13287 | -1.3416
1.3 -2.0192 | 0.0067985 | 0.0083637 | 0.0013512 | 0.020635 | -0.13673 | -2.3095
1.4 -1.7911 0.0017144 | 0.0034691 | 0.0011693 | 0.018158 [ -0.080305 | -2.294
1.5 0.13537 | 0.0022793 | 0.0040738 | 0.0032272 | 0.01657 -0.18294 | -1.4919
2 -15.553 -0.001068 |[-0.0042213 | 0.0045941 |-0.0006333 | -0.11299 | 0.94537
2.5 -16.996 0.014219 |-0.0091883 | 0.0026961 | -0.016995 | -0.06853 | -0.99505
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Przyktad 6.8

Oblicz wspotczynnik C o o, ..e Uktadu skrzydio—kadtuba, uwzgledniajgc in-

terferencje aerodynamiczna.

Rozwigzanie:
Obliczenia wykonano dla liczby Reynoldsa Re =8-10°. Do obliczen przyjeto

dane z przyktadu 1.1.

Skrzydto:

wydtuzenie 4 = 3;

zbieznos¢ n = 4.16;

kat skosu krawedzi natarcia Ao = 40°;

skrecenie geometryczne skrzydta ¢ = 0°;

przewidywana warto$¢ wspotczynnikia sity nosnej dla Ma = 1 Cza_proj = 0.

Profil skrzydta:

grubos¢ wzgledna profilu Cprof = 0.04;
wzgledna strzatka profilu fyrof = 0.0133;
wzgledny promieh krawedzi natarcia profilu vy = 0.123%;

Kadtub:

smuktos$¢ noska fros = 3.4;

smukto$¢ czesci kadtuba pomiedzy noskiem i skrzydtem ,zewnetrznym”
fos = 0.45;

smukiosé czesci kadtuba lezgcej za skrzydtem s = 2.27;

wskaznik mocowania skrzydta do kadtuba ($rednioptat) W = 0.5;

wskaznik obecnosci usterzenia pionowego (brak) Vt = 0;

0.5
parametr wysokosci kadtuba ——@% =().529 ;

Wkad

W,
parametr szeroko$ci kadtuba w =0.148.

Uwzgledniajgc powyzsze dane ze wzoru (6.97), otrzymuje sie:

e dlaMa=0.4:
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C

mO _ skrz+kad nos 6 'z8

=C0+Cl%+C2/1+C3tanA0+C4E+C5(f +1)+C, f +c7%+

0.5h,,,

+C8L2+C9 T, +CIOE—“+CH¢+C12f_+CBC +C W, ++C.V; +C, +
n

za_ proj

a kad
W,
+C,, ka“l—m“ +CRe=-0.61496+ % ~0.004311-3-0.0067607 - tan 40° +
+0.58626-0.04 —0.0021631(3.4 + 0.45) - 0.0029718 - 2.27 —%

0.0034451
4.16
+0.036116-0+0.034068-0.5—0.073114-0+1.2683-0.529 —0.16503 - 0.148 +

-0.77193-107 - (8-10°) = -0.0301

—0.0097535-1-3.9389-0.0123 - 0.5256-0—4.3981-0.0133 +

(P6.8.1)
e dlaMa=0.6:

Cmoiskrz+kad nos + fps) + C6 fzs +

=C, +C1%+Cz/1+c3 tan A, +C,C+C (f

1 1 (R -

+C,—+Cy—+C, - T +Clob—+C“¢+C12f +C,,C
n n

a

+C W, +C.V; +

za_ proj

W,
kad _max CRe=0.030521 _%— 0.003112-3+

17 I

0.5h,

Wkad

+0.0004085 - tan 40° +0.043533-0.04 + 0.0001041(3.4 + 0.45) — 0.0023971-2.27 +
0010412 0.00498641
4.16 4.16
—-0.51829-0—4.0931-0.0133—0.00693-0+0.011658-0.5 —0.010598-0+
—0.017733-0.529-0.05227-0.148 —0.2539-10~ - (8-10°) = —0.0537
(P6.8.2)

+C,; C

—0.0023881-1+0.56516-0.0123 +

Na rysunku ponizej pokazano wartosci otrzymane dla roznych liczb Macha.
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Rys. P6.8.1. Wspotczynnik Cio_skrz+kad dla roznych liczb Macha

6.4.2.2. Polozenie ogniska ukladu skrzydlo—kadlub X ;...

Polozenie ogniska na cieciwie przykadlubowej

Doktadniejsze obliczenia potozenia ogniska aerodynamicznego uktadu skrzy-
dlo-kadtub uwzgledniaja interferencj¢ aerodynamiczng, podobnie jak opisano to
w podrozdz. 4.4. Potozenie ogniska okresla si¢ wzgledem wierzchotka skrzydta
»Zewnetrznego” utworzonego z zewnetrznych czesci skrzydta rzeczywistego (patrz
rys. 6.14). W takim przypadku przyjmuje si¢, ze odrebny wplyw na potozenie ogni-
ska maja: nos kadluba oraz czgs¢ kadtuba lezaca przed wierzchotkiem skrzydta
»zewnetrznego”, skrzydto (na ktore oddziatuje kadtub), pozostata czes¢ kadtuba
(na ktora oddziatuje skrzydto). Wykorzystuje si¢ wzor:

kv (24 tva o tva o
X _ XF _nos+ ps*Cza_nos+ ps* + XF _skrz/kad*cza_skrz/kad + XF _kad/skrz*cza_kad/skrz
a
+ Cza_skrz/kad +C

F _skrz+kad™* a
Cza_ nos+ ps*

a
za _kad/skrz

(6.98)

Wszystkie wystepujace tu odleglosci sg okreslone wzgledem krawedzi natar-
cia cigciwy przykadtubowej skrzydta i odniesione sg do jej dtugosci bpryk. Cigciwa
ta jest zarazem cigciwa srodkowg skrzydta ,,zewnetrznego:
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X X

- _ F _skrz+kad - _ "*F _nos+ps
XF_skrz+kad* - ’ XF_nos+ps* - b s
przyk przyk
(6.99)
= _ XF_skrz/kad - _ XF_kad/skrz
XF_skrz/kad* - b H XF_kad/skrz* - b
przyk przyk
i
[y
I nos I ps b
r przyk
)Qiskrz/kad >
1 e ,> bprzyk I zewn
L—» 5
XFinos+ps :
XF kadiskrz

bk b

Rys. 6.14. Potozenie ogniska aerodynamicznego uktadu skrzydto—kadtub

A. Zakres poddzwiekowy
W zakresie poddzwickowym wystepujace we wzorze (6.98) wielkosci sa
okreslane nastgpujaco:

* ognisko aerodynamiczne noska i przedniej czgsci kadluba X¢ o

X | +1.6l
< _ F _nos+ps _ _nos ps F (6100)

F _nos+ps* nos
b bprzyk

przyk

Wystepujagcy tu mnoznik Fnos zalezy od smuktosci noska fuos 1 jego ksztattu.
Jego warto$¢ pokazano na rys. 6.15. Warto zwrdci¢ uwage, ze mnoznik ten jest
ujemny. Oznacza to, ze ognisko noska i przedniej czesci kadtuba lezy przed wierz-
chotkiem skrzydta ,,obliczeniowego”.
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Rys. 6.15. Mnoznik Fnes

* ognisko aerodynamiczne skrzydia ,,zewngtrznego” X g kaar

Okreslajac polozenie tego ogniska, pomija si¢ wptyw kadtuba na skrzydto.
Oznacza to, ze potozenie ogniska aerodynamicznego skrzydta ,,zewnetrznego”
(obliczeniowego) mozna okresli¢ w oparciu o wzory (6.46)+(6.48) lub wykorzy-
stujac rys. 6.5 pokazane w podrozdz. 6.2.2. Nalezy uwzgledni¢ geometri¢ tego
skrzydta, zastepujac cieciwe bo cieciwg Dproyk.

Y 2 XF skrz*
XF_skrz/kad* ~ XF_skrz* = = (6101)

b

przyk

* ognisko aerodynamiczne pozostatej czgsci kadtuba X¢ | 4, g

Polozenie ogniska aerodynamicznego pozostatej czesci kadluba zalezy od
wartosci wydtuzenia skrzydta obliczeniowego Azwn 1 liczby Macha.

- jezeli Ag,N1-Ma®>4.0, to:

2 XF kad /sk I - d
Xe tagssrre = ———=0.25+——tan A ), Fg s (6.102)

0.25
przyk przyk
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Mnoznik Fagiskrz 0dczyta¢ mozna z rys. 6.16. Zalezy on od stosunku $rednicy
kadtuba do rozpietosci skrzydta dyad/l.

Rys. 6.16. Mnoznik Fyagsskr:

- jezeli A, N1-Ma* <4.0, to oblicza si¢:

a) parametr pomocniczy K =0.25 [lzewn [1 + LJ tan AO} (6.103)
nzewn

b) .y icza (X ) 0.555-k dla k<09 (6.104)
warto$¢ pomocnicz = .
p 4 (Xe yad/skrzx i 05 dla k>009
c) warto$¢ pomocniczg (Xg juq s+), 2€ WZzoru (6.102)

d) warto$¢ koncowa, wykonujac interpolacje:

XF_kad/skrz* = (XF_kad/skrz*)l +

+ (YF,kad/skrz*)z ; (YF 7kad/Sku*)1 (4 - /11ewn m) (6 : 05)

Wystepujace we wzorze (6.98) pochodne sity nosnej oblicza si¢ w sposob
opisany w podrozdz. 4.4:

¢ Pochodna CZ

za_ nos+ ps*
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Pochodna C?

Z_nos_ ps*

dotyczy noska i przedniej czgsci kadluba. Odniesiona

jest ona do powierzchni skrzydta. Obliczy¢ ja mozna ze wzoru:

S
c =C¢ Zhed_popre (6.106)

za_nos+ ps* za_nos+ps S

gdzie CZ =C? wyznacza si¢ ze wzoru (4.62). Pochodna ta odniesiona

za_nos+ps za_kad
jest do przekroju poprzecznego kadluba. We wstepnych obliczeniach mozna przy-
JQC C;;_nos+ps ~2.

e Pochodna CZ

za_skrz/kad

Pochodng C;, 4 oblicza si¢, wykorzystujac okreslony wzorem (4.121)

za _skrz/ka

wspotezynnik Ksirzad:

a o SZ wn
Cza_skrz/kad = Kskrzlkadcza_skrz_zewn ; (6107)
¢ Pochodna Cg_kad Ikt
Pochodng Cj, .4/, oblicza si¢, wykorzystujac okreslony wzorem (4.122)
wspotczynnik Kyadsskrz:
S

Ca

za_kad/skrz

=K,y ,C zewn (6.108)

kad/skrz ~za _skrz _zewn S

We wzorach (6.107) i (6.108) uwzgledniono, ze pochodna C.,

za_skrz_zewn

dotyczy skrzydla ,,zewnetrznego” o powierzchni S Natomiast C;' /a0

zewn *

1 C; \a/skr; 0dnosza si¢ do powierzchni nominalnej skrzydta S — stad mnoznik
S,ean /'S -

zewn

Z kolei we wzorze (6.106) pochodna C, dotyczy kadtuba o przekroju

za_nos+ps

S

to nalezalo zastosowa¢ mnoznik S

kad_poprz - PONiEWaz C; . odnosi si¢ do powierzchni nominalnej skrzydta S,
/S.

kad _ poprz
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Polozenie ogniska na Sredniej cieciwie aerodynamicznej

Jezeli zachodzi konieczno$¢ okreslenia potozenia ogniska aerodynamicznego
uktadu skrzydto—kadlub wzgledem krawedzi natarcia $redniej cieciwy aerodyna-
micznej, to korzystajac z rys. 6.17, otrzymuje si¢:

X — X, (6.109)

a

F _skrz+kad = Xprzyk + XF_skrz+kad*

d
L _ _kad _v
gdZIC' Xprzyk - 2 tan AO ’ XF _skrz+kad* T XF_skrz+kad*bprzyk

Wzory te dotyczg uktadu skrzydto—kadtub i sg analogiczne do zwiazkow
(1.25) 1 (1.26).

Wzglednie potozenie ogniska odniesione do $redniej cigciwy aerodynamicz-
nej jest rowne:

— _ XF_ser+kad — dkad tan A bpr_zyk_xi (6110)
b

XF_skrz+kad - b 2b 0 + XF_skrz+kad* b
a a a a

N bp rzyk
A+ A .
2 I Ky )(F skrz+kad &

-
u
4 .
.
.

N d [
0.. ) »
‘. ) (F_skrz+kad* K
.

Ognisko aerodynamiczne

Rys. 6.17. Polozenie ogniska uktadu skrzydto—kadtub

Przyktad 6.9

Oblicz potozenie ogniska aerodynamicznego uktadu skrzydto—kadtub dla da-
nych zgodnych z przyktadami 1.1 i 2.4, w zakresie poddzwiekowym. Uwzglednij
wplyw interferencji.
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Rozwigzanie dla liczby Macha Ma = 0:

Obliczenie potfozenia ognisk aerodynamicznych
* Ognisko aerodynamiczne noska i przedniej czesci kadtuba X

F _nos+ps

Dla noska ostrolukowego o smukiosci fres = 3.4 z rys. 6.15 odczytuje sie:
Fnos =-0.53.

Ze wzoru (6.100):

lpos +1.61 51+1.6-0.67
XF_nos+ ps* = b— Fnos = 4
przyk

(-0.53)=-0.76  (P6.9.1)

— Ognisko aerodynamiczne skrzydta ,zewnegtrznego” X¢ g, /ad

. . XF skrz _ zewn*
W przyktadzie 6.2 obliczono ————=10.48.
przyk

Zatem na podstawie (6.101): Xt skrzskaas = 048 (P6.9.2)

* Ognisko aerodynamiczne pozostatej czesci kadtuba Xg g /g«

Sprawdza sie warto$¢ 4, v1—Ma’ =2.78J1-0" =2.78 < 4. Nalezy zasto-

sowaé wzor (6.105). W tym celu oblicza sie:
— ze wzoru (6.103):

k= 0.25{/1Zewn [1 +L] tan AO} =
Tzeun (P6.9.3)

=0.25|2.78 1+L tan40° |=0.744<0.9
3.63

— ze wzoru (6.104):

(Xe agsoe ) = 0.555-k =0.555-0.744 = 0.413 (P6.9.4)

d .
G _ 15 _ 0.164 zrys. 6.16 odczytuje sie: Fxadskrz = 0.196.

9.14

— dlailorazu:

— ze wzoru (6.102):
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- |—d
(XFikad/skrz*)z =025+ = tan A0,25 Fkad/skrz =
prayk (P6.9.5)
=0.25 +Mtan3 1°-0.196 =0.355
2-43

— ze wzoru (6.105):

- - (YF kad/skrz*)z _(YF kad/skrz*)l [ 2
Xkaad/skrz* = (XFikad/skrz* )1 + - 4 - (4 - ﬂ’zewn 1-Ma ) =

=0.413 +w(4 —2.78)=0.396

(P6.9.6)
Obliczenie pochodnych aerodynamicznych
— zprzyktadu4.12mamy C; ., =1.876.Zatem C;, . . =Cp ., =1.876.
— ze wzoru (6.106):
a a Skad poprz 1.77
Cr nosipss =Cra nosips— = =1.876——=0.118 (P6.9.7)
- - S 28
- Z przyk’radu 4.16 mamy: Cg_skrz_zewn = 3158 y Kskrz/kad = 114, Kkad/skrz =0.215

— ze wzoru (6.107):

S 21
ce = Kt Cle_sex_som— 2 =1.14:3.158-2=270  (P6.98)

za_ skrz/kad

— ze wzoru (6.108):

S 21

Czala_kad/skrz = Kkad/skrcha_skrz_zewn % =0.215- 3158% =0.509 (P699)

Obliczenie potozenia ogniska aerodynamicznego na cieciwie przykadtu-
bowej

— ze wzoru (6.98):
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- _ 7F_nos+ ps*C;;_now ps* + YF_skrz/kad*CZl_skrz/kad + YF_kad/skrz*C;;_kad/skrz _
XF_skrz+kad* - Ca + Ca + Ca -
za_nos+ ps* za _skrz/kad za_kad/skrz
_(=0.76)-0.118 +0.48-2.70 +0.396-0.509 0.422
0.118+2.70+0.509 '
(P6.9.10)
Poftozenie ogniska na sredniej cieciwie aerodynamicznej
Ze wzoru (6.110) mamy:
- - b rz X
XF_skrz+kad = ﬂtan A0 + XF_skrz+kad* P _ =
2b, b, b, (P6.9.11)
= L5 tan40° + 0.422£ —ﬂ =0.265
2-3.44 344 3.44

Odlegtos¢ ogniska ukfadu skrzydto—kadtub od krawedzi natarcia sredniej cie-
ciwy aerodynamicznej skrzydta:

X =X gerviag -Ds =0.265-3.44=0.913m (P6.9.12)

F _skrz+kad

Dla liczby Macha Ma = 0.6 otrzymuje si¢ X; 4, g =0.271. W przyktadzie
6.7 dla Ma = 0.6 otrzymano wynik X¢ g, g =0.277 .

A. Zakres transoniczny

W zakresie transonicznym, dla niewielkich katéw natarcia, do obliczenia po-
fozenia ogniska aerodynamicznego uktadu skrzydlo—kadlub mozna zastosowac
metod¢ opisang w punkcie A dla zakresu poddzwickowego, tzn. wzor (6.96). Jed-
nak w tym przypadku wykorzystuje si¢ warto$ci parametrow odnoszace si¢ do tego
zakresu: pochodna sity nosnej skrzydta ,,zewnetrznego” C.,

za_skrz_zewn Okreélonq me-
todg opisana w podrozdz. 4.1.2 oraz potozenie ogniska na cigciwie przykadtubowe;j

X x . s .
Xe goaiaas = ———— okreslone metodg opisang w podrozdz. 6.2.2. Potozenie ogni-

przyk
ska Xg .4/50,+ MOZNA ustali¢, znajac jego potozenie w zakresie poddzwigkowym

oraz naddzwickowym. Majac te dane, nalezy ptynnie polaczy¢ oba punkty. Obli-
czenia dotyczg skrzydta ,,zewnetrznego”. Wartoséci pochodnej C/

2 nosips 1 POTOZEniE
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ogniska Xg .. . 0dnoszace si¢ do czgsci kadtuba przed skrzydlem przyjmuje sig
takie same jak dla zakresu poddzwickowego.

A. Zakres naddzwiekowy

Réwniez w zakresie naddzwiekowym, dla niewielkich katéw natarcia, do ob-
liczenia potozenia ogniska aerodynamicznego uktadu skrzydto—kadtub mozna wy-
korzysta¢ metode opisana w punkcie A dla zakresu poddzwigkowego. Zastosowa-
nie ma wzor analogiczny do (6.98), ktéry zawiera wspdtczynniki sit normalnych:
— _ 7F_nos+ ps*Cza_nos+ ps* + fF_skrz/kad*Cza_skrz/kad + YF_kad/skrz*C?_kad/skrz (61 1 1)

F _skrz+kad* — Ca
zZ_

X

a a
nos+ ps* + Cz_skrzlkad + Cz_kad/skrz

W przypadku okreslania potozenia ogniska na $redniej cieciwie aerodyna-
micznej nalezy zastosowac przeliczenie (6.110).

Pochodne sily normalnej
W zakresie naddzwigkowym nalezy uwzglednia¢ pochodne sity normalne;
C’ oraz polozenie ognisk aerodynamicznych odnoszace si¢ do tego za-

z_skrz_zewn

kresu. Pochodne oblicza si¢ ze wzorow:

« a S
Cz_skrz/kad = Kskrz/kad Cz_skrz_zewn z;wn (61 12)
a a SZ(EWI’}
Cz_kad/skrz = Kkad/skrzcz_skrz_zewn S (61 13)
gdzie:
C, ez _zewn WyZnacza si¢ w sposob opisany w podrozdz. 4.1.2, punkt C,

Ky 022 K44, Okreslone sa w podrozdz. 4.4, punkt C (wzory (4.129)
i(4.131)).

Pochodng C/

Z_N0os+ ps*

dotyczacg czesci samolotu przed skrzydlem ,,zewngtrz-

nym” oblicza si¢ ze wzoru:

S
c =C* Zked _poprz. (6.114)

Z_Nnos+ ps* Z_Nnos+ps S

[24
Z_nos+ps

przy czym wystepujaca w tym wzorze pochodng C odniesiong do przekroju

poprzecznego kadluba okresla si¢ w sposdb opisany w podrozdz. 4.2, punkt C.
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Wykorzystuje si¢ rys. 4.32 14.33 (ich prawa strona) lub 4.39 1 4.40, uwzgledniajac
przednia czegs¢ kadluba — przed skrzydtem ,,zewngtrznym?™.

Polozenie ognisk aerodynamicznych ustala si¢ nastepujaco:
* ognisko aerodynamiczne noska i czes$ci kadluba przed skrzydlem ,,ze-

» v M M 9
wnetrznym” X .. - mierzone od wierzchotka skrzydta ,,zewngtrznego

B

i odniesione do cigciwy przykadtubowe;j

Potozenie X

F _nos+p:

~ okresla sig, traktujac t¢ cz¢$¢ samolotu jako ztozenie no-

ska i cylindra. Ma ona dtugos$¢:

Inos+ps = Inos + Ips (61 15)

Zastosowanie ma metoda opisana w podrozdz. 6.3.1.2, punkt C, ktéra po-
zwala wyznaczy¢ z rys. 6.10+6.12 potozenie ogniska wzgledem noska kadtuba:

=X

X y (6.116)

F _nos+ps F _nos+ps "nos+ps
Potozenie tego ogniska wzgledem krawedzi natarcia cieciwy przykadtubowej
(wierzchotka skrzydta ,,zewngtrznego™) bedzie rowne:

X (6.117)

F _nos+ps = XF_nos+ps - nos+ ps

Poniewaz | > X

nos+ ps F _nos+ps *

to wartos¢ X . s jest ujemna. Oznacza to, ze

ognisko przedniej czesci samolotu lezy przed cigciwg przykadtubowa.
We wzorze (6.111) wystepuje wzgledne potozenie ogniska odniesione do cig-
ciwy przykadlubowej. Zatem mamy:

X | -
T _ F _nos+ps _ _nos+ps (XF_nos+ps _1) (6118)

F _nos+ ps*
bprzyk bprzyk

Obliczona warto$¢ X . n« jest ujemna.
* ognisko aerodynamiczne skrzydta ,,zewnetrznego” X: ., jiad

Okreslajac potozenie tego ogniska pomija si¢ wpltyw kadtuba na skrzydto.
Mamy zatem:

XFfskrzlkad* = YFfskrz* (6119)

443



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

Oznacza to, ze potozenie ogniska aerodynamicznego skrzydla ,,zewngtrz-
nego” mozna obliczy¢ w oparciu o sposdb pokazany w podrozdz. 6.2.2, punkt C.
* ognisko acrodynamiczne pozostatej czgsci kadtuba X¢ .4

Potozenie ogniska aerodynamicznego pozostatej czesci kadtuba odczytuje si¢
z rys. 6.18. Ma on zastosowanie, jezeli spelniony jest warunek:

Azewnﬂ[u 1 ](H 1 ]24, p=+Ma’ -1 (6.120)

nzewn ﬁ cot AO

Rys. 6.18. Potozenie ogniska Xg a4 g

Przyktad 6.10

Oblicz potozenie ogniska aerodynamicznego uktadu skrzydto—kadtub dla da-
nych zgodnych z przyktadami 1.1 i 2.4, w zakresie naddzwigkowym.
Rozwigzanie dla liczby Ma = 1.6:

Pochodne sit normalnych
W przyktadzie 4.17 obliczone zostaty pochodna sity aerodynamicznej wzgle-
dem kata natarcia oraz wspétczynniki wynikajgce z interferencji aerodynamicznej:
— dlaizolowanego skrzydta ,zewnetrznego”:
Ca

za_skrz _zewn

= 266 ' Kskrz/kad :114 ’ Kka\d/skrz = 0194
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— dla noska kadtuba oraz jego czesci przed skrzydtem ,zewnetrznym”

C; =2593, K =0.0822

Z_nos+ps nos+ps

Na tej podstawie oblicza sie:
— ze wzoru (6.112):

S 21
C;[_skrz/kad = Kskrz/kad Czoz_skrz_zewn % =1.14- 2662_8 =2.274 (P61 01)
— ze wzoru (6.113):
a a Szewn 21
Cz_kad/skrz = Kkad/skrzCz_skrz_zewn S =0.194- 266% =0.387 (P61 02)
— ze wzoru (6.114):
S
ce .. .=C® Do _poor 5 593177 _ ) 164 (P6.10.3)
Z_nos+ps za_nos+ps S 78

Potozenie ognisk aerodynamicznych na cieciwie przykadtubowej

Nos i czesé kadtuba przed skrzydtem ,,zewnetrznym”

Wykorzystuje sie dane obliczone w przyktadzie 1.1: smukto$¢ nosa fnes = 3.4,
smukito$é czesci kadtuba lezgcej pomiedzy noskiem i skrzydtem ,zewnetrznym”
fos = 0.45.

Dtugos$c¢ nosa i czesci kadtuba pomiedzy nosem i skrzydtem zewnetrznym:

liossps = hos + 105 =5.140.67m (P6.10.4)
Parametry do rys. 6.11:

B=+Ma’ —1=+/1.6>-1=1.249 (P6.10.5)
B 12567 (P6.10.6)

f . 34

f

P =%=0.132 (P6.10.7)

f 34

nos
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f X
- dla £:O.367 —2 —0 zrys. 6.11 odczytujemy — =" — () 543

f

nos nos nos+ ps

f X
- dla f£=0.367 ® —0.4 zrys.6.11 odczytujemy — =" — () 425

nos nos nos+ ps

— interpolacja dla —=-=0.132:

nos

X -
M=0.543+%(O.132—0)=O.504 (P6.10.8)

nos-+ ps

Warto$¢ ta okresla potozenie ogniska mierzone od wierzchotka nosa odnie-
sione do sumy jego diugosci oraz dtugosci czesci cylindrycznej kadtuba potozonej
przed skrzydtem zewnetrznym. Aby obliczyé potozenie tego punktu wzgledem
wierzchotka skrzydta zewnetrznego, nalezy zastosowac wzoér (6.118):

- X nos+ In + va
XF_nos+ps* = Fb_ =B = bos = (XF_nos+ps _1):
prayk prayk (P6.10.9)
5.77

=222(0.504 —1) = —0.666
43

Wartos¢ jest ujemna, co oznacza, ze punkt ten lezy przed wierzchotkiem
skrzydta ,zewnetrznego”.

Skrzydto ,,zewnetrzne” — obliczenia z wykorzystaniem rys. 6.5.
— - oblicza sie parametry rysunkow:

Atan A, =2.78- tan 40° = 2.33 (P6.10.10)

tanA, tan40°
£ 1249

=0.672 (P6.10.11)

X *
— dlan=3iA10=0° zrys.6.5(d)odczytujemy —==="=0.611
przyk

X

F _skrz* — 064

przyk

— dlan=4iA10=0° zrys.6.5(c)odczytujemy
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— interpolacja dla 7;ewn = 3.63:

X * . - .
Xe s _ 06114 2087000 5 633y 629 (P6.10.12)
przyk 4 —3
Zgodnie z (6.119):
2 2 XF_skrz*
X _skrzikad* = XE_skrer = =0.629 (P6.10.13)

przyk

Pozostata cze$é kadiuba
Sprawdza sie warunek (6.120):

j’zewnﬁ 1+L 1+; =
ﬂzewn ﬂCOtAO

(P6.10.14)
=2.78.1.249(1+ ! J(H ! j=7,4>4
3.63 1.249cot40°
d . -1.
Mozna wykorzystaé rys. 6.18. Dla Plas _1 24931 > =0.436 odczytuje sie
przyk .
Z niego:
Xe tadraz = 0-741 (P6.10.15)

Poftozenie ogniska na cieciwie przykadiubowej
Ze wzoru (6.111) oblicza sie potozenie ogniska ukfadu skrzydto—kadtub:
X, Cy

tva a tva a
- F _nos+ ps* ™~z _nos+ ps* + XF _skrz/kad*Cz _ skrz/kad + XF _kad /skrz*cz_ kad /skrz

XFfserJrkad* = Ca
Z_nos_ ps*

_ (-0.666)-0.164 +0.629-2.274 +0.74-0.387
0.164 +2.274 +0.387

a a -
+ Czfskrzlkad + Csza\dlskrz

=0.569

(P6.10.16)

Potozenie ogniska na sredniej cieciwie aerodynamicznej
Ze wzoru (6.110) mamy:
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d Y b rz Xba
XF_skrz+kad = Zlgd tan AO + XF_ser+kad*E)_yk_b_:
’ 2 e (P6.10.17)
L. 43 1.
=15 naorvos71 22 193 g4
2:3.44 344 3.44

Wyniki obliczen dla réznych wartoéci liczby Macha w zakresie naddzwigko-
wym zawiera tabela.

Ma 1.4 1.6 1.8 2
p=JMa? —1 0.98 1.249 1.497 1.732
Co v s 3.02 2.66 2.38 2.16
K qrs e 1.14
K ot/ skrs 0.219 0.194 0.185 0.179
C weriag 2.582 2.274 2.035 1.847
Cy sz 0.496 0.387 0.33 0.29
C; nosi ps+ 0.164 0.164 0.163 0.163
Xe  nose ps+ -0.668 -0.666 -0.661 -0.658
Xe  suaikad* 0.615 0.629 0.637 0.64
Xe yadiskrze 0.694 0.74 0.784 0.825
Xe srzskads 0.562 0.569 0.573 0.572
Xe  sazekad 0.44 0.45 0.454 0.453
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6.5. Wspolczynnik momentu pochylajacego usterzenia
poziomego

Na usterzeniu poziomym powstaje sita nosna P4 n, ktora jest okreslona wzo-
rem (4.84):

2
P, =C,  Pilug (6.121)

za_H = “za
- - 2

Sita ta dziata wzgledem $rodka masy na ramieniu Ly, dajgc moment pochy-
lajacy:

M, =P, . -L, (6.122)

L jest to odlegto$¢ pomigdzy ogniskiem usterzenia poziomego i srodkiem
masy samolotu.

Jezeli zapisa¢ moment My wzorem, w ktorym powierzchnig odniesieniowa
jest powierzchnia skrzydta S, a wymiarem odniesieniowym srednia cigciwa aero-
dynamiczna ba:

2
PuVe gpy (6.123)

MH :Cm_H 5

to wspotczynnik momentu pochylajacego kadtuba jest rowny:
ky Ly Sy (6.124)

Wspotczynnik hamowania predkoSci w obszarze usterzenia poziomego Ku
opisano w rozdziale 4.3.1. Wzgledna odlegtos¢ i wzgledna powierzchnia sg odpo-
wiednio rowne:

L,=—f, §, =24 (6.125)

Okreslony zostanie teraz zwigzek pomigdzy wspotczynnikiem sity nosnej
usterzenia poziomego C,, |, i wspofczynnikiem sity nosnej catego samolotu C,, .

Uwzgledniajac kolejno wzory (4.86), (4.85) 1 (4.87) mamy:
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C =C% ,(ay — Q) +Co 5, =

za_H za_ za_H

:CaH

za_H

=Ca'n [(1—€ﬁ )a = &gy — QLo :|+C26;_H6H +Ca by = (6.126)

[a’ —(&on +E4Q) — Oy :| +Czi1H_H

Q —_
5H +CzaH_H H ™

za

a [24 Cza a,
=Ca'y {(1_‘%)(0‘0 "’C_QJ_SOH — Gy :|+C5;_H5H +C iy =
Z{:\H H a o

—(1-¢})C,,+Cx
Ca ( H) za

za_H

=Ca'u [(1_55 )0 = &gy _O‘OH}"

5H + CzilH_H ¢H

za

Podstawiajac to wyrazenie do (6.124) otrzymuje si¢:

Cp n =Cpo y +A%. ,C,, +C 5, +Chid, (6.127)

gdzie: Cro v =—Cot w [ (1 =6ty — 60 — a0 | Ku Ly Sy (6.128)
AX. :—%(l—gﬁ)kHEH S, (6.129)

Coy =—Cl 1k LyS, (6.130)

Ch =—Ca kLS, (6.131)

Jezeli uwzgledni¢ zewnetrzng czgs¢ usterzenia oraz wzajemng interferencje
aecrodynamiczng pomigdzy usterzeniem i kadlubem, to we wzorach
(6.128)+(6.131) nalezy zamiast C¥ ,, wykorzysta¢ pochodng C.* .4 -

za_

Przyktad 6.11

Uwzgledniajac interferencje aerodynamiczng oblicz wspdtczynnik momentu
pochylajagcego C,; y,,¢ Oraz przemieszczenie ogniska aerodynamicznego

AX: a0 SPOWOdowane przez usterzenie poziome samolotu, ktérego dane za-

wiera przyktad 1.1.
Rozwigzanie:
Obliczenia dla Ma = 1.4 i o = 4°.
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Wykorzystuje sie dane:

gy =0° Sy =1° Coa ke =27 C% =3.593
(zatozenie) (zatozenie) (przyktad 4.18) (przyktad 4.19)
gt =0.535 oy =—1.74° k, =0.615 L, =4.02m
(przyktad 4.14) (przykiad 4.1) (przyktad 4.15) (przyktad 1.1)
b, =3.44m S, =12.25m’ S=28m’
(przyktad 1.1) (przyktad 1.1) (przyktad 1.1)

* ze wzoru (6.128)

— Q a I @ _
Cro_tkas = ~Ca! Hskag |:(1_8H )y — &y _aOH] Ky LySy =

=—2.7{(1—O.535)-(_1'74)— ! — 0 }0.615-&-%=2.681-10_2
57.29 57.29 57.29 3.44
(P6.11.1)
* ze wzoru (6.129)
Com _
AYF_HH(ad =—Lfkad(l—€ﬁ)k+| LSy =
za (P6.11.2)
__ 2T 1-0.535)0615.202 1225y
3.593 344 28

Wyniki obliczen dla innych liczb Macha zawierajg tabele pokazane w przykta-
dzie 6.12.

6.6. Wspolczynnik momentu pochylajacego ukladu
skrzydlo—kadlub—usterzenie poziome

Okreslajac moment pochylajacy catego samolotu, nalezy uwzglednic¢ interfe-
rencj¢ aerodynamiczng. Przyjmuje si¢, ze moment ten jest sumg momentu genero-
wanego przez dwa uktady: skrzydto—kadlub oraz usterzenie poziome-kadtub:

2
M = Cm %Sba = Mskrz+kad + M H +kad (6132)
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Poszczegolne momenty sg okreslone wzorami:
— moment pochylajacy M 4 uktadu skrzydto—kadtub wzorem (6.83):

skrz _ka

2
=C PuVs g (6.133)

m_skrz+kad a
- 2

M

skrz+kad

— moment pochylajacy M, generowany przez usterzenie poziome wzorem
(6.123):

V2
M H+kad — cm_H+kad pHZ : Sb (6134)

Zatem wspotczynnik Cr momentu pochylajacego calego samolotu jest rowny:

Cm = Cm_skrz+kad + Cm_H+kad (6135)

Zgodnie ze wzorami (6.94) 1 (6.127) mamy:

C = CmOfskrz+kad + (YTfskrz - 7F75krz+kad ) : Czafskrz+kad (6 136)

m_ skrz+kad
— ~ E "
Cm_H+kad - CmO_H+kad + AXF_H+deCZa + C - 5 + CmH H (6137)

W zaleznosci (6.136) wystepuje wspotczynnik sity no$nej uktadu skrzydto—
kadtub C,, ., .1.q Natomiast w (6.137) wspotczynnik dotyczacy catego samolotu

C,, - Dlatego wykonane zostanie nastgpujace przeksztatcenie:

Cm_skrz+kad = CmO_skrz+kad + (XT_skrz - XF_skrz+kad ) : Cza_skrz+kad =

J— Y Y a —
- CmO_skrz+kad + (XT_skrz - XF_skrz+kad )Cza_skrz+kad (a - aO_skrz+kad ) -

= C,.
= CmO_skrz+kad + (XT_skrz - F _skrz+kad )Cza skrz-+kad [ao + ao skrz-+kad
za

= Cmo_skrz+kad + (XT_skrz - XF _skrz+kad )Cza skrz+kad (ao - ao_skrukad ) +

Ca
— za _skrz+kad
+(XTfskrz - XFfskrz+kad ) c“ Cza

(6.138)
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Uwzgledniono tu zaleznos$¢ okre$lajacg kat natarcia samolotu «:

C
a=aq+2 (6.139)
za
Mozna zatem zapisac:
Cm_skrz+kad = CmO_skrz+kad** + (XT_skrz - XF_skrz+kad**) ' Cza (6 140)
gdzie:
CmO_skrz+kad** = cmO_skrz_kad +
_ _ 3 (6.141)
+(XT_skrz - XF_skrz+kad )Cza_skrz+kad (ao - ao_skrz+kad )
Ca

> = = = za _skrz+kad

XFfskrz+kad** = XTfskrz - (XTfskrz - XFfskrz+kad ) (6 142)

a
Cza

Podstawiajac zaleznosci (6.140) i (6.137) do (6.135), otrzymuje si¢ koncowe
wyrazenie okreslajace wspotczynnik momentu pochylajacego catego samolotu:

C,=C,,+(X 4,—X.)-C,+Ck5, +Ch g (6.143)

_skrz

Poszczegolne sktadniki sa rowne:

Cro = Crno_skezka + Crno_ -k (6.144)
R =% qrriace — A% e (6.145)
Co =C (6.146)

CH =C* (6.147)

Przyktad 6.12

Obliczy¢ wspétczynnik momentu pochylajgcego C,, oraz potozenie ogniska
aerodynamicznego X. catego samolotu, ktérego dane zawiera przyktad 1.1.

Rozwigzanie:
Obliczeniadla Ma=1.4ia=4°.

453



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

Wykorzystuje sie dane podane w przyktadzie 6.10, wyniki z przyktadu 6.11
oraz dodatkowo:

YT—Ser =025 7F_skrz+kad =044 CzaH_H+kad =27 C;;_skrukad =3.238

(przyktad 1.1) (przyktad 6.10) (przyktad 4.18) (przyktad 4.17)
CmmSkrz+kad =-0.0352 o, =-1.74 O sz kad = -1.74

(przyktad 6.8) (przyktad 4.1) (zatozenie)

* ze wzoru (6.141)

— Y _ Y a _ _
CmO_skrz+kad** - CmO_skrz_kad + (XT_skrz XF_skrz+kad )Cza_skrukad (ao ao_skrz+kad ) -

=-0.0352+(0.25-0.44)-3.238- (ﬂ —ﬂj =-0.0352
5729 57.29

(P6.12.1)
e zewzoru (6.144)

CmO = CmO_skrz+kad** + CmO_H+kad = (P6122)

=-0.0352+2.681-10° =-8.392-10"°
* ze wzoru (6.142)
7F_skrz+kad** = YT_skrz - (XT_skrz - YF _skrz+kad )$ =
7 (P6.12.3)

=0.25-(0.25- 0.44)ﬁ =0.421
3.593

e pofozenie ogniska na S$redniej cieciwie aerodynamicznej ba ze wzoru
(6.145)

Xe =R gerat — X o =0.421-(=0.11)=0.531  (P6.12.4)

Wyniki obliczeh dla innych wartosci liczby Macha i réznych katow natarcia
zawierajg tabele.
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Wyniki obliczen dla Ma =0

a [deg] Czaﬁskrz+kada Cza7H+kada

8 3.385 2.438

« [deg] XF_skrz_kad CmOﬁskrzikad

o AN O

8 0.267 -0.0301

12
14
16

Wyniki obliczen dla Ma = 0.6

a [deg] Czaﬁskrz+kada Cza7H+kada

8 3.630 2.580

EHY

0.846

Kn

0.770
0.749
0.761
0.803
0.864
0.928
0.978
1.000
1.000

CmOiskrzikad**

-0.0301

EHY

0.915

Kn

0.774
0.751
0.754
0.783
0.831
0.889
0.943
0.983

3.511
3.508
3.510
3.517
3.527
3.537
3.546
3.549
3.549

Cmo

-0.0089
-0.0095
-0.0091
-0.0080
-0.0063
-0.0045
-0.0032
-0.0026
-0.0026

3.704
3.702
3.702
3.705
3.710
3.715
3.720
3.724
3.726

Cm07H+kad

0.0212
0.0207
0.0210
0.0222
0.0238
0.0256
0.0270
0.0276
0.0276

XF_skrz_kad**

0.266
0.266
0.266
0.266
0.266
0.266
0.266
0.266
0.266

Cm07H+kad

0.0205
0.0198
0.0199
0.0207
0.0220
0.0235
0.0249
0.0260
0.0264

AXF H+kad

-0.042
-0.041
-0.042
-0.044
-0.047
-0.050
-0.053
-0.054
-0.054

XF

0.308
0.307
0.308
0.310
0.313
0.317
0.319
0.320
0.320

AXF H+kad

-0.023
-0.023
-0.023
-0.024
-0.025
-0.027
-0.028
-0.030
-0.030
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a [deg]

o~ N O

12
14
16

Wyniki obliczen dla Ma = 1.4

« [deg]

a [deg]

o A~ IN O

12
14
16

456

XF_skrz_kad

0.271

Czaﬁskrz+kada

3.238

XF_skrz_kad

0.440

C m0_skrz_kad

-0.0537

Cza7H+kada

2.700

C m0_skrz_kad

-0.0352

CmOﬁskrzikad**

-0.0537

&1 Kn

0.615
0.603
0.615
0.65
0.704
0.77
0.841
0.906
0.958

0.535

CmOﬁskrzikad**

-0.0352

Cmo

-0.0333
-0.0339
-0.0338
-0.0330
-0.0318
-0.0302
-0.0288
-0.0277
-0.0273

3.576
3.569
3.576
3.595
3.625
3.661
3.700
3.736
3.764

Cmo

-0.0084
-0.0089
-0.0084
-0.0068
-0.0045
-0.0016
0.0015
0.0043
0.0066

XF_skrz_kad**

0.271
0.271
0.271
0.271
0.271
0.271
0.270
0.270
0.270

Cm07H+kad

0.0268
0.0263
0.0268
0.0283
0.0307
0.0336
0.0367
0.0395
0.0418

XF_skrz_kad**

0.422
0.422
0.422
0.421
0.420
0.418
0.416
0.415
0.413

XF

0.294
0.293
0.293
0.294
0.296
0.297
0.299
0.300
0.301

AXF_H+kad

-0.110
-0.108
-0.110
-0.116
-0.125
-0.135
-0.146
-0.156
-0.163

XF

0.532
0.531
0.532
0.537
0.544
0.553
0.562
0.570
0.577
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Wyniki obliczen dla Ma = 1.6

a [deg]

o~ N O

a [deg]

o N O

12
14
16

Wyniki obliczen dla Ma = 1.8

« [deg]

o A~ N O

12
14
16

Czaﬁskrz+kada

2.825

XF_skrz_kad

0.450

Cra_skrz+kad”

2.527

Cza7H+kada

2.383

Cmoiskrzikad

-0.0055

Cza H+kad”

2.126

EHY

0.465

Kn

0.627
0.618
0.643
0.697
0.77
0.851
0.924
0.977

CmOiskrzika [*

-0.0055

&Y

0.415

0.634
0.629
0.664
0.732
0.818
0.903
0.968
0.999

Cuna”

3.175
3.170
3.184
3.214
3.254
3.300
3.340
3.370
3.383

Cmo

0.0203
0.0199
0.0209
0.0231
0.0261
0.0295
0.0325
0.0346
0.0356

2.872
2.869
2.888
2.925
2.972
3.018
3.054
3.071
3.071

Cm07H+kad

0.0257
0.0254
0.0264
0.0286
0.0316
0.0349
0.0379
0.0401
0.0411

XF_skrz_kad**

0.428
0.428
0.427
0.426
0.424
0.421
0.419
0.418
0.417

CmO_H+kad

0.0243
0.0241
0.0254
0.0280
0.0313
0.0346
0.0371
0.0382
0.0383

AXF H+kad

-0.129
-0.127
-0.132
-0.141
-0.154
-0.168
-0.180
-0.189
-0.193

XF

0.557
0.555
0.559
0.567
0.578
0.589
0.599
0.607
0.610

AXF_H+kad

-0.140
-0.139
-0.146
-0.159
-0.175
-0.190
-0.202
-0.207
-0.207
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a [deg]

o~ N O

12
14
16

Wyniki obliczen dla Ma = 2.0

« [deg]

_
o @ o ~IN O

14
16

a [deg]

o A~ IN O

12
14
16
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XF_skrz_kad

0.454

Czaﬁskrz+kada

2.288

XF_skrz_kad

0.453

Cmoiskrzikad

-0.0055

Cza7H+kada

1.945

Cmoiskrzikad

-0.2038

CmOﬁskrzikad**

-0.0055

&1 Kn

0.639
0.638
0.682
0.761
0.855
0.938
0.99

0.376

CmOﬁskrzikad**

-0.2038

Cmo

0.0188
0.0186
0.0199
0.0225
0.0258
0.0291
0.0316
0.0328
0.0328

2.627
2.627
2.650
2.692
2.742
2.786
2.814
2.819
2.819

Cmo

-0.1806
-0.1807
-0.1791
-0.1762
-0.1728
-0.1698
-0.1679
-0.1676
-0.1676

XF_skrz_kad**

0.429
0.430
0.428
0.426
0.423
0.421
0.419
0.418
0.418

Cm07H+kad

0.0231
0.0231
0.0247
0.0276
0.0310
0.0340
0.0358
0.0362
0.0362

XF_skrz_kad**

0.427
0.427
0.425
0.423
0.419
0.417
0.415
0.415
0.415

XF

0.570
0.569
0.575
0.585
0.598
0.611
0.620
0.625
0.625

AXF_H+kad

-0.151
-0.151
-0.160
-0.175
-0.193
-0.209
-0.218
-0.220
-0.220

XF

0.578
0.578
0.585
0.598
0.613
0.626
0.633
0.635
0.635
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6.7. Wspolczynnik momentu pochylajacego — czes¢
dynamiczna

Podobnie jak dla sily no$nej cze$¢ dynamiczna wspotczynnika momentu po-
chylajacego dotyczy predkosci katowej pochylania Q i predkosci zmiany kata na-
tarcia ¢ . Jezeli zastosowac zasade superpozycji, to mozna przyjac, ze przyrost sity
no$nej samolotu (bedagcy wynikiem tych predkosci) jest rowny:

+AM,,, —AM,, (6.148)

skrz

2
AM =AC, %Sba =AM

Poszczegolne przyrosty sa okreslone nastepujaco:

PH V52

m_skrz m_skrz
— 2 —

AM,, =AC

skrz m_ skrz

2
Sb, =(C% ,,Q+C¢ o‘;)%sm (6.149)

& A
AM kad ACm_ka\d pH2 > Ska\d_poprz = (Cnci_kadQ + Cm_kad a)pHTSkad_poprzlkad (6150)
PuVa
AI\/IH :Apza_HL H:ACza_H 2 SHL H™
6.151)

2
-(C% ,Q+CH oz)%sHLH

za_kad za_kad

Jezeli przedstawi¢ przyrost wspotczynnika momentu pochylajacego catego
samolotu w postaci:

AC, =CQ+Clq (6.152)
to wynika stad, ze:
q q q Skad_ poprz Ikad q SH LH
Cm :Cm_skrz +Cm_kad TE_CM_H ?EKH (6153)
a a a Skad, poprz Ikad a SH LH
Cm = Cm_skrz + Cm_kad TE_ Cza_H ?EkH (6154)

Uwzgledniajac, ze sita no$na skrzydta oraz usterzenia poziomego wytwarzana
jest tylko przez ich czesci ,,zewngtrzne” (rys. 1.6) oraz ze wzgledu na interferencje
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aerodynamiczng skrzydto—kadtub oraz usterzenie poziome-kadtub pochodne C;}

i C% oblicza si¢ tez ze wzorow:

S, D S |
q _ zewn ~a_zewn q kad _ poprz 'kad q
C - (Kskrz/kad + Kkad/skrz) C + C kad +

m S b m_ skrz S b m_

- 2 (6.155)
_(KH/kad + Kkad/H) Hézewn b_:kH C:zqa_H
; S ba eWn A~ S ad _ poprz | ;
Cg :(Kskrz/kad + Kkad/skrz)ﬂ N Crtrf skrz +M ‘ad Cg kad T
s b, "™ s b ™
- (6.156)
—(Ky ks + Kiaarn) Hézewn b_HkH C;;_H

a

Wystepujace tu wspdtczynniki interferencji Kskrakad, Kkadiskrz, Kskrzikad, Kiadiskrz,
zdefiniowano w podrozdz. 4.4. Pochodne C! C, Ca n» Cp  dotycza

m_skrz > “~m_skrz >
skrzydla ,,zewnetrznego” i usterzenia ,,zewn¢trznego”.

Podobnie jak w przypadku pochodnych wspotczynnika sity nosnej C i C&
réwniez pochodne C? i C? sg pochodnymi odniesionymi do predkosci ,,wymia-
rowych” qi a wyrazanych w rad/s. W literaturze najczgsciej spotyka si¢ pochodne
odniesione do predkosci katowych ,,bezwymiarowych” @ i @, ktére zdefiniowane
sg wzorami (4.153). Zastosowanie ma nastepujace przeliczenie:

cooPice eibica (6.157)
2V, by

S

Ponizej pokazane zostang wyrazenia pozwalajace obliczy¢ pochodne ,,bez-
wymiarowe” wspotczynnika momentu pochylajacego.

6.7.1. Wplyw predkosci katowej pochylania Q

Powstajaca w wyniku obrotu samolotu wokot osi bocznej Oy zmiana rozktadu
ci$nien na powierzchni ptatowca prowadzi do powstania dodatkowych sit, ktore
powoduja powstanie dodatkowego momentu pochylajacego dziatajacego wzgle-
dem srodka masy. Najistotniejszy jest udziat usterzenia poziomego. Udziat skrzy-
dta i kadtuba jest czesto pomijany. Niekiedy przyjmuje si¢, ze udzial kadtuba we
wspolczynniku C; stanowi 20% udziatu usterzenia poziomego.

Ponizej przedstawione zostang wzory pozwalajace obliczy¢ wspotczynniki
dotyczace poszczegolnych elementéw samolotu.
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6.7.1.1. Udzial skrzydta — pochodna C]

A. Zakres poddZwiekowy

W wyniku obrotu z predkoscig katowa pochylania Q zmienia si¢ lokalny
optyw profili skrzydta. Pojawia si¢ lokalny przyrost kat natarcia, ktorego wartos§¢
zalezy od wspdhrzednej X punktu lezacego na cieciwie skrzydla. Wyjasnia to
rys. 6.19 dotyczacy skrzydta prostego. Zaznaczono tam potozenie osi obrotu Xr.
Warto$¢ przyrostu kata w punkcie o wspotrzednej X mozna obliczy¢ ze wzoru:

Q(XV— X)  QX=x) (6.158)

Aa = arctan

\

Qx-x7)

F: X

Rys. 6.19. Wplyw predkosci katowej Q na optyw skrzydta prostokatnego

VvV

. BB

Rys. 6.20. Wptyw predkosci katowej Q na optyw skrzydta skosnego
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Kat Aa powoduje zmiang oplywu profilu i w efekcie zmiang sity no$nej wy-
twarzanej w poszczegdlnych przekrojach skrzydta. Jest ona zrodiem pojawienia si¢
thumigcego momentu pochylajacego. Poniewaz dla skrzydet prostych o$ obrotu lezy
w obrebie skrzydta, w poblizu ognisk aerodynamicznych profili, to zmiana sity no-
$nej spowodowana predkoseiag katowa Q 1 warto$¢ thumigcego momentu pochylaja-
cego sg niewielkie. Dla skrzydet skos$nych i trojkatnych moment pochylajacy jest
wickszy niz dla skrzydta prostego, poniewaz odleglos¢ przekroi skrzydta od osi ob-
rotu zmienia si¢ wzdhuz rozpietosci i na koncach skrzydta jest najwigksza. Pokazano
to na rys. 6.20. W przekroju A-A optyw jest podobny jak dla skrzydta prostego, tzn.
cze$¢ profilu znajdujaca si¢ przed osig obrotu optywana jest od gory, natomiast czg$¢
za osig optywana jest od dohu. Natomiast profil w przekroju B-B w cato$ci optywany
jest od dotu, co zwicksza kat natarcia w poszczegodlnych punktach na cigciwie. Takie
zmiany kata natarcia powoduja powstanie momentu pochylajacego. Ma on charakter
thumiacy. Dla skrzydfa skosnego jego wspolczynnik jest rowny:

C a

m_skrz

--2[cy,

za_skrz

(A+BAtanA,, +CA%tan’ Ay )+ D] (6.159)

Poszczegolne wspotezynniki sg rowne:

A:(YO-’_Y serEa) 70+YT skr26a_3’7+1 +M (6160)
- - 4n 167
- 24p-2 X 4% o.b.

B=77 1 777 +772 2_ 0 T _skrz™a (6161)

n+l 144n 6

2 2
C= n+2 _77_+25a +b_a (6.162)

127 24n 12

2
8 3py

Wprowadzono tu oznaczenia:

%, = 1+ 2 -1 (6.164)
12n(n +1)

Ea :EM (6.165)
3 n(n+1)
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Dla skrzydta prostego mamy 77 =11 Ag = 0. Podstawiajgc te wartosci do po-
wyzszych wzoréw, otrzymuje si¢:

70:0’ Bazl’ AzYTskrz(YTskrz_l)-'-%’ BZO’ C:4i8’ DZ%
(6.166)

Wspolczynnik thumigcego momentu pochylajacego dla skrzydta prostego jest
zatem réwny:

q a - - 3 T
Cr?\_skrz = 2Cza_skrz XT_skrz (1 - XT_skrz) A (6 167)
16| 4
W literaturze znalez¢ mozna inny wzor okreslajacy pochodna cg_sm W za-

kresie matych predkosci (Ma = 0.2):

Cﬁ

m_skrz

f— . a
=-a Cza7 prof

/1|:O'5(YFfskrz - YTfkrz) + 2(YFfskrz - YTfskrz )2:|
-COS A s PRy +
CcOoS

0.25
s Atan’ A, 1
24 A+6¢cosA,; 8
(6.168)

gdzie a jest wspdtczynnikiem doswiadczalnym zaleznym od wydtuzenia skrzydta
A. Przyjmuje sig, ze:

(6.169)

0.7 dla 1<4<6
09 dla 10<A<12

W zakresie 6 < A < 10 nalezy stosowac interpolacje.

Dla wigkszych liczb Macha zastosowanie ma zalezno$¢:

Atan® A, . 3
ct - ﬂ\/l —Ma’cos® A5 +6Cc0S A, \/1 —Ma’®cos® A CT )
m_skrz /13 tanz Ao ’s m_skrz /Ma~0.2
— 43
A+6cosA s

(6.170)
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B. Zakres transoniczny
Aby obliczy¢ pochodng C

a

m s W zakresie predkosci transonicznych, wyko-

rzystuje si¢ nastepujace wartosci tej pochodne;j:

- (Cg_sm)ma pochodna momentu pochylajacego obliczona ze wzoru

(6.170) dla krytycznej liczby Macha;

- (cg_sm )Mail , pochodna momentu pochylajacego dla zakresu naddzwig-
kowego (opis w czesci C) obliczona dla Ma = 1.2;
- (Cf;_Skrz )Ma pochodna sily nosnej skrzydta obliczona metoda omowiona

w podrozdz. 4.1.2 dla krytycznej liczby Macha;
- (C”‘ )Ma:12 pochodna sity nosnej skrzydta dla zakresu naddzwigko-

za_ skrz

wego (opis w czesci C) obliczona dla Ma = 1.2.

Zastosowanie ma nastepujacy wzor:

q — q
Cm_skrz - (Cm_skrz )Mak +
r

o a
(Cza_skrz )Ma - (Cza_skrz )Makr

+(ca ) _( p ) [(Cg—Skrz)Mazl.z_(Cg—Ser)Mak,:|
Ma=1.2 May,

za_skrz za_skrz

(6.171)

W obliczeniach mozna przyja¢, ze krytyczng liczbg Macha jest Ma; — liczba
Macha, przy ktérej pochodna CZ, osigga warto$¢ maksymalng. Sposdb wyzna-

za_skrz
czenia tej liczby opisano w podrozdz. 4.1.2 (czg¢s¢ B).

C. Zakres naddzwiekowy
W zakresie naddzwickowym pochodng oblicza si¢ z zalezno$ci:

_ - X - X -
Cr(j]_skrz :(Cr?]_skrz)' - %Cg_skrz (6172)

a

a
z_skrz

a
m_skrz

gdzie C okresla zalezno$¢ (4.156), natomiast (C )" oblicza si¢ w sposob

zalezny od tego, czy krawedz natarcia skrzydta jest poddzwigkowa, czy tez nad-
dzwigkowa.

Poddzwiekowa krawedz natarcia

Przy poddzwigkowej krawedzi natarcia (v/Ma® —1cot A, <1)
— dla zbieznoSci skrzydla 7 =0 :
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m skrz)' ——72% G-F EEi
3 11
2 2 ’ 6.173
gbskrz - XF_skrz gbskrz - XF_skrz Y ( )
_b—(cza skrz) +2 b— Cz_skrz

Wspolczynniki E, G, odczyta¢ mozna z rys. 4.55.
Wspolczynniki Fs, F7, Fi1 zalezg od geometrii skrzydta. Pokazano je na
rys. 6.21.

Pochodng sity normalnej C7 _  oblicza sie ze wzoru 4.29.

z_skrz

Rys. 6.21. Wspotczynniki Fs, F7, Fi;

— dla zbieznoSci skrzydla 1< <4:

(Cm skrz )' = (Cm _skrz )"+ (YF_skrz — X _skrz )(Cz skrz ) " (6 174)

(cl _wr)" mozna okresli¢ wykorzystujac rys. 6.22 dotyczacy skrzydla

0 zbiezno$ci 7: 4, 21 1.333.
(CZ «r)" otrzymuje si¢ w sposob opisany w podrozdz. 4.5.1.1 na podstawie

rys. 4.57.
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Rys. 6.22. Pochodna (Cg_ &) — poddzwickowa krawedzZ natarcia
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Naddzwi¢kowa krawedz natarcia

W zakresie naddzwigckowym przy naddzwigckowej krawedzi natarcia
(vVMa’ —1cotA, >1) zastosowanie ma wzor (6.172). W tym przypadku wykorzy-
stuje si¢ szereg wykresow otrzymanych w wyniku badan. Na rys. 6.23 pokazano
przyktadowe przebiegi dla réznych zbiezno$ci skrzydta. Sg one poprawne, jezeli
fala uderzeniowa utworzona na wierzchotku skrzydla przecina krawedz sptywu
skrzydta.

Rys. 6.23. Pochodna (C? _ )" — naddzwickowa krawedz natarcia

m_skrz
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Rys. 6.23. cd. Pochodna (C? )" — naddzwigkowa krawedz natarcia

m_skrz

Przeliczenie pochodnej

Obliczenia dotyczace skrzydta wykonuje si¢ dla skrzydla ,,zewngtrznego™.
Dlatego pochodne obliczone wedlug wzorow (6.159), (6.168), (6.170)+(6.172)
daja warto$¢ pochodnej wzgledem ,,bezwymiarowej” predkosci katowe;j

— qba zewn . , - q .
onn = 2\*/ . Aby obliczy¢ pochodng wzgledem predkosci @ = 2\; , nalezy za-
stosowac nastgpujace przeksztalcenie:
g - b
Cr?]_skrz = Cr?]ZiWsnkrz aE)ZeWn (6175)

a

Wykorzystano tu pokazane w rozdz. 4 przeksztatcenia (4.153), (4.154).

Przyktad 6.13

Dla samolotu, ktérego dane zawiera przyktad 1.1, oblicz pochodng C;

dotyczgca skrzydia ,zewnetrznego”.
Rozwigzanie:

Zakres poddzwiekowy
Dane do obliczeh:

— zprzyktadu 1.1:

0.46
A =278, 1 =3.63, b =S0g =15 A =31,

zewn

a_zewn = 304 ' XT_skrz_zewn
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¢ Obliczenia wedtug wzoru (6.159) dla Ma = 0.6

— zprzyktadu 6.2 (metoda Ill) mamy: X g, s, = 0.252
— z przyktadu 4.16 C;‘;_skrz_zewn =34
Oblicza sie:

— ze wzoru (6.164) wielkos¢ pomocniczg X, :

X = (nzewn + 2)(771ewn - 1) _ (363 + 2)(363 — 1)
12’77zewn (nzewn + 1) 12- 363(363 + 1)

=7.34.10" (P6.13.1)

— ze wzoru (6.165) wielkos¢ pomocniczg Ba:

b 2 Man e 1 23.63° +3.63+1

A 0.706 (P6.13.2)
3 Mo Moun +1) 3 3.63-(3.63+1)

— ze wzoru (6.160) wspotczynnik A:

37729wn + lj + 27729W” +1 =
4772ewn 1 677zewn

3-3.63+ lj

_— |+

A = (YO + YT_skrz_zewnba)(YO + YT_skrz_zewnba -

=(7.34-107 +0.15- 0.706)(7.34 1072 +0.15-0.706 — (P6.13.3)

+2-3.63+1
16-3.63

=2.75-107"

— ze wzoru (6.161) wspotczynnik B:

B= Mzewn -1 77722ewn + ewn ~ 2 _ YO + YT_Ser_Zewnba
Tyewn T 1 14477229wn 6

_ 3.63—1[7-3.632 +3.63-2  7.34-107 +0.15-0.706

(P6.13.4)

= - =1.112-107
3.63+1\  144-3.63 6

— ze wzoru (6.162) wspdtczynnik C:
2 —
C= 77zewn+2 _nzewn+25+£:
1 2772ewn 24772€Wn ) 1 2

2 2
_ (3.63+ 2) 36342 0.706
12:3.63) 24-3.63

(P6.13.5)

=1.263-1072
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— ze wzoru (6.163) wspotczynnik D:

5 7 Maun FMeun + 1 3.143.63° +3.63+1
8 37 8 3-3.63°

=0.177  (P6.13.6)

— ze wzoru (6.159) pochodng C!

m_skrz *

tan A, +CA,,, tan’ A0.25)+ D] =

zewn

ngiwgkrz = _Z[C;_skrz (A +B4

= 2[3.4-(2.75:107 +1.112-10 - 2.78 - tan 31° + (P6.13.7)
+1.263-107 2,78 tan” 31°)+0.177]= ~0.907

zewn

— ze wzoru (6.175) pochodng C!

m_skrz *

_ b
cl =Clen -7 =—o.907ﬁ=—0.801 (P6.13.8)
b 3.44

m_skrz m_ skrz

a

* Obliczenia wedlug wzoru (6.170)
Dane do obliczen:

— z przyktadu 2.8: Cra pror =6.266,
— zprzyktadu 6.2 (metoda lll) dla Ma = 0.2:  X¢ g, s =0.251.
Ze wzoru (6.168):
(ngiwsnkrz)Maz(),z =—a-Cp Lot "COSA -
{Am (05 s smn =% s )+ 20 sox_som =% s sn)'] |
A+2cos A,
+i z/lijr tz:;;\xfzs + 1} —_0.7-6.266-cos31° - (P6.13.9)
{2.78 [0.5(0.251-0.15)+2(0.251-0.15)" | N

Aoy +2€0831°

3 2 o}
+L 2.78 tan” 31 +l —_0.869
24278 +6¢c0s31° 8
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Ze wzoru (6.170) dla Ma = 0.6:

ﬂ‘;ewn tan2 AOAZS + 3
. Aoun \/1 —Ma’ cos® A5 +6Cc0S A, \/1 —Ma’cos® A, .
sziwsnkrz = 13 tanz A (sziwsnkrz)MazOAz =
zewn 0.25 + 3
/lzewn + 6COS A0425
2.78 tan’ 31° N 3
0 K2 2410 0 (g2 2410
_2.78V1-0.6" cos” 31 ;|-6c§)s301 V1-0.6"cos” 31 (~0.868) = —1.002
2.78 tan" 31
2.78+6-cos31°
(P6.13.10)
Ze wzoru (6.175) oblicza sig¢ pochodng Crﬂ_skrz :
q Q. ba zewn . 4
Cl 4, =Clon —=2 = —1.002& =-0.886 (P6.13.11)
- - b, 3.44
Zakres naddzwiekowy
Obliczenia zostang pokazane dla Ma = 1.6.
Oblicza sie:
B=Ma®—1=+1.62—1=1249 (P6.13.12)
VMa® —1cot A, =+/1.6" —1cot40° =1.488 (P6.13.13)

Wynika stad, ze obliczenia nalezy wykonac¢ dla naddzwiekowej krawedzi na-
tarcia. Stosuje sie wzor (6.172) oraz rys. 6.23. Oblicza sie:

cot ' (BeotAy) =cot ' (1.249-cot40°)=0.591 rad  (33.894°) (P6.13.14)

AB=Ma? —1=2.781.6> =1 =3.472 (P6.13.15)

Odczytuje sie dla 33.894°;
* Zrys.6.23(c) (n=2)

~ dia 48=3 B(Cln_)'=-0.852

m_skrz

— dia AB=4  B(Cl ) =-1.0258

m_skrz
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Interpolacjadla A5 =3.472:

B(Cr=.)'=-0.852+ (=1.025 ?_‘3(_0'85 2) (3.472-3)=—-0.934 (P6.13.16)
Obliczenie pochodne;j:

(quewn )v — ﬂ(cgziwgkrz)' _ 0.934
- B 1.249

=—0.748 (P6.13.17)

 Zrys.6.23 (b) (7=4)
— dla A8=3  B(C%= )'=-0.806

m_skrz

— dla A8=4  pB(Clr )'=-0.921

m_skrz

Interpolacjadla A5 =3.472:

—0.921—(—0.806)

B(Cl=n ) =—0.806+

m_skrz

(3.472 -3)=—-0.86 (P6.13.18)

Obliczenie pochodne;j:

(C Tzewn )v — ﬂ(cl?‘lzivg]krz)' _ -0.86
m_ skrz ﬂ 1249

=-0.688 (P6.13.19)

¢ |Interpolacja dla 7zewn = 3.63

~0.688 — (~0.748)

(Clen )1 =—0.748 +

m_skrz

(3.63-2)=-0.7 (P6.13.20)

Dla Ma = 1.6 obliczono: w przyktadzie 4.22 C%n =181, w przyktadzie 6.3

z_skrz

XF _skrz_zewn
niej cigciwie aerodynamicznej skrzydta ,zewnetrznego” xr sxrz zewn = 0.46 m. Stad
wzgledne potozenie tego punktu jest réwne:

=0.464 . W przyktadzie 1.1 obliczono potozenie $rodka masy na $red-

X — YT_skrz_zewn — 046
T _skrz_zewn b 304

a_ zewn

=0.15 (P6.13.21)
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Ze wzoru (6.172) otrzymuje sie:

quewn — Cq L Y _ Y quewn —
m_skrz ( m_skrz) ( F _skrz_zewn T_skrz) z_skrz (P61322)
=—-0.7-(0.464-0.15)-1.81=-1.269

Ze wzoru (6.175) oblicza sie pochodng C?

m_skrz *

_ b
cl _ =Clen a—Zew”=—1.269;%=—1.121 (P6.13.23)

m_ skrz m_ skrz b
a

W tabeli ponizej zebrano wyniki dotyczace ré6znych Macha w zakresie nad-
dzwiekowym.

Ma 1.4 1.6 1.8 2

B=+Ma? -1 0.98 1.249 1.497 1.732
cot”'(Beot A,) 40.58° 33.89° 29.28° 25.85°

AB 2.724 3.47 4.16 4.81
(Colerm )" -1.025 -0.7 -0.563 -0.396

Xe_sz_zoun 0.444 0.464 0.476 0.48
Cronye  Przykt.4.21 2.113 1.81 1.598 1.462
Coes -1.647 -1.269 -1.084 -0.878
Cl -1.455 -1.121 -0.958 -0.775

6.7.1.2. Udzial kadluba — pochodna C/

m_kad

A, B, C. Zakres poddzwiekowy, transoniczny i naddZwiekowy
Dla kadtuba oblicza si¢ pochodna quidkad odniesiong do bezwymiarowej pred-

m
. - I . L. :
kosci katowej Q. = P . We wszystkich zakresach predkosci zastosowanie ma

2V

S

nastgpujacy wzor:
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2
_ xT_kad j _ Vkad (xc_kad _ xT_kad J
Ikad S I Ikad Ikad

1
Cgkadkad =2.C g ad [ kad _ poprz "kad
B - 1— X7 fad VM
S

I kad

(6.176)

kad _ poprz "kad

gdzie: C 4 jest pochodng okreslong wzorem (6.74);

lkad jest dtugoscia kadtuba;

X7 kad jest odleglosciag srodka masy samolotu od noska kadhuba;

Xc kad jest odlegloscig $rodka objetosci od noska kadtuba. Odleglos¢ te oblicza si¢
Ze WZOoru:

[ Siaa_XdX (6.177)

gdzie Skad x jest polem przekroju poprzecznego kadluba w odleglosci X od jego
noska.

Przeliczenie pochodnej
ab,
2V

S

Aby obliczy¢ pochodng wzgledem predkosci § = nalezy zastosowac

przeliczenie analogiczne do (4.164):

. .
cT , =Clu (6.178)

m_kad m_ kad b

a

Przykiad 6.14

Dla samolotu, ktérego dane zawiera przykfad 1.1, oblicz pochodng Cr‘;_kad

dotyczgca kadtuba.
Rozwigzanie:
Dane:
— z przyktadu 1.1: Siad poprz = 1.77 M2, lLag=14.1m, X1 ad=7.53 m,
Viad = 18.49 m3;
— z przykladu 6.6 dla zakresu poddzwigkowego wartosci pochodnej
cr . =0.62.

m_kad

Na podstawie rys. P6.6.1 i wzoru (6.177) obliczono X¢ kad = 7.86 m.
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Dla zakresu poddzwiekowego ze wzoru (6.176):

2
(1_ XT_kad J _ Vkad (Xc_kad _ XT_kad J
_ 2Ca Ikad Skad_ poprzlkad Ikad Ikad

Crikada m_ka -
_kad _kad (1_ X1 vad j_ Vi
| S |
kad kad _ poprz "kad (P6141)
[1 ~ 7.53)2 1849 [7.86 ~ 7.53)
—9.062- 14.1 1.77-14.1 14.1 14.1 ~ 09
(1_ 7.53)_ 18.49
14.1 1.77-14.1
Ze wzoru (6.178):
_ - | 14.1
Cl o =Cla K _(_(9)——=-3.69 P6.14.2
m_kad m_ kad b ( )344 ( )

a

W tabeli ponizej zebrano wyniki obliczen dla wartosci liczby Macha z zakresu
naddzwiekowego:

Ma
1.4 1.6 1.8 2.0

Co_iad

m_ka 0.908 0.895 0.883 0.872

(przykt. 6.6)

Tea
ka_“kad -1.32 -1.30 -1.283 -1.267
Cg_kad -5.409 -5.332 -5.26 -5.19

6.7.1.3. Udzial usterzenia poziomego
A, B, C. Zakres poddzwi¢kowy, transoniczny i naddzwiekowy

Udziat usterzenia poziomego w pochodnej momentu pochylajacego C; ca-
tego samolotu okreslony jest przez ostatni sktadnik we wzorze (6.153), lub —
z uwzglednieniem interferencji — w (6.155). Zaleznos$¢ tego skladnika od liczby
Macha wynika z zaleznosci od tej liczby pochodnej C

za_H»
q
Cza_H :

od ktorej zalezy z kolei
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Przyktad 6.15

Dla samolotu, ktdrego dane zawiera przyktad 1.1, oblicz pochodng C;! doty-

czaca catego samolotu.
Rozwigzanie:
Obliczenia dla Ma = 0.6 i kgta natarcia o = 0°:
Dane geometryczne zawarto w przykfadzie 1.1. Pozostate dane:

— z przyktadu 4.16 Kyenad T Kiadssirz =1.355

- zprzyktadu 6.13 Co 4 =—0.95

- zprzyktadu 6.14 Ch eg =369

— zprzyktadu 4.16 fS*_HIkad = (Kyjag + Kiaarn )% =0.896
H

— zprzyktadu 4.15 ka =0.774

— z przyktadu 4.24 Cp y =7.654

Ze wzoru (6.155) oblicza sie:

S, P S I
q _ zewn —a_ZeWn ~q kad _ poprz Tyad q
Cm - (Kskrz/kad + Kkad/skrz) S b Cm_skrz + S b Cm_kad +

a a

S L 21 3.04
—(K +K Hozewn ZH p CO9  =1.355-2—-2"(-0.95) +
( H /kad kad/H) S b H>za_H 28 344( )

a

+1'£ . ﬂ(—3.69) —0.896 1225 4.02 0.774-7.654 = —-4.523
28 3.44

28 3.44

Wykorzystano tu przeksztatcenie:

S,

S S S
H _zewn H _zewn
(KHlkad + Kkad/H )—=——= (KH/kad + Kkad/H) = fs*_H/kad ?

ZH
S S, S

Wyniki obliczen w catym zakresie liczb Macha zawiera tabela.
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(K

(K

Ma

skrz / kad + Kkad/skrz

Hlkad

Cﬁ

m_skrz
ca

m_ kad

SN 2evn
KT

H

o [deg]

Ma

skrz/ kad + Kkad/skrz

H lhad

q
Cm_skrz

q
Cm_kad

S

K=

o [deg]
0

o o DN

N
o

14
16

Kn
0.770
0.749
0.761
0.803
0.864
0.928
0.978
1.000
1.000

kn
0.627
0.618
0.643
0.697
0.770
0.851
0.924
0.977
1.000

0.2

1.355
-0.824
-3.690
0.896
Czq;_H
7.293
7.394
7.336
7.141
6.885
6.643
6.471
6.399
6.399

1.6

1.334
-1.121
-5.332

0.963
CzaaiH
7.674
7.730
7.578
7.279
6.925
6.587
6.322
6.148
6.077

Cn
-4.268
-4.233
-4.253
-4.323
-4.421
-4.520
-4.595
-4.628
-4.628

-4.742
-4.725
-4.772
-4.871
-4.998
-5.133
-5.249
-5.330
-5.365

Kn
0.774
0.751
0.754
0.783
0.831
0.889
0.943
0.983
1.000

Kn
0.634
0.629
0.664
0.732
0.818
0.903
0.968
0.999
1.000

0.6

1.355

-0.95

-3.690

0.896
Czaa_H
7.654
7.770
7.755
7.610
7.387
7.142
6.934
6.791
6.734

1.8

1.325
-0.958
-5.260
0.943
CzaaL H
6.857
6.884
6.700
6.381
6.037
5.745
5.549
5.462
5.460

-4.523
-4.482
-4.488
-4.539
-4.621
-4.718
-4.805
-4.868
-4.894

-4.300
-4.292
-4.349
-4.456
-4.585
-4.706
-4.794
-4.835
-4.836

Kn
0.615
0.603
0.615
0.650
0.704
0.770
0.841
0.906
0.958

Kn
0.639
0.638
0.682
0.761
0.855
0.938
0.990
1.000
1.000

1.4

1.359
-1.455
-5.409

0.99
Czaa_H
8.729
8.816
8.729
8.491
8.159
7.801
7.465
7.192
6.994

1.319
-0.775
-5.790
0.94
CzaaiH
6.210
6.215
6.011
5.691
5.369
5.126
4.989
4.964
4.964

-5.429
-5.403
-5.429
-5.506
-5.619
-5.753
-5.890
-6.010
-6.103

Ca
-4.085
-4.083
-4.148
-4.259
-4.384
-4.488
-4.552
-4.563

-4.563
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6.7.2. Wplyw predkosci zmiany kata natarcia ¢

Zgodnie ze wzorem (6.154) lub (6.156) udzial w pochodne; Cn‘f ma skrzydto,

kadtub i usterzenie poziome. Poniewaz udziat skrzydta jest niewielki, jest on naj-
cze$ciej pomijany. Dodatkowo, jedynie dla skrzydta trojkatnego dostepne sg ana-
lityczne wyrazenia okreslajace ten wplyw.

6.7.2.1. Udzial skrzydla — pochodna cé

m_skrz

A. Zakres poddzwiekowy
Dla skrzydta tréjkatnego pochodng C? oblicza si¢ ze wzoru:

m_ skrz

z Xba + XT_ K 3 z "
Cm_skrz = b—srzcza_skrz + Cm_skrz (6 1 79)
a
gdzie:
X, +X; g — 0dlegtos¢ od wierzchotka skrzydia do srodka masy (rys. P1.1.7);
Ci_sm — pochodna opisana w podrozdz. 4.5.2.1;
cé &z —Ppochodna wspdtezynnika momentu wzgledem wierzchotka skrzydta.

Pochodng C;f_sm " dla skrzydta trojkatnego oblicza si¢ ze wzoru:

2
a 81 XF skrz * 9
ce.,"'=—| —— | C& +=C 6.180

m_ skrz 32[ bo j za_ skrz 2 m0_g ( )

Wzdr ten jest poprawny, jezeli spetniony jest warunek 0 < Av1—-Ma® <4.
Ch s — pochodna opisana w podrozdz. 4.1.2;
X

F _skrz*

bO

— odleglo$¢ ogniska aerodynamicznego od wierzchotka skrzydta od-

niesiona do cieciwy srodkowej — wzdr (6.48) lub Metoda III w pod-
rozdz. 6.2.2;

mo_g — wspotczynnik korekcyjny, ktory mozna obliczy¢ ze wzoru:

Cro_g =7T—/12(-2.80052-10'4x5 +3.56695-10°x"* -1.68319-107 x* +
-0 2(1-Ma’) (6.181)

+3.11359-10° x> +7.64782-10° x - 6.38162-10™)

gdzie x=A\1-Ma’ .
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B. Zakres transoniczny
Dla skrzydet trojkatnych wzér (6.179) mozna stosowaé w zakresie liczb Ma-
cha Ma,, < Ma<1.

C. Zakres naddzwiekowy
W zakresie naddzwigkowym zastosowanie ma wzor (6.179). Inaczej jednak

oblicza si¢ skfadnik Crf_ « - Sposob obliczen zalezy od rodzaju krawedzi natarcia
skrzydta.

W zakresie naddzwigkowym przy poddzwiekowej krawedzi natarcia
(VMa® —1cot A, <1) zastosowanie maja nastepujace zaleznosci:

— dla zbieznoSci skrzydla 7 =00 :

_ 2
@ Skrznzm(G.F7+§E+ij+
N 16ﬂ 11
16AMa’ 7 2b (6.182)
4 e g _Zhed
94 16,3 3b, =

Poszczegolne wspotezynniki pokazano na rysunkach:

* E,G-narys. 4.58;

* Fs, F7, Fii —narys. 6.21;

* Fe, Fs —narys. 6.24;

* bo - cieciwa $rodkowa skrzydta trojkatnego, na rys. 6.21.

Rys. 6.24. Wspotczynniki Fe 1 Fsg
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— dla zbiezno$ci skrzydla 1<, <4:

ci  woMa e o La (6.183)

m_skrz 2 m_skrz 2 m_skrz
B B

Sktadniki (Cn‘iskrz)1 i (C,f:’iskrz ), zaleza od zbieznosci skrzydta. Na rys. 6.25
16.26 pokazano je dla 7=4/3,214.

Rys. 6.25. Pochodna (C,fiSer ), — poddzwickowa krawedz natarcia
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Rys. 6.25. cd. Pochodna (Cg_sm ), — poddzwickowa krawedz natarcia

Rys. 6.26. Pochodna (Cg skiz ), — poddzwigkowa krawedz natarcia

481



Inzynierskie obliczenia charakterystyk aecrodynamicznych samolotow. Cz¢$¢ 1. Ruch podtuzny

Rys. 6.26. cd. Pochodna (Czism)2 — poddzwigkowa krawedz natarcia

W zakresie naddzwickowym przy naddzwiekowej krawedzi natarcia
(vVMa® —1cotA, >1) zastosowanie ma wzor:

2 " Ma’ 5 Ma’ 5
Cmfskrz :7(Cm75krz )1 +(7+ 1} (Cmiskrz )2 (6184)

W tym przypadku wykorzystuje si¢ szereg wykresow otrzymanych w wyniku
badan. Na rys. 6.27 1 6.28 pokazano przyktadowe przebiegi dla skrzydta o réznej
zbiezno$ci. Sa one poprawne, jezeli fala uderzeniowa utworzona na wierzchotku
skrzydta przecina krawedz sptywu.
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Rys. 6.27. Pochodna (C,‘ziSer ), — naddzwickowa krawedz natarcia
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Rys. 6.27. cd. Pochodna (Cf\_sm ), — naddzwickowa krawed natarcia
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Rys. 6.27. cd. Pochodna (Cg_sm ), — naddzwigkowa krawedz natarcia
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Rys. 6.27. cd. Pochodna (C,ﬁiSkrz ), — naddzwickowa krawedz natarcia

a

Rys. 6.28. Pochodna (Cm_ 2 )2 — naddzwickowa krawedz natarcia
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Rys. 6.28. cd. Pochodna (C,ﬁjm)2 - naddzwiekowa krawedz natarcia
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Przeliczenie pochodnej

Podobnie jak w przypadku predkosci katowej pochylania g rowniez oblicza-

nie pochodnej wzgledem ¢ wykonuje sie dla skrzydta ,,zewnetrznego™. Dlatego

pochodne obliczone wedlug wzoru (6.179) daja warto$¢ pochodnej wzgledem

. . , . . dba_zewn
»bezwymiarowej” predkosci katowej] Qe =

AY

S

. Aby obliczy¢ poszukiwang

_ ab
pochodng wzgledem predkosci o = 2Va

, nalezy zastosowac przeliczenie analo-

giczne do (4.174):

a Gyonn ba_zewn
Cm_skrz:Cm_skrz b (6185)

a

Przyktad 6.16

Dla samolotu, ktdrego dane zawiera przyktad 1.1, oblicz pochodng C,f_sm do-

tyczgca skrzydta ,zewnetrznego”.
Rozwigzanie:

Zakres podddzwiekowy

Dla zakresu poddzwiekowego obliczenia majg charakter pogladowy, ponie-
waz skrzydto samolotu nie jest trojkatne. Obliczenia zostang pokazane dla
Ma = 0.6.

W obliczeniach wykorzystano nastepujgce dane:

— zprzyktadu 1.1 X, X g e =176M

‘a_zewn

— z przyktadu 4.16 Czaa_skrz_zewn =34

X

— z przyktadu 6.2 —=r = 0.48

0_zewn
— z przyktadu 4.26 Cize_ws”krz =05

Oblicza sie:

x=AVMa® -1=2.781-0.6° =2.224 (P6.16.1)

e ze wzoru (6.181):
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_ e (5 80052-10% x° +

C =
M-9 7 2(1-Ma?)

+3.56695-107 x* -1.68319-107 x* +

+3.11359-107 x* +7.64782-10" x - 6.38162-10*) =

_ z278
2(1-0.6%)

(-2.80052-10™ -2.224° +3.56695-10 - 2.224" +

-1.68319-107 -2.224° +3.11359-107 - 2.224° +
+7.64782-107 -2.224-6.38162-10*) = 0.39

ze wzoru (6.180):

2
0. If X Z_zewn * a
Clwem M—_ 8 [—F_skr =z j C +2Cm0 =

za_skrz
_ 2 _9g

m_skrz 3_2

= —ﬁ0.482 3.4+ 20.39 =-0.226
32 2

b

0_zewn

ze wzoru (6.179):

& +X skrz_zewn g
ngevgl‘(rz = o i Cfazewgkrz +
h a_zewn h
z 1.76
+Clmn M= .0.5+(=0.226)=6.692-10
B 3.04

ze wzoru (6.185):

C&

- b
= C e Za_z0WN :6.692-10'2M=5.914-10_2
b 3.44

m_skrz m_skrz

a

Zakres nadddzwiekowy
Obliczenia zostang pokazane dla Ma = 1.6.

Z przyktadu 4.26 mamy: ~ Clen =18

Oblicza sie:

za_skrz

B="Ma’ —1=+1.6>—1=1249

JMa’ —1lcot A, =+/1.6" —1cot40° =1.488 > 1

(P6.16.2)

(P6.16.3)

(P6.16.4)

(P6.16.5)

(P6.16.6)

(P6.16.7)
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Wynika stad, ze obliczenia dotyczy¢ powinny naddzwiekowej krawedzi natar-
cia. Stosuje sie wzory (6.179) i (6.184) oraz rys. 6.27 i 6.28. Oblicza sie:

cot™ (B cot Ay) = cot™*(1.249 - cot 40°) = 0.591rad (33.894°) (P6.16.8)
AB =NMa*> =1 =2.78v1.6> =1 =3.472 (P6.16.9)

* Pochodna (ngew" ),

m_skrz
- dlap=2

Zrys. 6.27 (c) odczytuje sie dla 33.894°:
- dia 48=3  B(C&=y,,) =8.225

- dia 4B=4  B(Cimy,), =10.504
Interpolacjadla 15 =3.472:

,H(Cn“:fwshz)l =8.225+ %(3.472 -3)=9.301 (P6.16.10)

Obliczenie pochodnej (C‘?Zewn ),

m_skrz

B(Cy=5.),  9.301

C ‘;zewn —
(CnSie) ; 1.249

m_skrz /1 =

=7.447 (P6.16.11)

— dlan=4
Z rys. 6.27 (d) odczytuje sie dla 33.894°;
- dla 48=3  B(Ci=.,), =7.257

~ dla Af=4  B(Ci=y,), =9.088
Interpolacjadla A5 =3.472:

B(Cimn ), =7.257 +%(3.472 ~3)=8.122 (P6.16.12)

Obliczenie pochodnej (Cszewn ),

m_skrz

(Cazewn _ ﬂ(cna:iemgl‘(rz )1 _ 8122

e = = =6.502 (P6.16.13)
- B 1.249

Interpolacja dla 77zewn = 3.63
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(i), = 7447 + %(3.63 ~2)=6.677  (P6.16.14)

* Pochodna (Cr‘jfl_ews?(rz)2
- dlan=2
Z rys. 6.28 (c) odczytuje sie dla 33.894°;
— dla 15=3 ,B(Cn‘?jW;m2 =-4.191
- dia 4f=4  B(C=,,),=-5.10
Interpolacjadla A5 =3.472:

BCE5), =(-4.191)+ (3.472-3)=-462  (P6.16.15)

(=5.1)— (—4.191)
4-3

Obliczenie pochodnej (CCjzewn ),:

m_skrz

] Cin ), —
(Cnizev;nkrz ) — ﬂ( m_skrz )2 = 4'62 = —3_7 (P6.16.16)
- B 1.249

— dlan=4
Z rys. 6.28 (d) odczytuje sie dla 33.894°;
- dla =3 B(Cl=n ), =-3.871

m_skrz

— dla A8=4  B(Cln ), =—4.482

m_ skrz

Interpolacjadla A5 =3.742:

; —4.482)— (-3.871
PCirge): = (3871 + D A0

(3.472-3)=-4.159 (P6.16.17)

Obliczenie pochodnej (C‘;Zewn ),:

m_skrz

ngewn _
_ B( miskrz)z _ 4.159 =-333 (P6.16.18)

(Crne)s = 5 1249

Interpolacja dla 77;ewn = 3.63

(Cémn)y = (=3.7)+ (3.63-2)=-34 (P6.16.19)

(-3.33)-(-3.7)
4-2
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Obliczenie pochodnej C% . " ze wzoru (6.184):

m_skrz
a " M3.2 a Maz a
szjv;T(rz :7(Cm75krz )1 +£7+1J(Cmskrz)2 =
(P6.16.20)
1.6° 1.6°
= -6.677 + ~+1((=3.4)=1.982
1.249 1.249
Obliczenie pochodne;j Crf_sm ze wzoru (6.179):
oy +X 7 _Zew| 5 5
Corty = G, + G, =
a_zewn (P6.16.21)
1.76
= L -(—1.8)+1.982=0.94
3.04
Obliczenie pochodne;j Cr‘,f_Skrz ze wzoru (6.185):
a a. ba zewn . 4
Cr 4, =Comn  —= = 0.943 0 =0.83 (P6.16.22)
- - b 3.44

a

W tabeli ponizej zebrano wyniki dotyczgce réznych wartosci liczby Macha
w zakresie naddzwiekowym.

Ma 1.4 1.6 1.8 2

B=+Ma> -1 0.98 1.249 1.497 1.732
cot ' (Bcot A,) 40.58° 33.89° 29.28° 25.85°
AR 2.939 3.747 4.49 5.196

(Crte 8.33 6.677 5.718 5.04
(Comney), -4.544 -3.4 -2.847 -2.54
Comn " 3.185 1.982 1.306 0.964
Clmn, przykt. 4.25 -3.55 1.8 -1.138 -0.752
Comn, 1.129 0.94 0.647 0.529

Cl s 0.998 0.83 0.572 0.467
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6.7.2.2. Udzial kadluba — pochodna C;‘_kad

A, B, C. Zakres poddzwi¢kowy, transoniczny i naddzwiekowy

Qad

Dla kadtuba oblicza si¢ pochodng C;*.; odniesiong do bezwymiarowej pred-

kosci katowej ¢, , = Ay e wszystkich zakresach predkosci zastosowanie ma
2 2V

S

nastepujacy wzor:

_ 2 . sz Skad _ poprz "kad Ikad Ikad

m_ kad
- 1- XT_kad _ Vkad
(e S |

kad _ poprz "kad

Vkad (Xc_kad _ XT_kad J

C Uflkad

m_kad

(6.186)

gdzie:
Cg_kad jest pochodng okres$long wzorem (6.75);

lkad jest dtugo$ciag kadtuba;

X7 kad jest odlegtoscia srodka masy samolotu od noska kadtuba;

Xc kad jest odlegloscig srodka cigzkosci od noska kadtuba. Odleglosé t¢ oblicza si¢
ze wzoru: (6.177).

Przeliczenie pochodnej

Aby obliczy¢ pochodng wzgledem predkosci o = d\k;a , nalezy zastosowacé
2 S

przeliczenia analogiczne do (4.177) 1 (4.178):

fag (6.187)

a

C a — C gfkan

m_kad m_kad

Przykiad 6.17

Dla samolotu, ktérego dane zawiera przyktad 1.1, oblicz pochodng Cr‘j_kad

dotyczgca kadtuba.
Rozwigzanie:
Dane:
— zprzyktadu 1.1:

S =1.77m*, |l =141m, X; 4 =753m, V,, =18.49m’;

kad _ poprz

a

— wartosci pochodnej C1 |,

¢ Z przyktadu 6.6.
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Na podstawie rys. P6.6.1 obliczono X ,,; =7.86m.

Dla zakresu poddzwiekowego ze wzoru (6.186):

Vkad [Xc_kad _ XT_kad j

& S ad _ po er a I a I al
Cﬁkf"kad = 2Cr¢1{7kad e e o o =
(1_ X1 _iad ]_ Vo
Ikad Skad_poprzlkad (P6171)
18.49 (7.86 B 7.53)
—9.0.62- 1.77-14.1\ 14.1 14.1 — 781102
|_7.53)_ 1849
14.1) 1.77-14.1
Ze wzoru (6.187):
C%  =Cl 'kid—(—7 81-10"2)—14'1 =-0.32 (P6.17.2)
m_kad m_kad b . 344 . . .

a

W tabeli ponizej zebrano wyniki obliczen dla wartosci liczby Macha z zakresu
naddzwiekowego.

Ma
1.4 1.6 1.8 2.0
Co_tat 0.908 0.895 0.883 0.872
(przyktad 6.6)
ot 0114 | -0113 | -0.111 0.110
C g -0.469 = -0.463 | -0.456 -0.451

6.7.2.3. Udzial usterzenia poziomego

A, B, C. Zakres poddzwiekowy, transoniczny i naddzwiekowy
Udzial usterzenia poziomego w pochodnej momentu pochylajgcego C¢ ca-

tego samolotu okreslony jest przez ostatni sktadnik we wzorze (6.154), lub — przy
uwzglednieniu interferencji — w (6.156). Zalezno$¢ tego sktadnika od liczby Macha

wynika z zaleznosci od tej liczby pochodne;j Cfa“_H , od ktorej zalezy z kolei CZ_H .
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Przyktad 6.18

Dla samolotu, ktorego dane zawiera przyktad 1.1, oblicz pochodng c¢ doty-

czaca catego samolotu.
Rozwigzanie:
Obliczenia dla Ma = 0.6 i kgta natarcia o = 0°:
Dane geometryczne zawarto w przykfadzie 1.1. Pozostate dane:

— zprzyktadu 4.16 Karzikad T Kiadssr =1-355

— z przyktadu 6.16 Co 4 =5.914-107

— z przyktadu 6.17 Cor g =—0.32

— z przyktadu 4.16 fs. wnas = Kinaa + Kiagr) S”S—ZQW“ =0.896
H

— z przyktadu 4.15 kn =0.774

— z przykiadu 4.28 Cp y =6.48

Ze wzoru (6.155) oblicza sie:

. S b ) S | .
a _ zewn ~@_Z8WN ~g kad _ poprz 'wad ~a
Con = (Kyrakas T Kiagssir) s b Co s T b Ch s +

a a

S zewn L a
~(Kpjkad + Kiagrn) Hé b_HkHCza_H =
a (P6.18.1)
:1.355.2,&(5.914_1072)+ﬂ,ﬂ(_0.32)+
28 3.44 28 344

0.896.12:25 402 594649 = 2308
3.44

Wykorzystano tu przeksztatcenie:

S zewn S Zewn S S
(K kad + Kiagm )H_T: (Ki s + Kiaarm )HS_—H?H: fs. Hid ?H (P6.18.2)
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Wyniki obliczen w catym zakresie wartosci liczby Macha zawiera tabela.

Ma 0.2 0.6 1.4
s T K 1.355 1.355 1.359
Co wr -0.1485 0.05914 0.998
Co aa -0.320 -0.320 -0.469
(K, + K, )SS— 0.896 0.896 0.99

o [deg] ki |Cp | C ki |Cp | C2 ki |Cp | Co

0 0.770 | 7.293 | -4.268 | 0.774 | 7.654 |-4.523 | 0.615 | 8.729 | -5.429

2 0.749 | 7.394 | -4.233 | 0.751 | 7.770 |-4.482 | 0.603 | 8.816 | -5.403

4 0.761 | 7.336 | -4.253 | 0.754 | 7.755 |-4.488 | 0.615 | 8.729 | -5.429

6 0.803 | 7.141 | -4.323 | 0.783 | 7.610 |-4.539 | 0.650 | 8.491 | -5.506

8 0.864 | 6.885 | -4.421 | 0.831 | 7.387 |-4.621 | 0.704 | 8.159 | -5.619

10 0.928 | 6.643 | -4.520 | 0.889 | 7.142 |-4.718 | 0.770 | 7.801 | -5.753

12 0.978 | 6.471 | -4.595 | 0.943 | 6.934 |-4.805 | 0.841 | 7.465 | -5.890

14 1.000 | 6.399 | -4.628  0.983 | 6.791 | -4.868 | 0.906 | 7.192 | -6.010

16 1.000 | 6.399 | -4.628 | 1.000 | 6.734 | -4.894 | 0.958 | 6.994 | -6.103
Ma 1.6 1.8 2
s K 1.334 1.325 1.319
Co wr 0.83 0.572 0.467
Cl e -0.463 -0.456 -0.451

Sn oun

(K., +K_ )= 0.963 0.943 0.94

o [deg] ki |Cp | C2 ki |Cp | C2 ki |Cp | Co

0 0.627 | 3.302 |-0.406 | 0.634 | 2.633 |-0.421 | 0.639 | 2.161 | -0.372

2 0.618 | 3.326 |-0.398 | 0.629 | 2.644 |-0.418 | 0.638 | 2.162 | -0.372

4 0.643 | 3.261 |-0.418 | 0.664 | 2.573 |-0.440 | 0.682 | 2.092 | -0.394

6 0.697 | 3.132 |-0.461 | 0.732 | 2.451 |-0.481 | 0.761 | 1.980 | -0.433

8 0.770 | 2.980 | -0.516 | 0.818 | 2.318 |-0.530 | 0.855 | 1.868 | -0.476

10 0.851 | 2.834 |-0.574 | 0.903 | 2.206 |-0.576 | 0.938 | 1.783 | -0.513

12 0.924 | 2.720 | -0.624 | 0.968 | 2.131 |-0.610 | 0.990 | 1.736 | -0.535

14 0.977 | 2.645 |-0.659 | 0.999 | 2.098 |-0.626 | 1.000 | 1.727 | -0.539

16 1.000 | 2.615 | -0.674 | 1.000 | 2.097 | -0.627 | 1.000 | 1.727 | -0.539
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PODSUMOWANIE

W monografii opisano inzynierskie metody obliczeniowe pozwalajace na wy-
znaczenie kompletu charakterystyk aerodynamicznych dotyczacych ruchu podtuz-
nego samolotu. Zaprezentowane metody zaczerpni¢to ze wskazanych w spisie lite-
ratury opracowan, ktore powstawaty w r6znych osrodkach badawczych w réznym
czasie. W wielu przypadkach bazuja one na wynikach badan do$wiadczalnych,
ktére uogolniano i przedstawiano w postaci diagramow.

Omawiajac poszczeg6lne zagadnienia, autor staral si¢ ilustrowac je przykta-
dami obliczeniowymi. Przedstawiano w nich 0og6lng posta¢ wykorzystanych zalez-
nos$ci oraz pokazano wartosci liczbowe wystepujacych w nich parametréw. Miato
to na celu utatwienie wykonywania podobnych obliczen przez osoby zaintereso-
wane.

Przyktady oparto na danych geometrycznych samolotu F-16, ktére zidentyfi-
kowano w oparciu o dostepne w internecie rysunki i schematy tego samolotu.
Ze wzgledu na ograniczong doktadno$¢ wykonanych pomiaréw dane te moga roz-
ni¢ si¢ od danych zawartych w dokumentacji technicznej samolotu.

Planowane jest wydanie kolejnej monografii dotyczacej charakterystyk samo-
lotu w ruchu bocznym.
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