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M E C H A N I K A  
W  LOTNICTW IE

O B L IC Z A N IE  N IE S T A C J O N A R N Y C H  O B C IĄ Ż E Ń  
A E R O D Y N A M IC Z N Y C H  P R O F IL U  W  F U N K C JI Z M IE N N Y C H  

S T A N U 1

J anusz Na r k iew icz

Politechnik* WarMzawtka

Jacek  Sy r y c zy ń sk i

IDS-PZL,

Przedstawiono metodę wyznaczenia niestacjonarnych obciążeń aerodyna­
micznych profilu lotniczego w funkcji zmiennych stanu, wykorzystującą 
aproksymację funkcji Theodorsena wielomianami Pade’go. Metoda ta może 
być stosowana dla dowolnego płaskiego ruchu profilu dla małych kątów na­
tarcia. Przeprowadzone obliczenia przykładowe elementarnego flatteru łopaty 
wirnika śmigłowca potwierdziły poprawne działanie opracowanego algorytmu.

W ykaz oznaczeń

wielomiany aproksymacyjne Pade’go, 
położenia środka aerodynamicznego,
0.5 średniej cięciwy aerodynamicznej, 
długość cięciwy,
uogólniona funkcja Theodorsena, 
pionowe przemieszczenie profilu, 
wydatki źródeł na powierzchni profilu, 
moment bezwładności przekroju łopaty, 
sztywność skrętna zredukowana do przekroju łopaty, 
sztywność giętna zredukowana do przekroju łopaty,

'Praca wykonana w ramach projektu nr 449/91 finansowego w 1991/92 roku przez Komitet 
Badań Naukowych i wygłoszona na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”

A (s ),B (s )  -  
ab -
6 
c
C (s)
h(t)
H + ,H -
I*
K a
K h
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1 (f) - całkowita siła nośna,
Lc (t) - cyrkulacyjna część siły nośnej,
Lnc (t) - niecyrkulacyjna część siły nośnej,
m - masa zredukowana przekroju łopaty,
M (t) - całkowity moment aerodynamiczny,
Me(t) - cyrkulacyjna część momentu aerodynamicznego,
M ^ t ) - niecyrkulacyjna część momentu aerodynamicznego,
Q (t) - prędkość opływu na krawędzi spływu,
sa - moment statyczny przekroju łopaty,
t ,t  i - czas,
v(t) - prędkość opływu niezaburzonego,
V0 - średnia prędkość opływu niezaburzonego,
w (x,t) - rozkład prędkości wokół profilu rzeczywistego,
W o.W ,

“

składowe prędkości normalnej do szkieletowej profilu 
opływie niecyrkulaćyjnym,

Wa(xA ) - całkowita prędkość normalna do profilu,
X - współrzędna wzdłuż prędkości napływu,
X - wektor dodatkowych zmiennych stanu, X  — [ X j ,X 2],
«(<) - kąt natarcia,
7 ( 6 0 - gęstość cyrkulacji w śladzie wirowym dla czasu t,
cs - położenie elementu płynu w śladzie wirowym,
61 - zmienna pomocnicza, cos# =± | dla x g <  —6,6 >,
P - gęstość powietrza,
f ( x j ) - całkowity potencjał prędkości,

- potencjał cyrkulacyjny prędkości,
9nc - potencjał niecyrkulacyjny prędkości,
k - częstość zredukowana,

4 - } - przekształcenie Laplace’a,
- pochodna względem czasu,

/(O - funkcja Heaviside’a.

1 . W prow adzenie

Klasyczne metody obliczania niestacjonarnych obciążeń aerodynamicznych w 
przestrzeni częstości potwierdziły swoją przydatność w zagadnieniach aerosprę-
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żystości samolotów [1,2].
Bezpośrednie zastosowanie tych metod do wiropłatów jest trudne ze względu na 

leżące u ich podstaw założenia. Głównymi ograniczeniami dla przypadku układów 
wirujących jest:

• zmienna w czasie prędkość opływu,

• okresowe wymuszenia parametryczne,

• brak jednej dominującej częstości flatteru.

W  trakcie opracowania nowych sposobów sterowania łopat wirników śmig­
łowców pojawiła się potrzeba bardziej niż to robiono dotychczas precyzyjnego 
modelowania niestacjonarnych obciążeń aerodynamicznych.

Prowadzone są więc prace rozszerzające klasyczne modele aerodynamiki nie­
stacjonarnej [3,4,5]. Głównym celem tych badań jest wyrażenie niestacjonarnych 
obciążeń aerodynamicznych przez zmienne stanu. Pozwoli to na:

» obliczanie obciążeń dla dowolnego, a więc także nieharmonicznego ruchu 
profilu,

® bezpośrednie włączenie opracowanych metod do algorytmów jakościowej ana­
lizy aeroelastycznej wiropłatów.

W  artykule omówiono opracowany na podstawie [3] algorytm wyznaczania nie­
stacjonarnych obciążeń aerodynamicznych na podstawie aproksymowanej funk­
cji Theodorsena, sposoby przybliżania funkcji Theodorsena oraz przedstawiono 
wyniki zastosowania tej metody dla analizy obciążeń aerodynamicznych w przy­
padku skokowej zmiany prędkości opływu oraz dla flatteru elementarnego łopaty 
śmigłowca.

2. M od e l opływ u

Rozpatrywany jest cienki, mało zakrzywiony profil lotniczy (rys.l) poruszający 
się ruchem płaskim w płynie nielepkim i nieściśliwym. Prędkość opływu niezabu- 
rzonego V (t)  jest dowolną funkcją czasu.

Konsekwencją przyjętych założeń jest możliwość wykorzystania wyników teorii 
małych zaburzeń. Po rozkładzie zagadnienia na symetryczne i niesymetryczne, ba­
dane są opływy: niecyrkulacyjny i cyrkulacyjny uzgodnione przez warunek Kutty.
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Rys. 1.

2.1. Teoria małych zaburzeń

Zakładając małe: grubość i krzywiznę profilu można wykazać, że potencjał 
prędkości ip powinien spełniać równanie Laplace’a:

V V  =  0 . (2 .1)

Aby opisać badany opływ równanie to należy rozwiązać z warunkiem brzegowym 
dla rozkładu prędkości normalnej wzdłuż profilu:

w =  W a{ x , t ) . ( 2 .2 )

Po wyznaczeniu rozkładu potencjału prędkości, można obliczyć obciążenia aero­
dynamiczne na profilu z zależności:

(2.3)

M(t) = ~2p j ( ^  + V & )( ,  -  ab)dx .

2.2. Rozkład na zagadnienia: symetryczne i niesymetryczne

Opływ profilu zastępowany jest (rys.2) superpozycją opływów:

• profilu symetrycznego o  osi równoległej do przepływu niezaburzonego,



• szkieletowej profilu ustawionej pod kątem a (t) względem przepływu nieza- 
burzonego.
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RyB. 2.

W  przypadku profilu  sym etrycznego rozkład ciśnienia na górnej i dolnej 
części profilu jest identyczny. Nie powstają więc na nim siła nośna ani moment ae­
rodynamiczny. Obciążenia aerodynamiczne powstają w tylko w przypadku opływu 
niesym etrycznego szkieletow ej profilu.

2.3. Rozkład opływu na niecyrkulacyjny i cyrkulacyjny

Korzystając z założenia malej krzywizny, opływ szkieletowej profilu rozkładany 
jest na opływy: niecyrkulacyjny i cyrkulacyjny. Stąd, potencjał prędkości jest 
sumą potencjałów: niecyrkulacyjnego i cyrkulacyjnego:

Y> =  <Pnc +  <Pc ■ (2.4)

Całkowite obciążenia aerodynamiczne będą także sumami obciążeń niecyrkulacyj- 
nych i cyrkulacyjnych:

L(t) =  Lnc(t) +  Lc( t ) ,
(2.5)

M(t) =  Mnc(t) +  Mc(t) . ’

H+
z

X

H“
Rys. 3.

O pływ  niecyrkulacyjny modelowany jest warstwą pojedynczą, czyli uk­
ładem źródeł i upustów pokazanych na rys.3. Wydatki H + i H~ zw ijan e są z 
rozkładem prędkości normalnej W a na profilu, tzn.: H + =  2Wa, H~ =  - 2 W a.
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Prędkość normalna do profilu dla ruchu płaskiego może być przedstawiona jako 
suma dwu rozkładów (rys.4): stałego i liniowego:

Wa(x J ) =  W0 + W 1[^  +  a) . (2 .6)

W„

stały rozkład prattenaci

Rys. 4.

Potencjał warstwy pojedynczej:

y>ne =  WobsmO +  W0& sin 0(0.5 cos 0 -  a ) , (2.7)

jest rozwiązaniem równania (2.1) z warunkiem brzegowym (2.2). Podstawiając 
go do zależności (2.3) oblicza się niecyrkulacyjne części siły nośnej i momentu
pochylającego:

U < )  =  *pb(W0 - aW , ) ,

(2 .8)

Mncit) =  xpb2(v W 0 -  aVW 1 +  abW0 -  bWx ( i  +  a2) )  ,

Opływ  cyrkulacyjny (rys.5) modelowany jest śladem wirowym o rozkładzie 
gęstości cyrkulacji 7 (£, t). Kształt śladu wirowego wynika z ruchu krawędzi spływu 
profilu. Zakłada się, że przemieszczenia śladu wirowego w kierunku prostopadłym 
do wektora prędkości opływu niezaburzonego są male.

r ( c . t )

x
C

Rys. 5.
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Indukowana przez ślad wirowy prędkość normalna:

"■<*'*> = - Ś / t ( 2'9) 
- 6

£

pozwala wyznaczyć potencjał warstwy pojedynczej dla opływu cyrkulacyjnego:

/(C - f c ) ( l  +  costf)
« . =  — *“  ^  K  +  6) ( l - c o , « )  ' <2' 10)

Cyrkulacyjne części obciążeń aerodynamicznych obliczone na podstawie (2.3) 
wynoszą:

x(t)
1

(2 .11)
x(t)

c(i) =  A>V6 /  _ * 7 (£, *)<*£,

2 .4 . W a r u n e k  K u t t y

Opływy niecyrkulacyjny i cyrkułacyjny związane są warunkiem Kutty: nie 
może być skokowej zmiany prędkości na krawędzi spływu. Wynika stąd konieczno­
ść zapewnienia, na krawędzi spływu profilu, równości prędkości indukowanej przez 
opływ cyrkułacyjny (ślad wirowy) i prędkości indukowanej przez opływ niecyrku­
lacyjny (rozkład źródeł i upustów) lub prędkości normalnej do profilu:

*(<)

o

3. O bciążenia aerodynam iczne w  funkcji zm iennych stanu

Dla harmonicznego ruchu profilu obciążenia aerodynamiczne obliczane były w 
[6,7]. Ślad wirowy modelowano cyrkulacją rozłożoną wzdłuż sinusoidy o malej 
amplitudzie. Gęstość cyrkulacji była funkcją harmoniczną.

Próbę uogólnienia teorii na dowolny ruch profilu podjęto w [5]. Modyfikacja 
dotyczyła opływu cyrkulacyjnego.
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Podstawę wyznaczania obciążeń stanowią: warunek Kutty (2.12) i równania 
definiujące obciążenia cyrkulacyjne (2 .11).

Wyznaczanie obciążeń aerodynamicznych dokonywane jest w czterech etapach:

1. sprowadzenia równań do postaci splotu funkcji,

2. zastosowania przekształcenia Laplace’a i twierdzenia Borela do wyelimino­
wania z równań gęstości cyrkulacji,

3. aproksymacji funkcji Theodorsena wielomianami,

4. zastosowania odwrotnego przekształcenia Laplace’a dla wyznaczenia siły no­
śnej i momentu pochylającego w funkcji czasu.

Zakładając, że zaburzenie opływu rozchodzi się ze średnią prędkością Vo, 
położenie elementu płynu w śladzie wirowym określa się jako:

Podstawiając (3.1) do (2.11) i (2.12) otrzymuje się postać splotową rozważanych
równań:

Po zastosowaniu do równań (3.2) i (3.3) przekształcenia Laplace’a i twierdzenia 
Borela otrzymuje się równania w dziedzinie obrazu:

£ =  £(t — h )  =  b +  V0(t -  <o) • (3.1)

(3.2)
t

Mc(t) j  [Fx(t -  h )  -  ( i  +  a)F2(t -  *x)] [V(tx)7 (fi)]<fti
2irbV(t)

o
t

(3.3)
o

gdzie wprowadzono oznaczenia:

(3.4)

(3.5)

(3.6)
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y  v ’  (3.7)

c { w § ) }  =  -  ( i + * ) £ { w ) l £ { n * ) T ( o } .

£ {F 1(t)}£ {F (t)7 (0 } =  " 2 *hQ{*) • (3-8)

Równania (3.7) i (3.8) można traktować jako układ trzech równań algebraicznych 
z trzema niewiadomymi wyrażeniami: F (t)7 (ż), Lc(t)/(pV(t)) i Mc(t)/(pbV(t)).

Eliminując z tych równań wyrażenie V (t)i ( t )  i wprowadzając uogólnioną 
funkcję Theodorsena:

(3-9)

otrzymuje się dwa równania na obciążenia aerodynamiczne w przestrzeni obrazu: 

9 W  (3.10)

L pbV(t)

Bezpośrednie znalezienie odwrotnej transformacji równań (3.10) jest trudne ze 
względu na skomplikowaną postać funkcji Theodorsena.

4. A proksym acja  funkcji Theodorsena

Aby obliczyć transformację odwrotną równań (3.10), funkcję Theodorsena 
aproksymuje się w taki sposób, aby było możliwe znalezienie odwrotnej trans­
formaty dla funkcji przybliżonej.

Proponowane w [3] przybliżenie polega na zastąpieniu funkcji Theodorsena 
ilorazem wielomianów Pade’go zmiennej zespolonej s:

c w - < " >

Wprowadzenie dodatkowej zmiennej stasu X (a) zdefiniowanej jako iloraz:

X ( , ) = | g .  (4.2)
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umożliwia znalezienie odwrotnej transformacji Laplace’a równań (3.10).
Przez podstawienie (4.1) i (4.2) do (3.10) otrzymuje się obciążenia aerodyna­

miczne w przestrzeni czasu:

Lc(t) =  27rpF(0ŁC-1{A (S)X (s ) }  , (4.3)

M c(t) =  ( i  +  a )iL e(t) -  * p V {ty P £ -l {Q {» ) }  . (4.4)

Dodatkowa zmienna stanu Jf(s) we wzorach (4.3) i (4.4) jest rozwiązaniem równa­
nia różniczkowego zwyczajnego, które otrzymuje się w wyniku transformacji pra­
wej strony (4.2) do przestrzeni czasu. Rząd otrzymanego w ten sposób równania 
różniczkowego jest równy rzędowi wielomianu aproksymującego B(s).

5. W ynik i ob liczeń  przykładow ych

W celu zilustrowania stosowania algorytmu obliczania obciążeń aerodynamicz­
nych podane zostały dwa przykłady różnych aproksymacji funkcji Theodorsena. 
Aproksymacje te zostały obliczone dla ruchu harmonicznego w ten sposób aby 
możliwie dobrze przybliżały przebieg funkcji Theodorsena w przestrzeni częstości 
przy możliwie niskim rzędzie aproksymacji.

Obliczenia przeprowadzono dla aproksymacji pierwszego i drugiego rzędu. Na 
rysunkach 6 — 12 liniami przerywanymi zaznaczono wyniki obliczeń dla aproksy­
macji pierwszego rzędu, a ciągłymi dla aproksymacji drugiego rzędu.

5.1. Przykład 1

Aproksymacja wielomianami Pade’go pierwszego rzędu:

0.81s +  0.04 
c ( , ) =  s +  0.04 •

Dodatkowa zmienna stanu X  jest rozwiązaniem równania różniczkowego:

X (t)  +  0.04JT(t) =  Q (t) .

Obciążenia aerodynamiczne oblicza się z następujących zależności:

Le(t) =  2wbV(t){o.8\V0X (t)  +  0.04) ,

Me(t) =  ( i  +  a )b lc(t) -  *pV(t)b2Q(t) .
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5.2. Przykład 2

Aproksymacja wielomianami Pade’go drugiego rzędu:

0.5s2 +  0.2808s +  0.1365
C (s) =

s2 +  0.3455s +  0.01365

’ Xi ( t )  '
X 2(t)

' X i(t )  ' +
1

X 2(t) Q(t)

W  tym przypadku dodatkowe zmienne stanu X\ i są rozwiązaniami układu 
dwu równań różniczkowych zwyczajnych pierwszego rzędu:

0 1 
-0.01365 T̂o2 -0.3455Vo

Obciążenia aerodynamiczne oblicza się z następujących zalężności:

Lc(t) =  27rfrF(f)(0.006885Vro2A'1(0  +  O.IOSOSV^XjCI)) +  pV (t)Q (t) , 

Mc(t) =  ( i  +  a)bLc(t) -  xpV(t)b2Q (t) .

Funkcja Theodorsena C(lk)

Rys. 6.

Na rys.6 zostały pokazane sparametryzowane przez częstość drgań aproksymo 
wane funkcje Theodorsena obliczone dla obu przykładów.

Na rys.7 i 8 przedstawiono części rzeczywiste i urojone tych funkcji. Dodat­
kowo wyniki aproksymacji porównano z nieaproksymowaną funkcją Theodorsena 
(krzywa 1).{
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Czosc rzeczywisto C(lk)

1

L
__

__
__

__
__

__
__

__
J

• 1 \

i ł  \  

j ____ X . ______

i 1 v
j 4 \

i v --------- - )
L_—  —  J

( ó  d J

!

a ..................' i i

Rys. 7

Rys. 8.

Rys. 9.
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Obliczenia flatteru elementarnego łopaty wirnika śmigłowca przeprowadzono 
dla modelu fizycznego pokazanego na rys.9. Równania ruchu przekroju mają po­
stać:

mh +  50a +  K h(h,a) =  F  ,

Sah +  Iaa  +  K a(h, a ) =  M  — abF .

Dane liczbowe obliczeń flatteru podano w Tabeli I.
Przyjęto, że prędkość opływu jest harmoniczną funkcją czasu:

V (t)  =  97 +  30sin(26.78f).

Tabela I
masa zredukowana przekroju łopaty m =  9.5 [kg/m]
moment statyczny przekroju łopaty Sa =  0.059 [kg]
moment bezwładności przekroju łopaty Ia =  0.072 [kgm]
długość cięciwy c =  0.44 [m]
gęstość powietrza p =  0.125 [kg/m3]
sztywność zredukowana giętna K h =  7949.9 [N/m'2]
sztywność zredukowana skrętna Ka =  783.8 [N/rad]
odległość środka aerodynamicznego 
od środka skręceń a — 0.0 [m]

Na rys. 10 i 11 pokazano zmiany kąta nastawienia a i wychylenia h w funkcji 
czasu otrzymane dla dwu aproksymacji funkcji Theodorsena.

Wykonano także obliczenia dla skokowej zmiany prędkości opływu:
\

V (t) =  97 +  351(t -  93) .

Przebiegi obciążeń aerodynamicznych pokazano na rys.12 i 13.

6 . Podsum ow anie

Przedstawiono metodę wyznaczania obciążeń aerodynamicznych profilu poru­
szającego się ruchem płaskim, gdy prędkość opływu jest dowolną funkcją czasu. 
Metoda, wykorzystująca aproksymację funkcji Theodorsena, obowiązuje dla przy­
padku małych zaburzeń opływu.

Pokazano możliwość zastosowania tej metody do wyznaczania obciążeń łopaty 
wirnika nośnego śmigłowca.
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P R Z E P Ł Y W U  W  D Y F U Z O R A C H  P I E R Ś C I E N I O W Y C H 1

K r z y s z t o f  J .  J e s i o n e k

Politechnika Wrocławska

Przedstawiono metodę obliczeń warstwy przyściennej w przepływie dyfuzoro- 
wym, zapewniającą wysoką zbieżność wyników teoretycznych z rezultatami 
badań doświadczalnych. Podano równanie ogólne, oraz na jego podstawie 
odpowiednie wyrażenie szczegółowe dla poddźwiekowych dyfuzorów pierście­
niowych. Zaproponowany sposób nie wymaga korzystania z dodatkowych, 
eksperymentalnych współczynników korekcyjnych.

1. W stęp

W  wielu urządzeniach oraz układach maszynowych związanych z ruchem płynu 
wyłania się często potrzeba opóźnienia przepływu. Z tego też względu ważnym ele­
mentem większości maszyn i dynamicznych systemów przepływowych jest dyfuzor. 
W  elemencie tym strumień rozszerza się i energia kinetyczna płynu napływającego 
z dużą prędkością ulega w pewnym stopniu konwersji w energię potencjalną. 
Najważniejszym celem dyfuzora jest więc zamiana możliwie największej części ci­
śnienia dynamicznego strumienia wlotowego na ciśnienie statyczne.

W  lotniczych silnikach turbinowych zastosowanie dyfuzora, umieszczonego za 
wirnikiem turbiny spalinowej, powiększa rozporządzalny spadek entalpii stopnia. 
Dyfuzor więc spełnia rolę podobną do skraplacza parowej turbiny kondensacyj­
nej. Bardzo ważnym zagadnieniem jest takie zaprojektowanie tego kanału, aby 
nie wystąpiło w nim zjawisko oderwania warstwy przyściennej. Wtedy bowiem 
nie jest efektywnie wykorzystywana, pod względem przepływowym, przestrzeń dy- 
fuzorowa. W  wyniku oderwania spada znacznie odtworzenie ciśnienia statycz­
nego. Ujemne oddziaływanie wspomnianego zjawiska dotyczy zarówno części sil­
nika przed dyfuzorem (zmniejsza się bowiem rozporządzalny spadek entalpii stop­
nia turbiny spalinowej), jak i bezpośrednio za nim (wprowadzenie niekorzystnych 
warunków przepływowych poprzez znaczne odkształcenia pól prędkości np w do­
palaczu lub też w dyszy wylotowej).

‘ Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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Sprecyzowanie optymalnych, dla danego zastosowania, parametrów geome­
trycznych dyfuzora jest bardzo trudne, ponieważ jego osiągi zależą od wielu zmien­
nych. Obecny poziom mechaniki płynów umożliwia teoretyczne określenie zacho­
wania się dyfuzora tylko dla najprostszych przypadków.

Przewidywanie warunków przepływu w dyfuzorach jest nadal nie rozwiązanym 
problemem w mechanice płynów. Najważniejszym komplikującym zagadnieniem 
jest tutaj obecność skierowanego przeciwnie do kierunku strumienia płynu gra­
dientu ciśnienia statycznego, którego dokładny wpływ na rozkład prędkości nie 
daje się ująć metodami analizy matematycznej. Problem staje się coraz trudniej­
szy w miarę wzrostu złożoności konstrukcji kanału dyfuzorowego. Pojawia się bo­
wiem wtedy coraz więcej bezwymiarowych parametrów geometrycznych których 
oddziaływanie na warunki przepływu w dyfuzorze powinno być najpierw poznane, 
a następnie uwzględnione w procesie projektowania.

2. Straty całkowite

Bilans energetyczny dla poddźwiękowego przepływu dyfuzorowego można w 
najprostszej postaci zapisać w sposób następujący [1,2]:

Cl—2 +  (w +  Cp1-2 =  1 , (2.1)

gdzie:
Ci—2 ~ współczynnik strat wewnętrznych na odcinku pomiędzy prze­

krojami kontrolnymi: wlotowym -  1 i wylotowym -  2 , 
c .  -  współczynnik straty wylotowej,
Cp\-i -  współczynnik przyrostu ciśnienia statycznego.

Strata całkowita, która jest sumą strat wewnętrznych (tarcia i oderwania) i 
straty wylotowej określona jest przez współczynnik:

Cc — Ci—2 +  Cw i (2 .2)

który może być także wyrażony w postaci równania A.S.Ginevskiego [3]:
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p -  gęstość przepływającego czynnika,
n -  stopień rozwarcia dyfuzora (stosunek pól przekrojów wyloto­

wego A 2 do wlotowego A i),
A j -  względna powierzchnia przepływu odpowiadająca stracie wy­

datku. Z definicji, dla i-tego przekroju:

A* / /  d:\dA

o
przy czym dodatkowo wprowadzone wielkości to:

A* -  miara powierzchniowa straty wydatku, 
c' -  prędkość lokalna,

-  prędkość czynnika w rdzeniu potencjalnym.
Dla niewielkich przyrostów ciśnienia w dyfuzorze, zmiana gęstości jest do 

pominięcia. Ponieważ wtedy p\ ~  p2, więc:

Cc = n2( l  -  A j )2 ' (2'5)

Przytoczone zależności są ważne dla przypadku wyrównanego profilu prędkości 
w przekroju wlotowym.

3. R ów nanie ogólne dla przepływ u dyfuzorow ego

Względną powierzchnię przepływu odpowiadającą stracie wydatku można 
także wyznaczyć w sposób teoretyczny na podstawie np ogólnej zależności dla 
turbulentnego przepływu w kanałach dyfuzorowych, wyprowadzonej w pracy [4]:

- .  0-0288//Ln3( l  -  A ^)3 f  -  (Ai/Aj)2s
2 a e ^ A o n r 1 J ' ( i -  A ;* 0-8)2-8*0-* ’ ^

gdzie:
L -  długość dyfuzora,
x -  współrzędna analizowanego przekroju, rys.l,
x -  bezwymiarowa współrzędna, x  =  z /L ,
II -  obwód przekroju poprzecznego kanału,
H  -  parametr kształtu warstwy przyściennej, H =  S‘ /6*
S* -  miara liniowa stTaty wydatku,
£** -  miara liniowa straty pędu,
S -  grubość warstwy przyściennej, rys.l,
a  -  kąt rozwarcia dyfuzora, rys.l.
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Równanie (3 .1) daje możliwość teoretycznego obliczenia wartości względnej 
powierzchni AJ w przekroju wylotowym dowolnego kanału dyfuzorowego pod 
warunkiem, że nie zachodzi w nim zjawisko oderwania warstwy przyściennej i 
zachowany jest jeszcze rdzeń potencjalny.

4. M odel przepływ u dla dyfuzora pierścieniowego

Rozpatrując przypadek stosowanej często w maszynach osiowych klasy kanałów 
dyfuzorowych jakimi są dyfuzory pierścieniowe, należy odpowiednio przekształcić 
zaproponowane równanie ogólne. W tym celu do zależności (3.1) podstawia rą, 
mając na uwadze rysunek 1, następujące wyrażenia charakterystyczne:

Rys. 1. Geometria dyfuzora pierścieniowego



A, n? — d?
2 ±  -  _4_____ 1_  _  a« (4  4>|
Ai *£__*£ D\ -  ą  ' ( '

4 4

Teraz, wykorzystując proste zależności geometryczne, określić można odpowie­
dnie wyrażenia opisujące średnice lokalne:

A  =  A [ l + * ( v / n 7 - l ) ]  , (4.5)

a także:
di = dl |l + x ( y a z  -  l)J , (4.6)

gdzie:

"■ =  ( § ) ’  ■ <4-7> 
jest stopniem rozwarcia stożka zewnętrznego, oraz:

n”  =  ( d f )  * (4‘8)
dla stożka wewnętrznego.

W  związku z powyższym, wykorzystując (4.5) oraz (4.6), zależności (4.3) i (4.4) 
można przedstawić w sposób następujący:
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(4.9)

oraz:

-  A [ i  +  x [y/ n ^ ~  l ) ]  +  dl [l +  x ( y a ^ - l ) ]  
n, =  ’

Ai Z??[l + f ( ^ - l ) ] 2 + rf?fl + x(>/ń^-l) ] 2 
A i ~  D \ - ą  ■ (4 1 0 )

Zależności (4.1), (4.2), (4.9) i (4.10) podstawia się teraz do ogólnego równania
(3.1), a następnie, po wykonaniu szeregu przekształceń dochodzi się do postaci:

AJ =  B,n2( l  -  A ;)* Ih (D l -  4 ) 1Ji ■
'  '  »mmmmrn^mmm w m  i m ✓

j  (D l[l  + « ( V ^ . -  1)] +  d i [ l + x ( ^ -  1)])~18

i ( i? i[ i  +  - 1)] -  <f,{i +  1 )])2’8
S.-------------■ .. ... . ............ .. ............. . 7

dx
(1 -  A^i0-8)2-8*0-2 ’ t4’11)

Dla analizowanego przypadku obliczeń aerodynamicznych dyfuzora, wygodniej 
jest posługiwać się liczbą Reynoldsa, w której charakterystycznym wymiarem linio­
wym nie jest długość kanału L, tylko średnica przekroju wlotowego Di. Dlatego 
też w miejsce:

ReŁ =  ^  , (4.12)
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gdzie: v -  kinematyczny współczynnik lepkości, 
wprowadza się liczbę:

=  ~ ~ ~  i (4-13) 

wykorzystując następującą zależność pomiędzy nimi:

ReL =  ^ R e Dl . (4.14)

W rezultacie w równaniu (4.11) wystąpi współczynnik Bs, który zdefiniowany jest 
przez następującą zależność:

<«•*>

Dla uogólnienia przeprowadzanych rozważań wygodniej jest posługiwać się bez­
wymiarowymi parametrami geometrycznymi. W  tym celu przyjąć można, na 
przykład wymiar Di na rysunku 1 jako podstawowy, i do niego odnosić wszystkie 
pozostałe występujące w równaniu (4.11) średnice i długości. Postępując zgodnie 
z powyższym, oraz wykorzystując zależności (4.7) i (4.8), można zaznaczoną część 
wyrażenia (4.11) zapisać w sposób następujący:

j  DT1£{[1 +  a ( fe  -  1)] +  f r [ l  +  x ( %  -  1)]}
- 1.8

TT”
o

Uwzględniając natomiast, że:

£  -  k  , (4.16)

£  =  D , , (4-17)

d2 d,2 • D\ d2 

d\ di • Di di
(4.18)

oraz upraszczając wyłączone uprzednio przed nawiasy średnice D\, równanie 
(4.11) doprowadzić można do postaci:

a ;  =  fl.n 2( i - A ; ) 3( i - 4 )1’8 *
V '  (4.19)

j  {[1  +  x (D 2 -  1)] +  dl +  x(d3 -  d l ) }  1£x~0J2dxf  \lA T — l )\ T  “ i T  * 1.02 — “ UJ

/  |{1 +  — 1)] — di — x(d j — d j) } (1 -  AJ* 0-8)2-8
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Zwraca uwagę fakt, że powyższe wyrażenie wyprowadzone na podstawie ogólnej 
postaci zaproponowanego równania (3.1) ma nieco prostszą formę, aniżeli podobna 
zależność otrzymana na podstawie całkowego związku Karmana przez M.E.Dejcza 
i A.E.Zarjankma [1], gdzie po szeregu przekształceń otrzymuje się:

przy czym:

c. „  Z . _  „ ( ^ - f l l ^ l - A ; ) 3-34
2 “  d * 0 z - Ą ) ( i - ą r 2 •

I  [1 +  x (P 2 -  1)11-25(1 -  A ^ 0-5) - 3-92^  

i  { [ l  +  ż ( 5 2 - l ) ] 2 - ^ [ l  +  i ( j - l ) j 2}

B =

(4.20)

2 -, 3.92

0.8

0.144 ZT ,(Jl \
Re?-2 1

(4.21)

Przeprowadzając natomiast podobny wywód według metody Zarjankina otrzy­
mano w pracy [1]:

A * _ D „0,2/1 a*\3(1 + ^l)(^2 -  <?2)3'8A 2 - B kn (1 — A 2) -------------------------------

j  ([1 +  x(D 2 -  l )]2 -  [dx +  x(d2 -  <fx)]2)  ~ldx 
1  [(1 -  di) +  x{D 2 - 1) +  dx -  d2]( 1 -  a ;x°-5 )2-8

(4.22)

gdzie:
0.0576#,r L 'soxD 2iT

Re?-2 1 ' h

przy czym, zgodnie z oznaczeniami zamieszczonymi na rys.l:

D2 +  d2
D2 ir =  

h =

2
D2 — d2

(4.23)

(4.24)

(4.25)

5. Zakończenie

Wykorzystując równanie (4.11) oraz zależność (2.5) i (4.15) określić można
współczjramik strat całkowitych dla dyfuzorów pierścieniowych. Konieczna jest w
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tym celu znajomość parametru kształtu H  warstwy przyściennej. W analizowa­
nym przypadku zastosowano empiryczną zależność podaną w pracach [1] i [2]:

f •
F = -  =  1.4 1 + y/n — 1 (5.1)

Przed obliczeniami wartości współczynnika strat całkowitych, należy za pomocą 
odpowiednich kryteriów [5,6] i [7] sprawdzić, czy w kanale dyfuzorowym nie 
występuje zjawisko oderwania. Wtedy prezentowany sposób umożliwia wyzna­
czenie wartości £e z dokładnością rzędu 0  -r 10 % w stosunku do wyników badań 
eksperymentalnych, a więc z dokładnością błędu pomiaru. Dokładność ta jest także 
nieco lepsza od obydwu wyżej wspomnianych metod.
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B A D A N I A  M O Ż L IW O Ś C I ZN A C ZN E J R E D U K C JI W Y B R A N E J  
P O C H O D N E J W S P Ó Ł C Z Y N N IK A  M O M E N T U  Z A W IA S O W E G O  

ST E R U  W Y S O K O Ś C I N A  D R O D Z E  M O D Y F IK A C J I JE G O
G E O M E T R II1

Z y g m u n t  W y s o c k i

Instytut Lotnictwa, Warszawa

1 . W stęp

Prace badawcze mające na celu, ogólnie rzecz biorąc, optymalizację geome­
trii elementów sterowania samolotu z punktu widzenia charakteru, przebiegów i 
wartości współczynnika momentu zawiasowego oraz jego pochodnych względem 
kąta natarcia a i wychylenia steru %  są istotnym elementem eksperymentów 
tunelowych.

Z reguły wymagają one indywidualnego, specyficznego podejścia. Zależy ono 
zarówno od geometrii badanej konfiguracji jak i od wymagań narzuconych przez 
konstruktora.

Tematem niniejszych rozważań będzie określenie możliwości znacznego zmniej­
szenia wartości pochodnej b? współczynnika momentu zawiasowego ChH steru 
wysokości względem kąta jego wychylenia , na drodze zmian geometrii steru.

2 . O m ów ienie założeń eksperym entu

Eksperyment został przeprowadzony w tunelu ^ 1.5 m na modelu w skali 
1:4 izolowanego usterzenia wysokości, w układzie odniesienia przedstawionym na 
rys.l.

Ogólna geometria usterzenia widoczna jest na kolejnym rysunku, rys.2, zaś 
rys.3 i rys.4 są natomiast ilustracją badanych modyfikacji steru wysokości.

Pierwotnym układem była konfiguracja, w której ster mi a] nosek kołowy (NIC), 
kompensacja osiowa wynosiła zaś Ko =  25%.

W  wyniku wcześniejszych, tak eksperymentów jak i analizy teoretycznej, do­
konano modyfikacji geometrii noska, nie zmieniając kompensacji steru:

1 Refera  ̂ wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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— modyfikację tą (NM  1) określono tak, by w zakresie niewielkich kątów 
wychylenia steru Sjj =  ±5° opóźnić wyjście noska z obrysu profilu teoretycznego
-  było to podyktowane wymaganiami związanymi z dużymi prędkościami.

Dla obu powyższych konfiguracji osiągnięto wprawdzie poprawny charakter 
liniowości przebiegów ChH — / ( a ) w dość szerokim zakresie kątów wychyleń 
6ff jak też zbliżoną do wymaganej wartość pochodnej dChfj/da, to równo­
cześnie jednak wartość pochodnej dCi^j/dSjj była zdecydowanie zbyt wysoka 
62 =  —0.0060 [1/deg] (przy zadawalającej jednakże liniowości przebiegu zależności 
ChH = I(6h ) )•

• Wymagane przez konstruktorów wartości pochodnych współczynnika mo­
mentu zawiasowego określono na poziomie:

bi =  -0.00075[l/deg] 
ki =  -0.00600(1/deg]

dla zakresu Ma = 0.2 — 0.3.

Przeprowadzone badania jak i obliczenia wskazywały, że osiągnięcie wymaga­
nych wartości pochodnych tak względem kąta natarcia a jak i kąta wychyle­
nia 8u  byłoby możliwe dopiero przy znacznych wartościach kompensacji osiowej 
Ko >  30%. Mogłoby to jednak doprowadzić do przekompensowania steru.

Istotnym zatem zagadnieniem było dążenie do znacznego zmniejszenia war­
tości pochodnej b? i zapewnienie liniowości charakterystyk Cuj =  bez 
konieczności tak radykalnych zmian Ko-
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Rys. 2. Geometria usterzenia wysokości
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Rys. 4. Geometria badanych wariantów kompensacji rogowej
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Przeprowadzono badania i analizę zmian wartości 62 dla następujących mo­
dyfikacji geometrii steru:

-  zmiana kompensacji osiowej steru,
-  zmiana kształtu noska steru,
-  zmiana grubości krawędzi spływu steru,

wprowadzenie i modyfikacja geometrii kompensacji rogowej steru.

3. K rótk ie om ów ienie w yników  prac badawczych

Wpływ poszczególnych czynników geometrycznych na zmiany pochodnej 62 
współczynnika momentu zawiasowego przedstawiono na kolejnych rysunkach rys.5 
-r 7 w postaci uogólnionych zależności. Na rys.8 przedstawiono natomiast wpływ 
zmian geometrii kompensacji rogowej na zmiany wartości 62 badanego usterzenia.

3.1. Wpływ kompensacji osiowej

Wzrost kompensacji osiowej wpływa na zmniejszenie bezwzględnych wartości 
pochodnych 61 i 62, przy czym zmiany te są silniejsze dla pochodnej 62.

Dla badanego izolowanego usterzenia wysokości wzrost kompensacji osiowej z 
Kq — 25% na Ko =  28% powoduje spadek pochodnej 62 do poziomu c.a. 0.7 -j- 
0.75 wariantu wyjściowego (rys.5).

- 0 8
24 25 26 27 28 29 

_  KoM
D 02 -  b2M>2o/b2o

Rys. 5. Wpływ kompensacji osiowej
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3 2. W p ły w  kształtu  noska steru

t2

Z l
WM3 NM2 JiK NU1

Kształt Tęsko -- (<3a Ks*»',ł8s)
O b2-b2I-b2 Ml/b2 S41

Rys. 6. Wpływ zmiany Kształtu noska

Zaproponowane modyfikacje nosków NM  2 i NM  3 polegały na stopniowym 
wypełnianiu noska (jak na rys.3). Modyfikacje te w istotny sposób wpłynęły na 
spadek pochodnej 62 współczynnika momentu zawiasowego izolowanego usterzenia 
wysokości -  do poziomu 0.6 -f 0.7 wartości wyjściowej (iys.6 ).

3.3. W p ły w  gru b ośc i kraw ędzi spływ u

3.0
- 0.1
- 0.2
-0L3
- 0 .4
-0 3

T H

g3”-»0.18 9 0  90—I
Ordoosa krjipL -  0-.M-KG-2.ete.}

D b 2 * -b 2 i-& 2 §s /ó  2^0

Rys. 7. Wpływ grubości krawędzi spływu

Dotychczas przedstawione zależności byty przede wszystkim wynikiem ba­
dań poszczególnych konfiguracji steru z grubą krawędzią spływu -  stalą na calei 
rozpiętości steru. (g0 =  2.5 mm na modelu, 10 mm na samolocie -  odpowiadało 
to orientacyjnie 1.25% cięciwy końcowej usterzenia zaś 0.7% jego cięciwy przy- 
kad łubowej).

Zdecydowano się na przeprowadzenie badań mających ustalić możliwości 
zmniejszenia pochodnej b2 poprzez pocienienie krawędzi spływu -  stopniowo do 
50% i 16% grubości wyjściowej g0.
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Zaobserwowano znaczny, korzystny wpływ zmniejszania grubości krawędzi 
spływu na wartość analizowanej pochodnej 62 (rys.7).

Osiągnięty końcowy poziom wartości pochodnej 62 (odpowiadający c.a. 0.6 -j-
0.8 wartości przy go) spełniał w zadawalający sposób wymagania konstruktorów.

Uzyskano je dla dwu następujących wariantów:

• pierwszy — z krawędzią spływu 0.5<?o> noskiem NM  3 przy Ko — 27%;

• drugi -  z krawędzią spływu 0.16po, nieco mniej wysklepionym noskiem 
NM  2 lecz przy wyższej kompensacji Ko =  28%.

Dla powyższych wariantów steru wysokości otrzymano również liniowość prze­
biegu charakterystyk ChH =  / ( « )  i ChH — f {p n )  w szerokim zakresie kątów 
natarcia i wychylenia steru (rys.9 i 10).

Niezależnie od przedstawionych wyżej zmian grubości krawędzi spływu, zasto­
sowano także krawędź spływu o ostrym, trójkątnym charakterze (rys.3). Wpraw­
dzie pochodna 62 spełniała założone wymagania lecz charakter zmian zależności 
Cha — / ( a )  był dość silnie nieliniowy.

3.4. Wpływ kompensacji rogowej

o  K o -2 5  « .  qtrr i  K o-23 * . 90; ♦ Ko—27 * . 9% x K o-28 * . «3 ;

Rys. 8. Wpływ kształtu kompensacji rogowej

Przebadano również, w ograniczonym zakresie, wpływ zmian geometrii kom­
pensacji rogowej na charakter przebiegu zależności współczynnika momentu zawia­
sowego w funkcji kątów natarcia a i wychylenia steru bjj.

Począwszy od wariantu noszącego oznaczenie W  IV  uzyskano liniowość prze­
biegów charakterystyk ChH — f  (a ) i Cfcff =  f(&n) w szerokim zakresie ta>k kątów 
a  jak i Sr .
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Nie zaobserwowano jednak istotnego wpływu zrealizowanych zmian geometrii 
kompensacji rogowej na wartości pochodnych i 62-

W arto jednak zaznaczyć, że wartość pochodnej by była niewielka i spełniała 
założenia konstruktorów.

Dopiero łączne zastosowanie kompensacji rogowej, wyższych kompensacji osio­
wych jak i pocienienie krawędzi spływu pociągnęło za sobą znaczny spadek wartości 
pochodnej 62-

M ożna zatem stwierdzić, że, z punktu widzenia celu pracy, zastosowanie, takich 
jak zrealizowano, zmian geometrii kompensacji rogowej, nie przyniosło oczekiw a­
nych efektów w postaci spadku 6 2 .

Na wykresach przedstawionych na rys.9 i 10 zaprezentowano przebiegi 
Chii =  /(<*) i ChH =  f ( h l )  uzyskane dla wariantu wyjściowego oraz jednego z 
wytypowanych wariantów spełniających założone wymagania.
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Rys. 10. Zależności Cha — /(^ h )

W poniższej tabeli zamieszczono natomiast zmiany wartości pochodnych bx i 
62 dla wybranych wariantów modyfikacji badanego steru wysokości.

Badany wariant dChjj/da dChu/dSu
NM  1; K 0 =  25% 

00
-0.0015 -0.0057

NM  2; K 0 =  28%
93

- 0.0002 - 0.0021

W  V I I ; Ko =  27%
S3

S  0 -0.0026

4. W nioski

Z przedstawionej powyżej analizy wyników widać, że poprzez zastosowanie










































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































