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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

OBLICZANIE NIESTACJONARNYCH OBCIAZEN
AERODYNAMICZNYCH PROFILU W FUNKCJI ZMIENNYCH
STANU1

Janusz Narkiewicz

Politechnik* WarMzawtka

Jacek Syryczynski

IDS-PZL,

Przedstawiono metode wyznaczenia niestacjonarnych obcigzen aerodyna-
micznych profilu lotniczego w funkcji zmiennych stanu, wykorzystujaca
aproksymacje funkcji Theodorsena wielomianami Pade’'go. Metoda ta moze
by¢ stosowana dla dowolnego ptaskiego ruchu profilu dla matych katéw na-
tarcia. Przeprowadzone obliczenia przyktadowe elementarnego flatteru topaty
wirnika Smigtowca potwierdzity poprawne dziatanie opracowanego algorytmu.

Wykaz oznaczenh

A(s),B(s) - wielomiany aproksymacyjne Pade’go,

ab - potozenia $rodka aerodynamicznego,

6 0.5 Sredniej cieciwy aerodynamicznej,

c dtugos¢ cieciwy,

C(s) uogodlniona funkcja Theodorsena,

h(t) pionowe przemieszczenie profilu,

H+,H- wydatki zrédet na powierzchni profilu,

I* moment bezwladnosci przekroju topaty,

Ka sztywnos¢ skretna zredukowana do przekroju topaty,
Kh sztywnos¢ gietna zredukowana do przekroju topaty,

'Praca wykonana w ramach projektu nr 449/91 finansowego w 1991/92 roku przez Komitet
Bada Naukowych i wygtoszona na VV Ogoélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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1(f) - catkowita sita no$na,
Lc (t) - cyrkulacyjna czes¢ sity nosnej,
Lnc (t) - niecyrkulacyjna czes$¢ sity nosnej,
m - masa zredukowana przekroju topaty,
M (t) - catkowity moment aerodynamiczny,
Me(t) - cyrkulacyjna czes¢ momentu aerodynamicznego,
M ~t) - niecyrkulacyjna czes¢ momentu aerodynamicznego,
Q (1) - predkos¢ optywu na krawedzi sptywu,
sa - moment statyczny przekroju topaty,
t,ti - czas,
V(t) - predkos¢ optywu niezaburzonego,
VO - $rednia predkos$é¢ optywu niezaburzonego,
w(x,t) - rozkiad predkosci wokot profilu rzeczywistego,
Wo.W, sktadowe predkosci normalnej do szkieletowej profilu
optywie niecyrkulacyjnym,
Wa(xA) - catkowita predko$¢ normalna do profilu,
X - wspo6trzedna wzdtuz predkosci naptywu,
X - wektor dodatkowych zmiennych stanu, X —[X]j,X 2],
«(<) - kat natarcia,
7(60 - gestos¢ cyrkulacji w $ladzie wirowym dla czasu t,
§ - potozenie elementu ptynu w $Sladzie wirowym,
a - zmienna pomocnicza, cos# = | dla x g< —6,6 >,
=] - gesto$¢ powietrza,
f(x]j) - catkowity potencjat predkosci,
- potencjat cyrkulacyjny predkosci,
Inc - potencjat niecyrkulacyjny predkosci,
k - czesto$¢ zredukowana,
4 -3 - przeksztatcenie Laplace’a,

- pochodna wzgledem czasu,
/(O - funkcja Heaviside'a.
1. Wprowadzenie

Klasyczne metody obliczania niestacjonarnych obcigzenn aerodynamicznych w
przestrzeni czestosci potwierdzity swojg przydatno$¢ w zagadnieniach aerospre-
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zystosci samolotéw [1,2].

Bezposrednie zastosowanie tych metod do wiroptatow jest trudne ze wzgledu na
lezace u ich podstaw zatozenia. Gtéwnymi ograniczeniami dla przypadku uktadéw
wirujgcych jest:

= zmienna w czasie predkos¢ optywu,
- okresowe wymuszenia parametryczne,
= brak jednej dominujacej czestosci flatteru.

W trakcie opracowania nowych sposobdw sterowania topat wirnikéw $mig-
towcoéw pojawita sie potrzeba bardziej niz to robiono dotychczas precyzyjnego
modelowania niestacjonarnych obcigzehn aerodynamicznych.

Prowadzone sg wiec prace rozszerzajgce klasyczne modele aerodynamiki nie-
stacjonarnej [3,4,5]. Gldwnym celem tych badan jest wyrazenie niestacjonarnych
obcigzen aerodynamicznych przez zmienne stanu. Pozwoli to na:

» obliczanie obcigzenn dla dowolnego, a wiec takze nieharmonicznego ruchu
profilu,

® bezposrednie wigczenie opracowanych metod do algorytmoéw jakoSciowej ana-
lizy aeroelastycznej wiroptatow.

W artykule oméwiono opracowany na podstawie [3] algorytm wyznaczania nie-
stacjonarnych obcigzen aerodynamicznych na podstawie aproksymowanej funk-
cji Theodorsena, sposoby przyblizania funkcji Theodorsena oraz przedstawiono
wyniki zastosowania tej metody dla analizy obcigzeh aerodynamicznych w przy-
padku skokowej zmiany predkosci optywu oraz dla flatteru elementarnego topaty
Smiglowca.

2. Model optywu

Rozpatrywany jest cienki, mato zakrzywiony profil lotniczy (rys.l) poruszajacy
sie ruchem ptaskim w ptynie nielepkim i niescisliwym. Predkos¢ optywu niezabu-
rzonego V (t) jest dowolna funkcjg czasu.

Konsekwencjg przyjetych zatozen jest mozliwos$é wykorzystania wynikéw teorii
matych zaburzen. Po rozkladzie zagadnienia na symetryczne i niesymetryczne, ba-
dane sg optywy: niecyrkulacyjny i cyrkulacyjny uzgodnione przez warunek Kutty.
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Rys. 1.

2.1. Teoria matych zaburzen

Zakladajgc mate: grubosé i krzywizne profilu mozna wykaza¢, ze potencjat
predkosci ip powinien spetnia¢ réwnanie Laplace’a:

VV =0. (2.1)

Aby opisaé¢ badany optyw réwnanie to nalezy rozwigza¢ z warunkiem brzegowym
dla rozktadu predkosci normalnej wzdtuz profilu:

w = Wa{x,t). (2.2)

Po wyznaczeniu rozktadu potencjatu predkosci, mozna obliczy¢ obcigzenia aero-
dynamiczne na profilu z zaleznosci:

(2.3)

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

2.2. Rozkiad na zagadnienia: symetryczne i niesymetryczne

Optyw profilu zastepowany jest (rys.2) superpozycja optywow:

= profilu symetrycznego o osi rownolegtej do przeptywu niezaburzonego,
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= szkieletowej profilu ustawionej pod katem a(t) wzgledem przeptywu nieza-
burzonego.

RyB. 2.

W przypadku profilu symetrycznego rozkiad cisnienia na gornej i dolnej
czesci profilu jest identyczny. Nie powstaja wiec na nim sita nosna ani moment ae-
rodynamiczny. Obcigzenia aerodynamiczne powstajg w tylko w przypadku optywu
niesymetrycznego szkieletowej profilu.

2.3. Rozkiad optywu na niecyrkulacyjny i cyrkulacyjny

Korzystajgc z zatozenia malej krzywizny, optyw szkieletowej profilu rozktadany
jest na optywy: niecyrkulacyjny i cyrkulacyjny. Stad, potencjat predkosci jest
suma potencjatéow: niecyrkulacyjnego i cyrkulacyjnego:

Y= Arc+ <R nm (2.4)
Catkowite obcigzenia aerodynamiczne beda takze sumami obcigzen niecyrkulacyj-

nych i cyrkulacyjnych:

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

M (t) = Mnc(t) + Mc(t) .’

H+

H“

Rys. 3.

Optyw niecyrkulacyjny modelowany jest warstwg pojedynczg, czyli uk-
tadem zZrodet i upustéw pokazanych na rys.3. Wydatki H+ i H~ zwijane sg z
rozktadem predkosci normalnej Wa na profilu, tzn.: H+ = 2Wa, H~ = -2Wa.
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Predkos$¢ normalna do profilu dla ruchu ptaskiego moze by¢ przedstawiona jako
suma dwu rozktaddéw (rys.4): statego i liniowego:

Wa(xJ) = WO+ WI[” + a) . (2.6)

w,,

staty rozktad prattenaci

Rys. 4.

Potencjat warstwy pojedynczej:
yre = WobsmO + WO0&sin0(0.5cos0 - a), 2.7)

jest rozwigzaniem réwnania (2.1) z warunkiem brzegowym (2.2). Podstawiajac
go do zaleznosci (2.3) oblicza sie niecyrkulacyjne czesci sity nosnej i momentu
pochylajgcego:

U <) = *pb(WO0- aW,).
(2.8)

Mncit) = xpb2(vW 0- aVW1+ abWo0- bWx(i + a2)) ,

Optyw cyrkulacyjny (rys.5) modelowany jest sladem wirowym o rozktadzie
gestosci cyrkulacji 7(£,t). Ksztatt sladu wirowego wynika z ruchu krawedzi sptywu
profilu. Zaktada sie, ze przemieszczenia $ladu wirowego w kierunku prostopadtym
do wektora predkosci optywu niezaburzonego sg male.

r(c.t)

Rys. 5.



Obliczanie niestacjonarnych obcia,zen. 9

Indukowana przez $lad wirowy predkos$¢ normalna:

"E<F*R>S = - . S g / t (2'9)

pozwala wyznaczy¢ potencjat warstwy pojedynczej dla optywu cyrkulacyjnego:

/(C-fc)(l + costf)
«.= — x NK+ 6)(l-co,«) <2'10)

Cyrkulacyjne czesci obcigzen aerodynamicznych obliczone na podstawie (2.3)
wynosza:

x(t)
i) = ANB I B 7(8 M,

(2.11)

X(t)

2.4. Warunek Kutty

Optywy niecyrkulacyjny i cyrkutacyjny zwigzane sg warunkiem Kutty: nie
moze by¢ skokowej zmiany predkosci na krawedzi sptywu. Wynika stad konieczno-
§¢ zapewnienia, na krawedzi sptywu profilu, réwnosci predkosci indukowanej przez
optyw cyrkutacyjny ($lad wirowy) i predkosci indukowanej przez optyw niecyrku-
lacyjny (rozktad zrddet i upustéw) lub predkosci normalnej do profilu:

*©

3. Obcigzenia aerodynamiczne w funkcji zmiennych stanu

Dla harmonicznego ruchu profilu obcigzenia aerodynamiczne obliczane bylty w
[6,7]. Slad wirowy modelowano cyrkulacjg roztozong wzdluz sinusoidy o malej
amplitudzie. Gestos¢ cyrkulacji byta funkcjg harmoniczna.

Prébe uogodlnienia teorii na dowolny ruch profilu podjeto w [5]. Modyfikacja
dotyczyta optywu cyrkulacyjnego.
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Podstawe wyznaczania obcigzen stanowig: warunek Kutty (2.12) i réwnania
definiujgce obcigzenia cyrkulacyjne (2.11).
Wyznaczanie obcigzen aerodynamicznych dokonywane jest w czterech etapach:

1. sprowadzenia réwnan do postaci splotu funkcji,

2. zastosowania przeksztatcenia Laplace’a i twierdzenia Borela do wyelimino-
wania z réwnan gestosci cyrkulaciji,

3. aproksymacji funkcji Theodorsena wielomianami,

4. zastosowania odwrotnego przeksztatcenia Laplace’a dla wyznaczenia sity no-
$nej i momentu pochylajacego w funkcji czasu.

Zaktadajgc, ze zaburzenie optywu rozchodzi sie ze $rednig predkoscia Vo,
potozenie elementu ptynu w $ladzie wirowym okresla sie jako:

£= £(t—h) = b+ VO(t - <0) = (3.1)

Podstawiajac (3.1) do (2.11) i (2.12) otrzymuje sie postac¢ splotowg rozwazanych
réwnan:

(3.2)
t
Mc(t) . ) _ -
sirbvy ) [PX(E- M) - (F+ )FAL- )] V(97 ()]<fti
t
(3.3)
0
gdzie wprowadzono oznaczenia:
(3.4)
(3.5)
(3.6)

Po zastosowaniu do réwnan (3.2) i (3.3) przeksztatcenia Laplace’a i twierdzenia
Borela otrzymuje sie rownania w dziedzinie obrazu:
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y v’ (3.7)
c{w 8 )} = - (i +®M)E{wWw)IE{Nn*)T (o0}.
E{FUO}E{F(1)7(0} = "2*hQ{*) = (3-8)

Réwnania (3.7) i (3.8) mozna traktowac jako uklad trzech réwnan algebraicznych
z trzema niewiadomymi wyrazeniami: F(t)7(z), Lc(t)/(pV(t)) i Mc(t)/(pbV(1)).

Eliminujac z tych réwnan wyrazenie V (t)i(t) i wprowadzajgc uogdlniong
funkcje Theodorsena:

(3-9)

otrzymuje sie dwa réwnania na obcigzenia aerodynamiczne w przestrzeni obrazu:

9 W (3.10)

LpbV (1)

Bezposrednie znalezienie odwrotnej transformacji réwnan (3.10) jest trudne ze
wzgledu na skomplikowang posta¢ funkcji Theodorsena.

4. Aproksymacja funkcji Theodorsena

Aby obliczy¢ transformacje odwrotng réwnan (3.10), funkcje Theodorsena
aproksymuje sie w taki sposéb, aby byto mozliwe znalezienie odwrotnej trans-
formaty dla funkcji przyblizonej.

Proponowane w [3] przyblizenie polega na zastgpieniu funkcji Theodorsena
ilorazem wielomianéw Pade’'go zmiennej zespolonej s:

c w _ <">

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

X()=19. (4.2)
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umozliwia znalezienie odwrotnej transformacji Laplace’a réwnan (3.10).
Przez podstawienie (4.1) i (4.2) do (3.10) otrzymuje sie obcigzenia aerodyna-
miczne w przestrzeni czasu:

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

Mc(t) = (i + a)iLe(t) - *pV{tyPE£-1{Q {»)} . (4.4)

Dodatkowa zmienna stanu Jf(s) we wzorach (4.3) i (4.4) jest rozwigzaniem réwna-
nia rézniczkowego zwyczajnego, ktore otrzymuje sie w wyniku transformacji pra-
wej strony (4.2) do przestrzeni czasu. Rzad otrzymanego w ten spos6b réwnania
rézniczkowego jest rowny rzedowi wielomianu aproksymujacego B(s).

5. Wyniki obliczen przyktadowych

W celu zilustrowania stosowania algorytmu obliczania obcigzen aerodynamicz-
nych podane zostaty dwa przyktady réznych aproksymacji funkcji Theodorsena.
Aproksymacje te zostaly obliczone dla ruchu harmonicznego w ten sposob aby
mozliwie dobrze przyblizaty przebieg funkcji Theodorsena w przestrzeni czestosci
przy mozliwie niskim rzedzie aproksymacji.

Obliczenia przeprowadzono dla aproksymacji pierwszego i drugiego rzedu. Na
rysunkach 6 — 12 liniami przerywanymi zaznaczono wyniki obliczen dla aproksy-
macji pierwszego rzedu, a ciagtymi dla aproksymacji drugiego rzedu.

5.1. Przykiad 1

Aproksymacja wielomianami Pade’go pierwszego rzedu:

0.81s + 0.04
c(,)= s+ 004 -

Dodatkowa zmienna stanu X jest rozwigzaniem réwnania rézniczkowego:
X (t) + 0.04JT(t) = Q(t) .
Obcigzenia aerodynamiczne oblicza sie z nastepujacych zaleznosci:

Le(t) = 2wbV/(t){0.8\VOX (t) + 0.04) ,

Me(t) = (i + a)blc(t) - *pV()b2Q(t) .
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5.2. Przykiad 2

Aproksymacja wielomianami Pade’go drugiego rzedu:

0.5s2 + 0.2808s + 0.1365

C(s) =
s2+ 0.3455s + 0.01365

W tym przypadku dodatkowe zmienne stanu X\ i sg rozwigzaniami uktadu
dwu réwnan rozniczkowych zwyczajnych pierwszego rzedu:

*Xi(t) ! 0 1 Xi(t) e . 1
X 2(t) -0.01365T72 -0.3455V0 X 2(t) Q(t)

Obcigzenia aerodynamiczne oblicza sie z nastepujacych zaleznosci:
Lc(t) = 27rfrF(f)(0.006885VIRA'L(0 + O.IOSOSVAX|CI)) + pV (1)Q(t) ,

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

Funkcja Theodorsena C(Ik)

Rys. 6.

Na rys.6 zostaty pokazane sparametryzowane przez czesto$¢ drgan aproksymo
wane funkcje Theodorsena obliczone dla obu przyktadow.

Na rys.7 i 8 przedstawiono czesci rzeczywiste i urojone tych funkcji. Dodat-
kowo wyniki aproksymacji poréwnano z nieaproksymowang funkcjg Theodorsena
(krzywa {’L).
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Czosc rzeczywisto C(Ik)

dJ R——

Rys. 8.

Rys. 9.
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Obliczenia flatteru elementarnego topaty wirnika Smigtowca przeprowadzono
dla modelu fizycznego pokazanego na rys.9. Réwnania ruchu przekroju maja po-
stac:

mh + 50a + Kh(h,a) = F ,
Sah + laa + Ka(h,a) = M —abF .

Dane liczbowe obliczen flatteru podano w Tabeli I.
Przyjeto, ze predkos¢ optywu jest harmonicznag funkcjg czasu:

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

Tabela |
masa zredukowana przekroju topaty m = 9.5 [kg/m]
moment statyczny przekroju topaty Sa = 0.059 [kg]
moment bezwitadnos$ci przekroju topaty la = 0.072 [kgm]
dtugosé cieciwy ¢ = 0.44 [m]
gestosé powietrza p = 0.125 [kg/m3]
sztywnos$¢ zredukowana gietna Kh = 7949.9 [N/m'2]
sztywnos$¢ zredukowana skretna Ka = 783.8 [N/rad]
odlegtos¢ srodka aerodynamicznego
od $rodka skrecen a —0.0 [m]

Na rys.10 i 11 pokazano zmiany kata nastawienia a i wychylenia h w funkcji
czasu otrzymane dla dwu aproksymacji funkcji Theodorsena.
Wykonano takze obliczenia dla skokowej zmiany predkosci optywu:
\

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

Przebiegi obcigzen aerodynamicznych pokazano na rys.12 i 13.

6. Podsumowanie

Przedstawiono metode wyznaczania obcigzen aerodynamicznych profilu poru-
szajgcego sie ruchem ptaskim, gdy predkosé¢ optywu jest dowolng funkcjg czasu.
Metoda, wykorzystujaca aproksymacje funkcji Theodorsena, obowigzuje dla przy-
padku matych zaburzen optywu.

Pokazano mozliwo$¢ zastosowania tej metody do wyznaczania obciazen topaty
wirnika nosnego $migtowca.
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Kat natarcia w funkcji czasu

10.00
9X0
8.00
7.00

6.00

4M m

3JDi -

Wychylenie

0.00

-aiot

-020:-

Rys. 10.

w fun

kcji czasu



Obliczanie niestacjonarnych obcigzen.

Rys. 12.

Rys. 13.

17



1.

2

J.Narkiewicz, J.Syryczynski

Literatura

Bisplinghoff R.L., Ashley H., Hatfman R.L., 1955, Aerocelasiicity, Addison
Weseley Publishing Company Inc.

Dowell E.H., Curtis H.C., Scantan R.H., Sisto F., 1978, A Modern Coarse
«n Aeroelasticity, Sijthaff fc Noordhoff

Dinyavari Friedmann P.P., 1986, Application of Time-Domain Unste-
ady Aerodynamics to Rotary Wing Aeroelasticity, A1AA Journal, 24, 9

Torok M.S., 1989, Rotor Loads and Stability Analysis Using Non-Linear Unste-
ady Aerodynamics, Ph.D. Thesis, University of Maryland

van der Want B.G., 1991, The Influence of Variable Flow Velocity on Unsteady
Airfoil Behavior, M.Sc. Thesis, University of Maryland

. Theodorsen T., 1935, General Theory of Aerodynamic Instability and the Me-

chanism of Flutter, NACA Rep., 496

Greenberg K.M., 1947, Airfoil in Sinusoidal Motion in a Pulsating Stream,
NACA Rep., 1326



MECHANIKA
W LOTNICTWIE

OBLICZANIE STRAT CALKOWITYCH TURBULENTNEGO
PRZEPLYWU W DYFUZORACH PIERSCIENIOWYCH!

Krzysztof J. Jesionek

Politechnika Wroctawska

Przedstawiono metode obliczen warstwy przysciennej w przeptywie dyfuzoro-
wym, zapewniajgcg wysoka zbiezno$¢ wynikéw teoretycznych z rezultatami
badan doswiadczalnych. Podano réwnanie ogélne, oraz na jego podstawie
odpowiednie wyrazenie szczegétowe dla poddzwiekowych dyfuzoréw pierscie-
niowych. Zaproponowany sposéb nie wymaga korzystania z dodatkowych,
eksperymentalnych wspétczynnikéw korekcyjnych.

1. Wstep

W wielu urzadzeniach oraz uktadach maszynowych zwigzanych z ruchem pltynu
wytania sie czesto potrzeba opo6znienia przeptywu. Z tego tez wzgledu waznym ele-
mentem wiekszosci maszyn i dynamicznych systeméw przeptywowych jest dyfuzor.
W elemencie tym strumien rozszerza sie i energia kinetyczna ptynu naptywajacego
z duzg predkoscig ulega w pewnym stopniu konwersji w energie potencjalna.
Najwazniejszym celem dyfuzora jest wiec zamiana mozliwie najwiekszej czesci ci-
$nienia dynamicznego strumienia wlotowego na ci$nienie statyczne.

W lotniczych silnikach turbinowych zastosowanie dyfuzora, umieszczonego za
wirnikiem turbiny spalinowej, powieksza rozporzadzalny spadek entalpii stopnia.
Dyfuzor wiec spetnia role podobng do skraplacza parowej turbiny kondensacyj-
nej. Bardzo waznym zagadnieniem jest takie zaprojektowanie tego kanatu, aby
nie wystapito w nim zjawisko oderwania warstwy przysciennej. Wtedy bowiem
nie jest efektywnie wykorzystywana, pod wzgledem przeptywowym, przestrzen dy-
fuzorowa. W wyniku oderwania spada znacznie odtworzenie ci$nienia statycz-
nego. Ujemne oddziatywanie wspomnianego zjawiska dotyczy zaréwno czesci sil-
nika przed dyfuzorem (zmniejsza sie bowiem rozporzadzalny spadek entalpii stop-
nia turbiny spalinowej), jak i bezposrednio za nim (wprowadzenie niekorzystnych
warunkéw przeptywowych poprzez znaczne odksztatcenia pél predkosci np w do-
palaczu lub tez w dyszy wylotowej).

‘ Referat wygtoszony na v Ogélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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Sprecyzowanie optymalnych, dla danego zastosowania, parametréw geome-
trycznych dyfuzora jest bardzo trudne, poniewaz jego osiagi zalezg od wielu zmien-
nych. Obecny poziom mechaniki ptynéw umozliwia teoretyczne okreslenie zacho-
wania sie dyfuzora tylko dla najprostszych przypadkow.

Przewidywanie warunkow przeptywu w dyfuzorach jest nadal nie rozwigzanym
problemem w mechanice ptynéw. Najwazniejszym komplikujgcym zagadnieniem
jest tutaj obecnos$¢ skierowanego przeciwnie do kierunku strumienia ptynu gra-
dientu cisnienia statycznego, ktérego dokiladny wplyw na rozktad predkosci nie
daje sie ujg¢ metodami analizy matematycznej. Problem staje sie coraz trudniej-
szy w miare wzrostu ztozonosci konstrukcji kanatu dyfuzorowego. Pojawia sie bo-
wiem wtedy coraz wiecej bezwymiarowych parametrow geometrycznych ktérych
oddziatywanie na warunki przeptywu w dyfuzorze powinno by¢ najpierw poznane,
a nastepnie uwzglednione w procesie projektowania.

2. Straty catkowite

Bilans energetyczny dla poddzwiekowego przeptywu dyfuzorowego mozna w
najprostszej postaci zapisa¢é w sposéb nastepujacy [1,2]:

Cl—2+ (w+ Cpl-2 = 1, (2.1)
gdzie:
Ci—2 ~ wspdiczynnik strat wewnetrznych na odcinku pomiedzy prze-
krojami kontrolnymi: wlotowym - 1 i wylotowym - 2,
C. - wspotczynnik straty wylotowej,
Cp\-i - wspdiczynnik przyrostu ci$nienia statycznego.

Strata catkowita, ktéra jest suma strat wewnetrznych (tarcia i oderwania) i
straty wylotowej okreslona jest przez wspétczynnik:

G —Ci2+ Qwi (2.2)

ktory moze by¢ takze wyrazony w postaci rdwnania A.S.Ginevskiego [3]:
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- gestos¢ przeptywajgcego czynnika,
- stopien rozwarcia dyfuzora (stosunek pdl przekrojéow wyloto-
wego A2 do wlotowego Ai),
Aj - wzgledna powierzchnia przeptywu odpowiadajgca stracie wy-
datku. Z definicji, dla i-tego przekroju:

A* /1 d:\dA

0

przy czym dodatkowo wprowadzone wielkosci to:
A* - miara powierzchniowa straty wydatku,
c' - predkos¢ lokalna,
- predkos$¢ czynnika w rdzeniu potencjalnym.
Dla niewielkich przyrostéw cisnienia w dyfuzorze, zmiana gestosci jest do
pominiecia. Poniewaz wtedy p\ ~ p2, wiec:

a=n2l - Aj)2" (2'5)

Przytoczone zaleznosci sg wazne dla przypadku wyréwnanego profilu predkosci
w przekroju wlotowym.

3. RoOwnanie ogélne dla przeptywu dyfuzorowego

Wzgledng powierzchnie przeptywu odpowiadajacg stracie wydatku mozna
takze wyznaczy¢ w sposdéb teoretyczny na podstawie np ogdlnej zaleznosci dla
turbulentnego przeptywu w kanatach dyfuzorowych, wyprowadzonej w pracy [4]:

-. 0-0288//ILn3(l1 - A™N3 f - (Ai/ZAj)2s
2 ae~Aonrl J (i - A;*08)28*0* n
gdzie:
- dtugosé dyfuzora,

X - wspdtrzedna analizowanego przekroju, rys.l,
X - bezwymiarowa wspotrzedna, x = z/L,
Il - obwdd przekroju poprzecznego kanatu,
H - parametr ksztatltu warstwy przysciennej, H = S /6*
S* - miara liniowa stTaty wydatku,
£ - miara liniowa straty pedu,
S - grubo$¢ warstwy przysciennej, rys.l,

a - kat rozwarcia dyfuzora, rys.l.
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Roéwnanie (3.1) daje mozliwos¢ teoretycznego obliczenia wartosci wzglednej
powierzchni  AJ w przekroju wylotowym dowolnego kanatu dyfuzorowego pod
warunkiem, ze nie zachodzi w nim zjawisko oderwania warstwy przysciennej i
zachowany jest jeszcze rdzen potencjalny.

4. Model przeptywu dla dyfuzora pierscieniowego

Rozpatrujac przypadek stosowanej czesto w maszynach osiowych klasy kanatéw
dyfuzorowych jakimi sg dyfuzory pierscieniowe, nalezy odpowiednio przeksztatcic¢
zaproponowane réwnanie ogélne. W tym celu do zaleznosci (3.1) podstawia ra,
majac na uwadze rysunek 1, nastepujace wyrazenia charakterystyczne:

Rys. 1 Geometria dyfuzora pierscieniowego
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+ 4 _ a« 44
Ai *4£—*_4k D\- g ' EA
Teraz, wykorzystujac proste zaleznosci geometryczne, okresli¢ mozna odpowie-
dnie wyrazenia opisujace srednice lokalne:

A =Al+*(v/n7-1)] , (4.5)
a takze:
di =dl1+x(yaz - nJ, @.6)
gdzie:
'm=(§8) = 4-7>

jest stopniem rozwarcia stozka zewnetrznego, oraz:

n” = (df) = (4'8)
dla stozka wewnetrznego.
W zwigzku z powyzszym, wykorzystujac (4.5) oraz (4.6), zaleznosci (4.3) i (4.4)
mozna przedstawi¢ w spos6b nastepujacy:

Ali +x[y/n~~ D] +dlpr+x(ya”™-ni

n, = (4.9)

oraz:
A Z7N+f (™ -1 )]2+ rf?fl+x(>/ﬁ"-|)]2
A~ D\-a n (410)
Zaleznosci (4.1), (4.2), (4.9) i (4.10) podstawia sie teraz do ogélnego réwnania
(3.1), a nastepnie, po wykonaniu szeregu przeksztatcenn dochodzi sie do postaci:

A3 = B,n2(l- A;)*Ih(DI- 4)1im

mummmAmmm w m- i m

i O +«(VA -l +di[l+ x (- 1)])~18
Ly2e

(1 - ANi08)28%02 " t4'11)

Dla analizowanego przypadku obliczen aerodynamicznych dyfuzora, wygodniej
jest postugiwac sie liczbg Reynoldsa, w ktérej charakterystycznym wymiarem linio-
wym nie jest dtugos¢ kanatu L, tylko Srednica przekroju wlotowego Di. Dlatego
tez w miejsce:

Reb =~ | (4.12)
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gdzie: v - kinematyczny wspétczynnik lepkosci,
wprowadza sie liczbe:

=~ (4-13)

wykorzystujac nastepujaca zalezno$¢ pomiedzy nimi:
ReL = "R eDI . (4.14)

W rezultacie w réwnaniu (4.11) wystapi wspoétczynnik Bs, ktdéry zdefiniowany jest
przez nastepujacg zaleznos¢:

<qe*>

Dla uogo6lnienia przeprowadzanych rozwazan wygodniej jest postugiwacé sie bez-
wymiarowymi parametrami geometrycznymi. W tym celu przyjag¢ mozna, na
przyktad wymiar Di na rysunku 1 jako podstawowy, i do niego odnosi¢ wszystkie
pozostate wystepujgce w réwnaniu (4.11) Srednice i dtugosci. Postepujac zgodnie
z powyzszym, oraz wykorzystujac zaleznosci (4.7) i (4.8), mozna zaznaczong czg$¢
wyrazenia (4.11) zapisa¢ w sposob nastepujacy:

- 1.8
j DT1E{J1 + a(fe - )]+ fr[l + x(% - 1)]}
TT”
0
Uwzgledniajgc natomiast, ze:
£ -k, (4.16)
£-o,, (4-17)

d2 d2<D\ a2

) ) ) (4.18)
d\ di *Di di

oraz upraszczajagc wylgczone uprzednio przed nawiasy Srednice D\, réwnanie
(4.11) doprowadzi¢ mozna do postaci:

a; = fl.n2(i-A;)3(i-4)18*
\% ' (4.19)

P AT x(D2— PNt of T x(@B—cl)} 1Ex~0mrlx

/o1 + —1)] —di —x(dj —dj)} (1 - AJ*08)28



Obliczanie strat catkowitych. 25

Zwraca uwage fakt, ze powyzsze wyrazenie wyprowadzone na podstawie ogdlnej
postaci zaproponowanego réwnania (3.1) ma nieco prostszg forme, anizeli podobna
zalezno$¢ otrzymana na podstawie catkowego zwigzku Karmana przez M.E.Dejcza
i A.E.Zarjankma [1], gdzie po szeregu przeksztatcern otrzymuje sie:

C.o Z. _ . (N-flLINMNI-A ;)33
2 - d*0 z- A)(i-ar 2 .
(4.20)
0.8
I [I+x(P2- 111251 - A ~05)-3928
2-,392
i {[1+2(52-1)]12-~[1 +i(j-1)j2
przy czym:
0.1447T
B = @i\ (4.21)
Re?-2 1

Przeprowadzajgc natomiast podobny wywdd wedtug metody Zarjankina otrzy-
mano w pracy [1]:

£5 002} _RNL (2 - <288

(4.22)
j (1+x(D2- 1)]2- [dx+ x(d2- <X)]2) ~ldx
1 [1- di)+ x{D2- 1)+ dx- d2](1- a;x°-5)28
gdzie:
0.0576#,. | .soxD2iT
(4.23)
Re?2 1 ' h
przy czym, zgodnie z oznaczeniami zamieszczonymi na rys.lI:
] D2+ d2
D2ir = 2 (4.24)
D2 —d2
h = (4.25)

5. Zakonczenie

Wykorzystujac réwnanie (4.11) oraz zalezno$¢ (2.5) i (4.15) okresli¢ mozna
wspodtczjramik strat catkowitych dla dyfuzordw pierscieniowych. Konieczna jest w
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tym celu znajomos$¢ parametru ksztattu H warstwy przysciennej. W analizowa-
nym przypadku zastosowano empiryczng zalezno$¢ podang w pracach [1] i [2]:

fe /n—1
1+y

F = - =14 (5.1)

Przed obliczeniami wartosci wspotczynnika strat catkowitych, nalezy za pomocg
odpowiednich kryteriow [5,6] i [7] sprawdzi¢, czy w kanale dyfuzorowym nie
wystepuje zjawisko oderwania. Wtedy prezentowany spos6b umozliwia wyzna-
czenie wartosci £e z doktadnoscig rzedu 0 -r 10 % w stosunku do wynikéw badan
eksperymentalnych, a wiec z doktadnoscig btedu pomiaru. Dokiadnos¢ ta jest takze
nieco lepsza od obydwu wyzej wspomnianych metod.
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

BADANIA MOZLIWOSCI ZNACZNEJ REDUKCJI WYBRANEJ
POCHODNEJ WSPOLCZYNNIKA MOMENTU ZAWIASOWEGO
STERU WYSOKOSCI NA DRODZE MODYFIKACJI JEGO
GEOMETRII1

Zygmunt W ysocki

Instytut Lotnictwa, Warszawa

1. Wstep

Prace badawcze majgce na celu, ogélnie rzecz biorgac, optymalizacje geome-
trii elementéw sterowania samolotu z punktu widzenia charakteru, przebiegow i
wartosci wspoétczynnika momentu zawiasowego oraz jego pochodnych wzgledem
kata natarcia a i wychylenia steru % sg istotnym elementem eksperymentéw
tunelowych.

Z reguty wymagaja one indywidualnego, specyficznego podejscia. Zalezy ono
zaréowno od geometrii badanej konfiguracji jak i od wymagan narzuconych przez
konstruktora.

Tematem niniejszych rozwazan bedzie okreslenie mozliwosci znacznego zmniej-
szenia wartosci pochodnej b? wspétczynnika momentu zawiasowego ChH steru
wysokosci wzgledem kata jego wychylenia , ha drodze zmian geometrii steru.

2. Omowienie zatozen eksperymentu

Eksperyment zostat przeprowadzony w tunelu ~ 1.5 m na modelu w skali
1:4 izolowanego usterzenia wysokosci, w uktadzie odniesienia przedstawionym na
rys.l.

Ogo6lna geometria usterzenia widoczna jest na kolejnym rysunku, rys.2, za$
rys.3 i rys.4 sg natomiast ilustracjg badanych modyfikacji steru wysokosci.

Pierwotnym uktadem byta konfiguracja, w ktérej ster mia] nosek kotowy (NIC),
kompensacja osiowa wynosita za§ Ko = 25%.

W wyniku wczesniejszych, tak eksperymentéw jak i analizy teoretycznej, do-
konano modyfikacji geometrii noska, nie zmieniajac kompensacji steru:

1Refera™ wygtoszony na V Ogoélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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— modyfikacje tg (NM 1) okreslono tak, by w zakresie niewielkich katéw
wychylenia steru Sjj = £5° opdzni¢ wyjscie noska z obrysu profilu teoretycznego
- byto to podyktowane wymaganiami zwigzanymi z duzymi predkosciami.

Dla obu powyzszych konfiguracji osiagnieto wprawdzie poprawny charakter
liniowosci przebiegbw ChH — /(a) w dos¢ szerokim zakresie katéw wychylen
6ff jak tez zblizong do wymaganej warto$¢ pochodnej dChfj/da, to réwno-
cze$nie jednak wartos¢ pochodnej dCinj/dSjj byta zdecydowanie zbyt wysoka
62 = —0.0060 [1/deg] (przy zadawalajacej jednakze liniowosci przebiegu zaleznosci
ChH = 1(6h) )=

< Wymagane przez konstruktoréw wartosci pochodnych wspoétczynnika mo-
mentu zawiasowego okreslono na poziomie:

bi
ki

-0.00075[1/deg]
-0.00600(1/deg]

dla zakresu Ma = 0.2 —0.3.

Przeprowadzone badania jak i obliczenia wskazywaly, Ze osiggniecie wymaga-
nych wartosci pochodnych tak wzgledem kata natarcia a jak i kata wychyle-
nia 8u byloby mozliwe dopiero przy znacznych wartosciach kompensacji osiowej
Ko > 30%. Mogtoby to jednak doprowadzi¢ do przekompensowania steru.

Istotnym zatem zagadnieniem byto dgzenie do znacznego zmniejszenia war-
tosci pochodnej b? i zapewnienie liniowosci charakterystyk Cuj = bez
koniecznosci tak radykalnych zmian Ko-
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Rys. 2. Geometria usterzenia wysokosci
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Badania mozliwosci znacznej redukciji.

Rys. 4. Geometria badanych wariantow kompensacji rogowej
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Przeprowadzono badania i analize zmian wartosci 62 dla nastepujacych mo-
dyfikacji geometrii steru:
- zmiana kompensacji osiowej steru,
- zmiana ksztattu noska steru,
- zmiana grubosci krawedzi sptywu steru,
wprowadzenie i modyfikacja geometrii kompensacji rogowej steru.

3. Krdétkie oméwienie wynikéw prac badawczych

Wplyw poszczegélnych czynnikéw geometrycznych na zmiany pochodnej 62
wspotczynnika momentu zawiasowego przedstawiono na kolejnych rysunkach rys.5
-r 7 w postaci uogolnionych zaleznosci. Na rys.8 przedstawiono natomiast wplyw
zmian geometrii kompensacji rogowej na zmiany wartosci 62 badanego usterzenia.

3.1. Wplyw kompensacji osiowej

-08
24 25 26 27 28 29

_ KoM
D 02 - b2M>20/b20

Rys. 5. Wptyw kompensacji osiowej

Wzrost kompensacji osiowej wplywa na zmniejszenie bezwzglednych wartosci
pochodnych 61 i 62, przy czym zmiany te sg silniejsze dla pochodnej 62.

Dla badanego izolowanego usterzenia wysokosci wzrost kompensacji osiowej z
Kg—25% na Ko = 28% powoduje spadek pochodnej 62 do poziomu c.a. 0.7 -
0.75 wariantu wyjsciowego (rys.5).
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32. Wplyw ksztattu noska steru

2

Z1

VB NwR JK NUL
Ksztalt Tesko -- (<3a Ks*»'18s)
O b2-b2l-b2 Ml/b2 31

Rys. 6. Wpltyw zmiany Ksztattu noska

Zaproponowane modyfikacje noskbw NM 2 i NM 3 polegaty na stopniowym
wypetnianiu noska (jak na rys.3). Modyfikacje te w istotny sposob wpiynely na
spadek pochodnej 62 wspoétczynnika momentu zawiasowego izolowanego usterzenia
wysokosci - do poziomu 0.6 -f 0.7 wartosci wyjsciowej (iys.6).

3.3. Wptlyw grubosci krawedzi sptywu

3.0
-01
-0.2
-0L3
-0.4
-03

TH

g3»0.1890 90—I
Ordoosa krjipL - 0-M-KG-2.ete.}
D b2*-b2i-&28§s/62"0

Rys. 7. Wplyw grubosci krawedzi sptywu

Dotychczas przedstawione zaleznosci byty przede wszystkim wynikiem ba-
dan poszczegélnych konfiguracji steru z grubg krawedzig sptywu - stalg na calei
rozpietosci steru. (g0 = 2.5 mm na modelu, 10 mm na samolocie - odpowiadato
to orientacyjnie 1.25% cieciwy koncowej usterzenia za$ 0.7% jego cieciwy przy-
kadtubowej).

Zdecydowano sie na przeprowadzenie badan majacych ustali¢ mozliwosci
zmniejszenia pochodnej b2 poprzez pocienienie krawedzi sptywu - stopniowo do
50% i 16% grubosci wyjsciowej g0.
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Zaobserwowano znaczny, korzystny wplyw zmniejszania grubosci krawedzi
sptywu na wartos¢ analizowanej pochodnej 62 (rys.7).

Osiagniety koricowy poziom wartosci pochodnej 62 (odpowiadajacy c.a. 0.6 -
0.8 wartosci przy go) spetniat w zadawalajgcy spos6b wymagania konstruktorow.

Uzyskano je dla dwu nastepujacych wariantéw:

« pierwszy —z krawedzig sptywu 05<%>noskiem NM 3 przy Ko —27%;

e drugi - z krawedzig sptywu 0.16po, nieco mniej wysklepionym noskiem
NM 2 lecz przy wyzszej kompensacji Ko = 28%.

Dla powyzszych wariantéw steru wysokosci otrzymano réwniez liniowos$¢ prze-
biegu charakterystyk ChH = /(«) i ChH — f{pn) w szerokim zakresie katéw
natarcia i wychylenia steru (rys.9 i 10).

Niezaleznie od przedstawionych wyzej zmian grubosci krawedzi sptywu, zasto-
sowano takze krawedz sptywu o ostrym, tréjkgtnym charakterze (rys.3). Wpraw-
dzie pochodna 62 spetniata zatozone wymagania lecz charakter zmian zaleznosci
Cha —/(a) byt dos¢ silnie nieliniowy.

3.4. Wptyw kompensacji rogowej

o Ko-25«. gri Ko-23 *. 90, & Ko—27 *. 9% x Ko-28 *. «3;

Rys. 8. Wplyw ksztaltu kompensacji rogowej

Przebadano réwniez, w ograniczonym zakresie, wptyw zmian geometrii kom-
pensacji rogowej na charakter przebiegu zaleznosci wspotczynnika momentu zawia-
sowego w funkcji katéw natarcia a i wychylenia steru bjj.

Poczawszy od wariantu noszgcego oznaczenie W 1V uzyskano liniowos¢ prze-
biegéw charakterystyk ChH —f (a) i Cfcff = f(&n) w szerokim zakresie ta>k katow
ajaki Sr.
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Nie zaobserwowano jednak istotnego wptywu zrealizowanych zmian geometrii
kompensacji rogowej na wartosci pochodnych i 62-

Warto jednak zaznaczy¢, ze wartos¢ pochodnej by byta niewielka i speiniata
zatozenia konstruktorow.

Dopiero tagczne zastosowanie kompensacji rogowej, wyzszych kompensacji osio-
wych jak i pocienienie krawedzi sptywu pociggneto za sobg znaczny spadek wartosci
pochodnej 62-

Mozna zatem stwierdzié¢, ze, z punktu widzenia celu pracy, zastosowanie, takich
jak zrealizowano, zmian geometrii kompensacji rogowej, nie przyniosto oczekiwa-
nych efektéw w postaci spadku 62.

Na wykresach przedstawionych na rys.9 i 10 zaprezentowano przebiegi
Chii = /(<*) i ChH = f(hl) uzyskane dla wariantu wyjSciowego oraz jednego z
wytypowanych wariantéw spetniajacych zatozone wymagania.
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Rys. 10. Zaleznosci Cha —/(~h)

W ponizszej tabeli zamieszczono natomiast zmiany wartosci pochodnych bx i
62 dla wybranych wariantéw modyfikacji badanego steru wysokosci.

Badany wariant dChjj/da dChu/dSu

NM 1, KO = 25% -0.0015 -0.0057
00

NM 2; KO = 28% - 0.0002 - 0.0021
93

W VIIl; Ko = 27% SO0 -0.0026
3

4. Wnioski

Z przedstawionej powyzej analizy wynikéw widaé, ze poprzez zastosowanie































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































