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W pracy oméwiono problemy pojawiajace sie przy projektowaniu samolotu w ukladzie sko-
$nego latajacego skrzydla oraz przedstawiono idee relatywnie prostej metody projektowania
takiego uktadu samolotu. Zaprezentowano tez efekty realizacji rzeczywistego projektu takie-
go uktadu. Opracowana metoda wykorzystuje pakiet programéw KK-AERO wspomagaja-
cych proces projektowania aerodynamicznego, opartych o wielopunktowa metoda odwrotna
z elementami bezposredniej optymalizacji. Pomimo relatywnej prostoty i raczej umiarkowa-
nej czasochtonnosci prezentowanej metody uzyskiwane wyniki sa w pelni satysfakcjonujace.
Zapewniaja osiagi na znacznie wyzszym poziomie niz uzyskiwane w oparciu o powszechnie
stosowane metody, bazujace na intuicji i nienumerycznym podejsciu do projektowania.

1. Wprowadzenie

Popularnym uktadem aerodynamicznym, stosowanym zwtlaszcza do bezzalogowych statkéw
powietrznych, jest latajace skrzydto — uktad pozbawiony odrebnego usterzenia poziomego. W sa-
molotach tej konfiguracji stosuje sie zwykle stosunkowo znaczny skos. Podstawowym problemem
w projektowaniu aerodynamicznym takiego uktadu jest zapewnienie odpowiedniej stateczno-
Sci, skutecznosci sterowania (zwlaszcza podtuznego i kierunkowego), uzyskanie mozliwie duzej
doskonalosci aerodynamicznej (warunkujacej dlugotrwalosé lotu i zasieg), zapewnienie odpo-
wiednio niskiej predkosci startu i ladowania (spowodowane specyfika stosowanych metod startu
i ladowania) oraz zapewnienie odpowiednich wlasnosci i bezpieczenstwa w locie z duzymi katami
natarcia. Rozwiazanie tych probleméw nie jest banalne, a klasyczne podejscie do problematyki
projektowania nie gwarantuje sukcesu.

Skrzydto skosne charakteryzuje si¢ niekorzystnym optywem koncéwki, prowadzac w tym ob-
szarze do wiekszych wartosci wspotczynnika sity nosnej, niekorzystnego rozkladu cisnienia i roz-
woju warstwy przysciennej — zwlaszcza przy wigkszych katach natarcia. Wychylenia powierzchni
sterowych, typowo lokalizowanych w zewnetrznych partiach rozpietosci, redukujg nieco problem,
ale powoduje niekorzystny rozklad sily nosnej wzdtuz rozpietosci, zwykle powaznie zmniejsza
maksymalne wartosci wspélczynnika sity nosnej skrzydta oraz znaczaco zwickszaja opér indu-
kowany i redukuja doskonalo$é¢ aerodynamiczna. Prowadzi to réwniez do poczatku oderwania
w obszarze koncowki skrzydtla, a to z kolei powoduje utrate statecznosci podtuznej przy matych
predkosciach (zjawisko ,,pitch up”). Ilustruja to ponizsze rysunki.

Rzeczywiste katy natarcia (uwzgledniajac katy indukowane) wzrastaja na skrzydle sko$nym
w kierunku koncéwki, przesuwajac maksymalne wartosci wspotczynnikéw silty nosnej w jej kie-
runku (rys. la). Dodatkowo efekt skosu zmienia znaczaco rozklad cisnienia w przekrojach skrzy-
dta. W przekrojach centralnych nastepuje redukcja maksymalnych podci$nien i przesuniecie
ich do tylu (tzw. efekt Srodkowy skrzydla skos$nego), natomiast znaczaco rosna podci$nienia
i przesuwaja sie ku noskowi w przekrojach koncowych (tzw. efekt koncowy skrzydla skosnego)
—rys. 1b.
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Rys. 1. (a) Rozklad wspélezynnika sity nosnej na skrzydle skosnym [1], (b) uklad izobar na skrzydle
sko$nym [2]

W efekcie zmianie ulega obraz oderwania na skrzydle. W przekrojach koncowych upodabnia
sie do oderwania typowego dla profili cienkich. Rozpoczyna sie na krawedzi natarcia z formowa-
niem dlugiego pecherza laminarnego i charakteryzuje sie¢ mniejszymi katami natarcia poczatku
oderwania oraz znacznie mniejszymi maksymalnymi wartosciami wspétczynnikéw sity nosnej
(w poréwnaniu z oderwaniem typowym dla profili grubszych) — rys. 2a. W konsekwencji ode-
rwanie na skrzydle sko$nym rozpoczyna sie na konicéwee (rys. 2b) i prowadzi do szybkiej redukceji
sily nosnej generowanej na koncéwce zaraz po wystapieniu oderwania.

(2) (b)
6

5 ( ELLIPTICAL RECTANGULAR, A=1.0

"
= = %}\
@r STALL PROGRESSION
0 \ MODERATE TAPER, A» 0.5 HIGH TAPER, A=0.25
< ]
LEADING RDGE SEPARATION
POINTED TIP, A»Q SWEEPBACK
HEE Soma £ £
© RACA 63-018 2,22
O MACA 63-012 1.52
& NACA 63-009 1.8
° WEDGES

1 1

8§ B %6 20

Rys. 2. (a) Typy charakterystyki C'z(«)profili cienkich i grubych na profilach cienkich i grubszych [3],
(b) rozwdj oderwania na skrzydlach o réznych obrysach o réznych ksztaltach

Poniewaz koncéwka skrzydia sko$nego ulokowana jest z tylu za srodkiem ciezkosci, utrata
sity nosnej koncowki powoduje przesuniecie wypadkowej sity nosnej do przodu, a to wytwarza
gwaltowny wzrost momentu podtuznego i niestatecznosé¢ podtuzng. Efekty te doskonale ilustru-
je rys. 3a: po przekroczeniu kata natarcia, przy ktérym rozpoczyna sie oderwanie, nastepuje
redukcja nachylenia dC'z/da, znaczny wzrost oporu oraz gwaltowny wzrost momentu podiuz-
nego (zjawisko ,pitch-up” — tendencja do samoczynnego wzrostu kata natarcia, poglebiajacego
przeciagniecie).
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Intensywnosé zjawiska wzrasta z oddaleniem sie koncéwki od srodka ciezkosci w kierunku
osi Oz, a to ma miejsce ze wzrostem skosu oraz wydtuzenia skrzydta. W konsekwencji przy
malych skosach i/lub maltych wydtuzeniach problem moze byé pomijalny, natomiast przy du-
zych wartosciach tych parametrow staje sie istotny i grozny. Na rys. 3b przedstawiono granice
powaznego problemu wynikajacego z tego zjawiska w zaleznosci od kombinacji wartosci skos-
wydtuzenia dla skrzydia bez zbieznosci. W przypadku wzrostu zbieznosci nastepuje poglebienie
problemu (z powodu wzrostu wartosci C'z na koncéwkach i szybszego oderwania), natomiast
dla bardzo duzych zbieznosci (np. dla skrzydla delta) nastepuje redukcja problemu (spada po-
wierzchnia koncéwek skrzydla i bezwzgledna warto$é wystepujacych sit).
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Rys. 3. (a) Typowe charakterystyki [1], (b) granice zjawiska ,pitch-up” skrzydla skosnego zaleznie od
skosu i wydtuzenia

Jak wida¢ na rys. 3b, dla katéw skosu o praktycznym znaczeniu dopuszczalne wydtuzenia sa
zbyt mate jak na rzeczywiste wymagania samolotéw bezzatogowych. Przyktadowo dla skosu 30°
dopuszczalne wydhuzenie wynosi zaledwie ok. 4,5. Sprawa jest szczegdlnie istotna, jezeli chce-
my zapewni¢ dobre wlasno$ci w szerszym zakresie warunkéw lotu: od niskich predkosci startu
i ladowania, poprzez duza doskonatos¢ aerodynamiczng w warunkach przelotowych, do niskiego
oporu w warunkach duzej predkosci, zwlaszcza dla wickszych dopuszczalnych zmian wywazenia.

2. Przykladowe problemy aerodynamiczne sko$nego latajacego skrzydta

Praktyczne realizacje matych skrzydet latajacych projektowanych bez zastosowania metod
obliczeniowych sa do$¢ specyficzne. Zwykle stosuje sie malo wygiete profile badz tzw. profile
samostateczne (z podgieta do géry krawedzia spltywu, ksztaltujac szkieletowa profilu w postaci
lezacej litery S). Przyjmuje sie, ze w celu skutecznego zapewnienia sterowania nalezy umiescié
powierzchnie sterowe w obszarze koncéwki, w celu oddalenia ich mozliwie znacznie do tytu od
srodka ciezkosci. Na rys. 4 przedstawiono jeden z typowych zrealizowanych na takiej zasadzie
uktadéw latajacego skrzydla z widoczna wychylona powierzchnia sterowa, stosowana do stero-
wania podtuznego jak i poprzecznego.

W celu zapewnienia réwnowagi podtuznej wzgledem $rodka ciezkosci powierzchnie sterowe
wychylane sa do goéry, a wychylenie zwicksza sie¢ ze wzrostem katéw natarcia. Powoduje to
redukcje sily nosnej na koncowce i zapewnia wymagang warto$¢ momentu podtuznego.

W efekcie zmiany katéw natarcia i katow wychylenia steréw powoduja zmiany w rozktadach
wspOlezynnikéw sity nosnej C'z (oraz obciazenia C'z-c¢). Na rys. 5 przedstawiono rozklady wspol-
czynnika sity no$nej wzdluz rozpietosci dla sity nosnej skrzydta Cz = 0,1,...,0,6 z przyrostami
co 0,1 w warunkach réwnowagi podtuznej.
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Rys. 4. Przyktad samolotu w ukladzie latajacego skrzydta
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Rys. 5. Rozktady wzdtuz rozpietosci wspdlezynnika sily nosnej C'z

Wypadkowe rozklady obciazenia sa dalekie od optymalnych, co powoduje, ze opor induko-
wany jest znacznie wiekszy w poréwnaniu z minimalnym mozliwym do uzyskania. Rysunek 6
przedstawia wartos¢ wspotczynnika Kwv, ktéry jest swoistym ,,wskaznikiem jakosci” rozktadu ob-
ciazenia wzdluz rozpietosci, wystepujacym w wyrazeniu na wspélczynnik oporu indukowanego.
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Rys. 6. Warto$¢ Kv z wyrazenia na wspolczynnik oporu indukowanego w funkcji wspélczynnika

sily nosnej

Najwigkszym problemem jest jednak przebieg przeciagniecia i zachowanie po przeciagnieciu.
Oderwanie typowe dla profilu cienkiego rozpoczyna si¢ na krawedzi natarcia w postaci oderwania
laminarnego. Moze sie ono zamkna¢ (w postaci zamknietego pecherza oderwania laminarnego)
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lub moze nastapi¢ pelne, otwarte oderwanie, powodujac gwalttowng utrate sity nosnej. Nie ma
aktualnie mozliwosci wiarygodnej analizy takiego oderwania w oparciu o praktycznie stosowa-
ne metody obliczeniowei. Istnieja jednak skuteczne kryteria quasi-empiryczne, ktére pozwalaja
oceni¢ typ oderwania. Rysunek 7 przedstawia obraz rozkltadu wspétczynnika ksztattu warstwy
przysciennej. Dla Cz = 0,6 wystepuje oderwanie warstwy laminarnej, ktére zamyka sie po jej
turbulizacji. Dla C'z = 0,72 (a wiec relatywnie wcze$nie) na wewnetrznej czesci skrzydla naste-
puje turbulizacja bez oderwania, natomiast na czesci zewnetrznej, wedtug stosownych kryteriéw
[4], [5], wystapi otwarte oderwanie laminarne, ktére powinno spowodowaé efekt ,pitch-up” do-
prowadzajace do gwaltownego wzrostu kata natarcia i przepadniecia. Obserwowane zachowanie
samolotu potwierdza przewidywania. Warto zaznaczy¢, ze pomimo zdecydowanej redukcji ka-
toéw natarcia i wartosci wspoélezynnikéw sity nosnej w obszarze koncéwek ptata, zmiana rozktadu
ci$nienia i gwaltowny wzrost podcisnien na nosku w przekrojach koncowych prowadza do tak
niekorzystnego przebiegu zjawisk.

CL: 0.60

CL: 0.72
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Rys. 7. Rozklad wspdélczynnika ksztaltu warstwy przyéciennej dla dwdch wartoéci wspotezynnikow sity
nosnej

3. Opracowana uproszczona koncepcja projektowania aerodynamicznego
latajacego skrzydla

Ogdlna metoda wielopunktowego projektowania aerodynamicznego skrzydta (lub nawet ukla-
du skrzydlo-kadtub-usterzenie) oparta o pakiet programéw KK-AERO pozwala na bardzo efek-
tywne rozwiazanie postawionego problemu [6], [7]. Oparta jest ona na wielopunktowej metodzie
odwrotnej i optymalizacji. Podstawowym problemem jest relatywna ztozonosé i czasochlonnosé
takiego podejécia. W celu przyspieszenia i uproszczenia procesu projektowania uktadu latajacego
skrzydta opracowano uproszczona metode.

Na rysunku 8 przedstawiono uktad ptaskiego skrzydta sko$nego, w ktérym zastosowano trzy
segmenty powierzchni sterowych na krawedzi splywu. Przewidziano niezalezne wychylenia tych
segmentéw celem zapewnienia zaréwno réwnowagi podtuznej (zerowania momentu podtuznego
wzgledem $rodka ciezko$ci), jak i mozliwie bliskiego optymalnemu rozkladowi obciazenia wzdiuz
rozpietosci.

Funkcja celu byta minimalizacja oporu indukowanego dla trzech wartosci wspotczynnika sity
nosnej (Cz = 0,2, 0,4 1 0,6) przy réwnoczesnym zapewnieniu réwnowagi podtuznej wzgledem
$rodka ciezkosci w takiej pozycji, aby zapas stateczno$ci statycznej wynosil 10% $redniej cieciwy
aerodynamicznej. Aby to zapewnié, okreslono optymalny rozklad skrecen skrzydia i wychylen
segmentow powierzchni sterowych. Liczba Reynoldsa w przeprowadzonych obliczeniach wynosita
2,9/y/Czmln. Profile skrzydta byly zadane na poczatku i nie podlegaly modyfikacji. Na rys. 9
przedstawiono uzyskane rozklady cyrkulacji i obciazenia wzdluz rozpietosci dla projektowych
wartosci C'z. Jak widaé, rozktady cyrkulacji dla wszystkich przypadkow sg bliskie optymalnym
(czyli w przypadku analizowanego tu skrzydla plaskiego — rozklady eliptyczne).
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Rys. 9. Rozktad cyrkulacji i obciazenia na zaprojektowanym skrzydle w punktach konstrukcyjnych

Ma rysunku 10 przedstawiono wartosci wspélczynnika Kv zwiazanego z oporem indukowa-
nym, przy czym wykres uzupelniono warto$ciami spoza zakresu projektowego. Teoretyczne mi-
nimum tego wspoélczynnika dla prezentowanego skrzydtla ptaskiego wynosi jeden. Jak widaé, jest
on praktycznie na poziomie minimum, podczas gdy poczatkowa warto$é¢ (dla skrzydla nieskre-
conego i z niewychylonymi powierzchniami sterowymi) byla wieksza i dodatkowo nie zapewniala

rownowagi.
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Rys. 10. Wartosci wspélezynnika Kv oporu indukowanego

Przekroje skrzydta z widocznymi wychyleniami powierzchni sterowych i rozkladami cidnienia
dla C'z skrzydta réwnym 0,8 (czyli spoza zakresu optymalizacji, ale przy zapewnieniu réwnowagi)
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przedstawiono na rys. 11. Wartosci i gradienty cisnien dla tych warunkéw zapewniaja przeptyw
bez jakichkolwiek tendencji do oderwania warstwy przyS$ciennej.
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Rys. 11. Przekroje i rozklady cisnienia w kolejnych przekrojach skrzydta dla C'z = 0,8

4. Przyklad rzeczywistego projektu latajacego skrzydla

Prezentowana metodyka projektowania zostala opracowana do realizacji projektu bezzato-
gowego samolotu obserwacyjnego, a uzyskane efekty okazaly sie w pelni zadowalajace. Ponizszy
przyktad pokazuje pelng idee takiego procesu projektowania.

W odréznieniu od pelnej metodyki projektowania [6], [7] w obecnej uproszczonej wersji
wyjsciowe profile przekrojéw sa zadawane na wstepnie i podlegaja w trakcie projektowania
jedynie ograniczonym modyfikacjom, w postaci wychylania cze$ci powierzchni traktowanych
jako segmenty symulujace klapy tylne lub przednie (noskowe).

Na rys. 12 pokazano wstepna geometrie uktadu samolotu z zastosowanymi poczatkowo syme-
trycznymi profilami przekrojow skrzydta, brakiem skrecen i bez wychylen powierzchni sterowe;j.
Funkcja celu uzyta podczas projektowania byty:

e minimalizacja oporu w pieciu punktach konstrukcyjnych — wartosciach wspoétczynnika sity
nosnej Cz = 0,1, 0,3, 0,5, 0,7 1 0,9, przy czym najwieksza wage mial Cz = 0,5 (gltéwny
punkt konstrukeyjny),

e zapewnienie réwnowagi podtuznej przy 5% zapasie statecznosci statycznej,

e niedopuszczenie do powstania nadmiernych podcisnien na nosku w zewnetrznych partiach
rozpietosci w celu zapobiezenia tendencji do oderwania i utraty statecznoéci podituznej
(,,pitch-up”).
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Rys. 12. wstepna geometria projektowanego samolotu

Uklad ten podlegal nastepnie projektowaniu/optymalizacji. Zmiennymi projektowania byly:

skrecenia w czterech przekrojach skrzydta i dwéch przekrojach wingleta,

5 wartosci katow natarcia,

3 segmenty klap przednich wychylanych niezaleznie, lecz o te same wartosci dla wszystkich
katéw natarcia (cieciwa wzgledna klap 25%),

3 segmenty klap tylnych wychylanych niezaleznie, lecz o te same wartosci dla wszystkich
katéw natarcia i cieciwie wzglednej 30-25%,

e 5 wartosci wychylen powierzchni sterowej (pojedynczej, bez segmentowania) w celu za-

pewnienia réwnowagi podtuznej samolotu

Obliczenia realizowane byty dla liczby Reynoldsa Re = 0,8/ v/Czmln.

Po okresleniu optymalnych warto$ci zmiennych projektowania wyznaczone wychylenia po-
szczegblnych segmentow klap” przednich i tylnych ,wkomponowano” w geometrie poszczegol-
nych profili (przekrojéw) skrzydla i wingleta. Jako dodatkowy element procedury zastosowano
wygtadzanie tak uzyskanych nowych profili. Rysunek 13 przedstawia geometrie kolejnych prze-
krojow skrzydta uwzgledniajaca wyznaczone wychylenia ,klap” oraz przekroje po wkomponowa-
niu tych wychylen w ksztatt konturu profili. Odpowiadaja one przekrojom skrzydta poczawszy
od czesci przykadtubowej, a konczac przy nasadzie wingleta.

Jak widaé, program optymalizacyjny okreslit dos¢ zaskakujace rozwigzanie, catkowicie nie-
zgodne z powszechnie stosowanym rozwigzaniem intuicyjnym. Przekroje przykadtubowe zostaly
wysklepione ujemnie (i ustawione pod duzym katem poprzez dodatnie skrecenie przekroju przy-
kadlubowego), co zwigkszylo podci$nienia na nosku i wygenerowalo silny moment zadzierajacy
w tej czesci skrzydla, przyblizajac uklad do réwnowagi podtuznej. Przekréj w obszarze zmiany
kata skosu krawedzi natarcia wygenerowal znaczne opuszczenie noska, zapobiegajace powstaniu
naturalnej tendencji generowania duzych podcisnien na takim uskoku. Natomiast przekroje kon-
cowe uzyskaly ksztalt klasycznych dodatnio wysklepionych profili o relatywnie duzej nosnoéci
i matych podci$nieniach na nosku.

Na kolejnym rysunku (14) przedstawiono geometrie i rozklady cisnienia na zaprojektowane;
konfiguracji samolotu dla C'z = 0,9, czyli dla gérnego punktu konstrukcyjnego. Jak widaé,
najwieksze podcisnienia wystepuja na wewnetrznych partiach rozpietosci, sugerujac male ryzyko
oderwania na koncéwce i wystapienia zjawiska ,pitch-up”, a w efekcie wystapienia problemdéw
z zachowaniem samolotu na duzych katach natarcia i z poprawnym sterowaniem samolotem.
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Rys. 13. Kolejne przekroje skrzydla z wychylonymi segmentami ,klap” oraz profile powstale
z wkomponowaniu tych wychylen w kontur



246

K. Kubrynski, K. Wiecko

Y 3
NX_04_KIK €z 0.883
Conf:09 Bet: 0.0 BetH: -2.961 o 0.0000
MASS FLUX B.C.-FORCES FROM 2nd ORDER PRESSURE FORMULA

Rys. 14. Geometria i rozklady cisnienia dla C'z = 0,9 po projektowaniu aerodynamicznym

Na rysunku 15 zaprezentowano rozktad cyrkulacji wzdtuz rozpietosci dla wartosci C'z od 0,1
do 1,0 (wiec az poza zakres konstrukcyjny) oraz przedstawiono optymalny rozklad wyznaczony
z twierdzenia Munka dla Cz = 0,5. Zaznaczono tez potozenia przekrojow, w ktérych okreslano
skrecenia skrzydta. Jak widaé, dla gléwnego punktu konstrukeyjnego (C'z = 0,5) niemal osiagnie-
to optymalny rozktad cyrkulacji, zapewniajgc niemal teoretyczne minimum wspdtczynnika Ko
(ktory dla tej konfiguracji moze osiagnaé¢ wartosé 0,778).
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Rys. 15. Rozklad cyrkulacji wzdluz rozpietosci zaprojektowanego ukladu skrzydla

Wykres na rysunku 16 przedstawia przebieg wartosci tego parametru dla réznych wartosci
wspotezynnika sity nosnej w warunkach réwnowagi podtuznej, zapewniajac w efekcie minimali-
zacje tzw. oporu wywazania (,trim drag”). Wskazano tez wartosci dla konfiguracji poczatkowej
(bez zapewnienia réwnowagi podluznej) oraz teoretyczne minimum.

Rozklad ci$nienia w czterech przekrojach skrzydla dla warunkéw z rysunku 14 (Cz = 0,9)
przedstawiono na wykresach na rys. 17. Maksymalne podcisnienia sugerujace ewentualny prze-
kréj, w ktérym rozpocznie sie oderwanie, lezy w polowie rozpictosci wewnetrznego segmentu
miedzy kadlubem i zalamaniem krawedzi natarcia (rys. 17b).

Rozklady wzdtuz rozpietosci wartosci maksymalnych podcisnien na nosku profilu pokazu-
ja bardziej szczegbdlowo potencjalnie krytyczne przekroje zagrozone najwczesniej oderwaniem
zaréwno na pierwotnej konfiguracji, jak i po projektowaniu — rys. 18.
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Rys. 16. Wartosci wspélezynnika Kv dla zaprojektowanego uktadu
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Rys. 17. Rozklady ci$nienia w czterech przekrojach skrzydia, Cz = 0,9

Jak widaé, dla pierwotnej geometrii krytyczny przekréj lezy w y = 1,2m, czyli w 92% polowy
rozpietosci (b/2 = 1,3m). Po projektowaniu przewidywany krytyczny przekréj dla konstrukeyj-
nego zakresu wspélezynnikéw sity nosnej (Cz = 0,1,...,0,9) lezy w y = 0,37m, czyli ponizej
30% polowy rozpietosci i powinien zapewnié¢ w pelni poprawne wiasnosci. Podci$nienia w ze-
wnetrznych partiach rozpietosci szybko rosng dopiero po przekroczeniu zakresu projektowego —

na rysunku 18 dla wartosci C'z = 1,0.



248

K. Kubrynski, K. Wiecko

@ |

Cpmin

(b)

Cpmin

Rys. 18. Rozklad maksymalnych podci$nien na nosku profili skrzydta przed projektowaniem (a) oraz po
procesie projektowania (b)

5. Podsumowanie i wnioski

Zaprojektowanie samolotu w ukladzie sko$nego latajacego, ktéry zapewnitby poprawne za-
chowanie w pelnym zakresie przewidywanych warunkow lotu, ale tez zagwarantowal dobre osiagi,
stanowi znaczace wyzwanie dla konstruktora. W pracy przedstawiono typowe problemy i wyzwa-
nia z tym zwigzane. Opracowana i zaprezentowana tu metodyka projektowania, oparta o pakiet
programéw KK-AERO i metody optymalizacyjne, stanowi istotne uproszczenie wezeéniej opra-
cowanej pelnej metodyki projektowania aerodynamicznego skrzydta [6], [7]. Tym niemniej, jak
wynika ze zrealizowanych juz projektow, zapewnia w pelni zadowalajace efekty przy umiarko-
wanym naktadzie pracy projektowej. Metoda ta zostala dwukrotnie zastosowana praktycznie
do opracowania bezzalogowych statkow latajacych w takim ukladzie aerodynamicznym, a wy-
niki (zaréwno obliczeniowe, jak i zweryfikowane badaniami w locie) w pelni potwierdzily jej
efektywnosé.
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Aerodynamic design and optimization of an aircraft in flying wing configuration

The paper describes a number of problems related to aerodynamic design of an aircraft flying in a
swept wing layout (without tail). The idea of a relatively simple methodology usable for design of such
a configuration is presented. The method uses software package KK-AERO which allows for multipoint
inverse design and optimizetion of a coomplex three-dimensional configuration. Despite relative simplicity
and limited workout, the results are fully satisfactory and provide much better characteristics compared
to classical, intuitive and non-numerical treatment.



