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Cele

Celem kursu jest zapoznanie studentow z podstawowymi zagadnieniami dotyczacymi
zjawisk przeplywowych istotnych dla wlasnosci aerodynamicznych samolotu.
Demonstracja wybranych zagadnien z zakresu aerodynamiki oraz omowienie typowych
metod stosowanych w aerodynamice (zarowno analitycznych jak 1 numerycznych).
Studenci zapoznajq si¢ rowniez z typowymi problemami od strony praktycznej, w czesci
laboratoryjnej. Efektem koncowym kursu bedzie nabycie umiejetnosci wykorzystania
zasad projektowania aerodynamicznego w celu osiagniecia wymaganych wlasnosci
aerodynamicznych. Ponadto, studenci beda w stanie poprawnie i wydajnie wykorzystywa¢
wybrane narzedzia projektowania aerodynamicznego.




V.

Program
Wprowadzenie i podstawowe pojecia

Podstawowe informacje z zakresu mechaniki lotu
Aerodynamika profili lotniczych
a. typowe profile i ich charakterystyki
b.oplyw poddzwiekowy, transoniczny i nadzwiekowy
C. typowe zachowania/zjawiska aerodynamiczne, np. przeciggniecie, buffet
d.urzadzenia hiperno$ne
Aerodynamika skrzydel
a. Oplyw skrzydla
b.Rodzaje i whasciwosci skrzydel
C. Dystrybucja sily nosnej
d.Opor indukowany

e. Dodatkowe urzadzenia, np. winglets




V. Efekty instalacyjne od napedéw/gondoli
V1. Metody numeryczne w aerodynamice

a. Metody potencjalne, nielepkie oraz metody bazujace na sprzezeniu metod
potencjalnych z analitycznym rozwigzaniem warstwy przysciennej

b.Metoda Reynolds-averaged Navier-Stokes equations (RANS-CFD)

c. Metody Large and Detached Eddy Simulation (LES/DES)

VIl. Aerodynamika eksperymentalna/techniki pomiarowe
VIIl. Koncepcyjne uklady konstrukcyjne samolotow majace na celu redukcje emisji CO2

oraz redukcje halasu




Wymagania wstepne
Podstawowa wiedza (na poziomie akademickim) w zakresie:

- Matematyki
- Mechaniki plynow

- Aerodynamiki (zakres Aerodynamika I)
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Warunki zaliczenia

Kolokwium laboratoryjne: 30%
Egzamin: 70%




Typowy samolot pasazerski
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Podstawy mechaniki lotu
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Rysunek z Introduction to Airplane fligh mechanics by D. G. Hull




Podstawy mechaniki lotu

Rozwazajac lot samolotu, wypadkowg sil¢ aerodynamiczng R mozemy zapisa¢ przy uzyciu
dwach sktadowych sity, (1) sita nosna L (lub P,) — prostopadta do wektora predkosci V,, oraz

(2) sita oporu — D (lub P,) — réwnolegta do wektora predkosci V,,. Sity te mogg zosta¢ zapisane
w odniesieniu do lokalnego uktadu odniesienia samolotu w nastepujacej formie.

L = Ncos(a) —Asin(a) (1.1)
D = Nsin(a) + Acos(a) (1.2)

Weight

W przypadku lotu ustalonego (brak przyspieszenia), sita nosna jest rowna sile ciezkosci
samolotu, tj. L = W, natomiast w kierunku réwnoleglym do wektora predkosci V,, sita ciggu
musi by¢ rowna sile oporu, tj. T = D,

Rysunek z Aerodynamics for Engineers by J.J. Bertin, R.M. Cummings




Podstawy mechaniki lotu

W ogolnym przypadku kierunek sity no$nej generowanej na ptacie nie pokrywa si¢ ze srodkiem
cigzkosci samolotu (cg). W przypadku pokazanym ponizej powstaje pozytywny moment
pochylajacy.
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Aby zrownowazy¢ wygenerowany na placie moment ustawiamy odpowiednio statecznik
poziomy w celu generacji dodatkowej sity nosnej za Srodkiem ciezkosci, tak aby suma
momentow wzgledem srodka ci¢zkosci byta rowna zeru.

Z My =0  (13)

W takim przypadku mowimy, ze samolot jest wytrymowany. Niemniej jednak tego typu
dziatanie wigze si¢ z generacjg dodatkowego oporu, ktory nazywamy oporem od trymowania.
Warto zwrdci¢ uwage na fakt, iz opor od trymowania jest rozumiany jako opor liczony jedynie
od sity nosnej stuzacej do trymowania. Natomiast caltkowity opor statecznika jest wliczany do

calkownego oporu samolotu. Rysunek z Aerodynamics for Engineers by J.J. Bertin, R.M. Cummings




Podstawy mechaniki lotu

Jak juz wspomniano, W 0golnym przypadku srodek parcia (cp) (tzn. punkt na cieciwie,
wzgledem ktorego moment aerodynamiczny jest rOwny zeru) nie pokrywa si¢ ze srodkiem
ciezkosci (cg). W zwiazku z tym powstajg trzy momenty od sit wzgledem osi uktadu
wspotrzednych. Momenty te sa zdefiniowane nastepujgco.

Moment pochylajacy (ang. pitch
moment) — moment wzgledem osi
poprzecznej. Moment ten jest wynikiem
oddzialywania sity nosnej 1 sity oporu.
Dodatnia wartos¢ jest w przypadku gdy
nos samolotu jest unoszony do gory.

Moment przechylajacy (ang. roll
moment) — moment wzgledem osi
podtuznej. Powstaje wskutek roznicy sity

nosnej na skrzydtach, np. wychylenie Longitudinal

lotek. Dodatnia wartos¢ jest w przypadku

gdy prawa koncowka skrzydta porusza si¢
w dot

Moment odchylajacy (ang. yaw
moment) — moment wzgledem osi
pionowej. Dodatnia warto$¢ jest w

przypadku gdy nos samolotu porusza si¢ w
prawa strone (jak widzi pilot).
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Rysunek z Aerodynamics for Engineers by J.J. Bertin, R.M. Cummings




Podstawy mechaniki lotu

Kierunek lotu

<€

OS¢ silnika

Lot poziomy z silg ciggu skierowang w Lot poziomy z silg ciggu skierowang w
gorg dot

Gdzie, Ty, jest to calkowita sita ciagu od napedu, T, jest to sktadowa pozioma catkowitej sity
ciggu. W przypadku ustalonego lotu, sktadowa pozioma calkowitej sily ciggu jest réwna
calkowitej sile oporu. Tj jest to sktadowa pionowa catkowitej sity ciggu. Sktadowa pionowa sity
ciaggu moze wspomagac¢ catkowita sile nosna, badz przeciwdziala¢ calkowitej sile nosnej.
Oczywiscie w zaleznosci od tego czy samolot operuje na dodatnich czy ujemnych katach
natarcia.




Podstawy mechaniki lotu

Lot poziomy
AL
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Podstawy mechaniki lotu

Znizanie
T L
T D L =Wcos(y)
‘ y T +Wsin(y) =D
[ |
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Podstawy mechaniki lotu

Zakret

Curved flight path

’ . i = gyt
Center of turn ¥

$"' - "'_‘ [

Ll-.MI

Start of turn -l . .
=" Btraight-line flight path

Widok tyt

[ER3RE]

Lift

Wing plane

Bank angle

Haorizon

U RIERTY

Rysunki z Introduction to Aerospace Engineering with a Flight Test Perspective by S. Corda and
Basic Flight Mechanics: A Simple Approach Without Equations by A. Tewari




Podstawy mechaniki lotu
W przypadku zakretu, samolot musi by¢ pod pewnym katem przechylenia @ tak aby sktadowa
pionowa sily nosnej rownowazyla sile cigzkos$ci, natomiast sktadowa pozioma sity nosnej
rownowazyta sile odsrodkowa.

L, =Lcos(®) =W (1.4)
L, =12 —W?2 (1.5)

Wprowadzmy wspotczynnik przecigzenia, ktory jest zdefiniowany jako stosunek sity nosnej do
ciezaru samolotu.

L
n=vs (1.6)
Wstawiajac (1.6) to (1.4) oraz (1.5) otrzymujemy odpowiednio nast¢pujace zaleznosci:
1
n= 05 (@) (1.7)

L, =W+n?—1 (1.8)




Podstawy mechaniki lotu
Wiedzac, ze samolot w ustalonym zakrecie 0 promieniu R bedzie doswiadczal przyspieszenia
2
dosrodkowego a, = V%, mozemy z tatwoscig zapisac sile odsrodkowg dziatajgca na samolot w

Kierunku poziomym.

L, = —— (1.9)

Ostatecznie, porownujac (1.9) 1 (1.8) mozemy otrzymac¢ nastepujace zaleznosSci.
2 2
Vo Vo

- gVnZ — 1 ~ gtan(®) (1.10)
Y dy _ gvn? —1 _ gtan(®) (1.11)

Powyzsze zaleznosci jednoznacznie potwierdzaja co jest ogolnie znane w kontekscie
manewrowos¢ samolotu. Podsumowujac, w celu wykonania zakr¢tu o malym promieniu
musimy zmniejszy¢ predkosé, badz dopusci¢ do wigkszych przecigzen (jest to szczegolnie
Istotne w przypadku wojskowych samolotow mysliwskich).




Podstawy mechaniki lotu

Kontynuujac rozwazania dotyczace manewrowosci samolotu, najbardziej pozadane cechy to
pokonywanie zakretéw 0 mozliwie matym promieniu a jednocze$nic mozliwie najwyzsza
szybko$cig zmiany kierunku. Jak latwo wywnioskowa¢ z zaleznosci (1.10) i (1.11) oraz
wykresow ponizej, moze to by¢ jedynie osiggnig¢te przy dopuszczeniu duzych przecigzen oraz
niskiej predkosci lotu. Dopuszczalne maksymalne przecigzenia sa determinowane przez
ograniczenia konstrukcyjne oraz ludzkie, natomiast minimalna predko$s¢ lotu wynika
bezposrednio z ograniczen acrodynamicznych.
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Rysunek z An Introduction to Aircraft Performance by M. Asselin




Aerodynamika — sily i momenty
Sity 1 moment aerodynamiczne sg generowane w wyniku dwoch nastepujacych czynnikow: (1)
rozktadu ci$nienia na optywanej bryle oraz (2) napr¢zen stycznych powstatych w wyniku sit
tarcia w warstwie przysciennej.

Rozwazmy profil aecrodynamiczny ustawiony pod jakims katem a w jednorodnym przepltywie z
predkoscia V,,, jak pokazano ponizej. W wyniku rozkladu ci$nienia I powstalych naprezen
$cinajacych na powierzchni plata generowana jest calkowita sita acrodynamiczna R oraz w
0golnym przypadku moment M aerodynamiczny.

Rysunki z Fundamentals of Aerodynamics by J. D. Anderson, Jr.




Aerodynamika — sily i momenty
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Rozwazajac gorng czes¢ ptata (strona ssgca), sktadowe normalne 1 styczne nieskonczenie mate;j
sity aerodynamicznej wyrazone sg nastepujgco:

dN, = —p,ds, cos(8) — t,ds,sin(0) (1.12)

dA, = —p,ds,sin(0) + t,ds,cos(6) (1.13)
Natomiast w przypadku dolnej cze$¢ ptata (strona cisnieniowa), mamy

dN; = p;ds; cos(0) — 1;ds;sin(6) (1.14)

dA; = p;ds;sin(0) + t;ds;cos(0) (1.15)

Rysunek z Fundamentals of Aerodynamics by J. D. Anderson, Jr.




Aerodynamika — sily i momenty
Catkujac (1.12), (1.13), (1.14) 1 (1.15), otrzymujemy catkowite wartosci sktadowych
normalnych i stycznych sity aerodynamicznej w lokalnym do ptata uktadzie odniesienia

TE TE
N =— (pu cos(6) + Tusin(H))dsu + (pl cos(8) — Tlsin(H))dsl (1.16)
LE LE
TE TE
A= (—pysin(0) + t,cos(0) )ds, + (plsin(e) + Tlcos(H))dsl (1.17)
LE LE

Nieskonczenie maty moment aerodynamiczny od gornej 1 dolnej powierzchni plata
otrzymujemy nastepujgco:
dM,, = (p, cos(8) + 1ysin(0))ds,x + (—pysin(0) + t,cos(0))ds,y (1.18)
dM,; = (—pl cos(0) + Tlsin(H))dslx + (plsin(Q) + TlCOS(H))dSly (1.19)

Ostatecznie, catkujac (1.18) 1 (1.19 ) otrzymujemy catkowity moment wzgledem krawedzi
natarcia

TE
M, = f (pu cos(8) + Tusin(H))x + (—pusin(é?) + Tucos(H))y]dSu
L

E
TE

+ Jf |(=p; cos(0) + 7;5in(0) )x + (p;sin(8) + t,c05(0))y|ds; (1.20)
LE




Wspolczynniki aerodynamiczne

Cisnienie dynamiczne:

2
Poo Voo
qOO — 2
Wspodlczynnik cisnienia:
P—D
C, =—
o
Wspotczynnik oporu tarcia:
C T
f oo
Wspodlczynniki sity nosnej 1 sity oporu:
C = C
L= oD~
oo
Wspoteczynniki momentow:
M
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Minimalna i maksymalna predkosc lotu
Typowe przebiegi wspotczynnikoéw sity nosnej oraz sity oporu w zaleznosci od kata natarcia
zostaty przedstawione ponize]
|

\ Angle of attack, a

Predkosc¢ przeciggniecia:

2W
Vstau = (1.26)
pOOSCLmax
Maksymalna predkosc:
2Tmax
Vo= \/prCDmin (1.27)

Rysunek z Fundamentals of Aerodynamics by J. D. Anderson, Jr.




