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CFD-FASTRAN - NARZEDZIE DO NUMERYCZNEJ ANALIZY OPLYWU OBIEKTOW PRZEZ
STRUMIEN POWIETRZA

CFD-FASTRAN - SOFTWARE PACKAGE FOR NUMERICAL ANALYSIS
OF FLOW AROUND A BODY BY THE AIR STREAM

W niniejszym artykule przedstawiono sposob wykorzystania specjalizowanego oprogramowania CFD-Fastran do
wspomagania procesow projektowania i realizacji prac badawczych obejmujgcych tematyke zwigzang z zagadnie-
niami optywu cial przez strumien powietrza. Opisano proces rozpoznawania walorow uzytkowych przedstawionego
programu oraz zilustrowano jego wykorzystanie na przyktadach konkretnych obiektow technicznych. Ponizszy material
przedstawia fragmenty prac badawczych prowadzonych przez autorow niniejszego opracowania. Z uwagi na charakter
tychze prac prezentowane wyniki nie zawierajq szczegotowych danych.

Stowa kluczowe: CFD-Fastran, numeryczna mechanika ptynow, proces symulacyjny.

The manner of use special software CFD-Fastran for computer aided design and study of flow around a body has been
presented in this paper. Authors described process of CFD-FASTRAN virtues recognition and presented examples of
using this program for selected technical objects. Presented material describe fragments of studies carried out by the
authors. Taking into consideration subject matter of this studies presented results don t include detailed data.

Keywords: CFD-Fastran, computational fluid dynamics, simulation process.

1. Wstep

Proces powstawania nowych obiektow sktada si¢ z wielu
faz, wérod ktorych jedna z najistotniejszych jest faza projekto-
wania obiektu. Poprawna realizacja tego etapu pozwala unik-
nac szeregu komplikacji w pdzniejszych pracach. Dlatego tez
tak istotng rol¢ odgrywaja obecnie narzedzia wspomagajace
proces projektowania. Uzyskane na tym etapie wyniki pozwa-
laja niejednokrotnie na obnizenie kosztow wytworzenia dane-
go obiektu, ale rowniez moga postuzy¢ do okreslenia stopnia
bezpieczenstwa eksploatowania konkretnego obiektu. Obec-
nie trudno wyobrazi¢ sobie produkcje okreslonego produktu
bez wczesdniejszej analizy jego ,,przysztosci”. Co prawda nie
mozna wszystkiego przewidzie¢ na etapie projektu, ale wyko-
rzystanie narzedzia stuzacego do symulacji okreslonych zagad-
nien znacznie zaw¢za obszar nieprzewidzianych sytuacji, ktore
moga pojawic si¢ w trakcie eksploatacji.

2. Charakterystyka pakietu cfd-fastran

W ostatnich latach w duzym tempie rozwija si¢ numerycz-
na mechanika ptynoéw, ktéra daje mozliwosci szerokiej oceny
zjawisk towarzyszacych strumieniowi przeptywu, udokumen-
towanie ich jeszcze na etapie prac wstgpnych i wprowadzeniu
poprawek do realizowanego projektu.

Owocem rozwoju tej dziedziny nauki jest migdzy innymi
oprogramowanie ktorego nazwa wyrdznia si¢ charakterystycz-
nym przedrostkiem CFD (CFD - Computational Fluid Dyna-
mics). Jednym z tego typu narzedzi jest program CFD-Fastran.
Oprogramowanie to umozliwia modelowanie zjawisk opltywu
cial przez strumien przeptywu.

1. Introduction

The process of construction new objects is made up of
many phase, among which the most important is phase of de-
sign. Correct execution this stage allows to avoid many compli-
cations in the future. That is why, new tools for computer-aided
design fulfil so significant role. Received results in this stage
allow to fall cost of produce given object. Furthermore they are
useful to characterize degree of safety of operation. At present
it is difficult to imagine production given object without prior
analysis its “future”. It is a known fact that it is impossible to
predict all situation in stage of design however using tools for
advanced simulation considerably narrow down area unforese-
en situation within using.

2 Characteristic of cfd-fastran software package

In recent years, development of numerical fluid dynamics is
very fast. It give possibility of broad evaluation phenomena of
fluid flow around an elements and substantiate its on prelimina-
ry stage of project as well as bring correction into effect.

Effect of development this science discipline is among
other things software with prefix CFD (CFD — Computational
Fluid Dynamics). One of this kind of software is CFD-Fastran.
This software make possible modeling flow around a body phe-
nomena, and theirs analysis.
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2.1. Pakiet programowy CFD-Fastran

CFD-Fastran jest pakietem programowym stuzacym do ba-
dania zagadnien dotyczacych optywu ciata strumieniem prze-
plywu o wiasciwosciach $cisliwych. Kompozycja programu
ma charakter modutowy. Wyszczeg6lni¢ mozemy w nim trzy
podprogramy [2]:

- CFD-Geom — preprocesor — w srodowisku ktérego naste-

puje przygotowanie siatki obliczeniowej modelu badan;

- CFD-Fastran — procesor — zapewniajacy mozliwosc¢ usta-
wienia warunkow poczatkowych realizowanych symula-
cji, oraz realizujacy proces obliczeniowy;

- CFD-View — postprocesor — stuzacy do wizualizacji
otrzymanych wynikow.

Caly pakiet mozna traktowa¢ jako wirtualny tunel aero-
dynamiczny w ktérym to obiekt badan obudowany jest przez
okreslona liczbe¢ elementarnych komorek. Komorki te moga
by¢ reprezentowane przez czworoboki badz tez trojkaty (dla
rozpatrywanego zagadnienia przeptywu plaskiego — 2D) lub
przez prostopadlosciany, ostrostupy i pryzmaty (dla zagadnien
przestrzennych — 3D).

2.2. Testy porownawcze

Jako jeden z pierwszych zadan badawczych, realizowanych
przy wykorzystaniu wyzej opisanego oprogramowania, byto
okreslenie jego walorow uzytkowych. W tym celu przeprowa-
dzono [2]:

- testy pordwnawcze zalecane przez producenta oprogra-

mowania, oraz;

- testy porownawcze dostgpne w roznych niezaleznych zro-

diach.

W przypadku rozpatrywania zagadnien aerodyna-
micznych jako standardowy test, najczgsciej spotykany
w literaturze, stosuje si¢ badanie optywu profilu NACA 0012
o cieciwie aerodynamicznej b=1m. Przed przystapieniem
do realizacji procesu obliczeniowego przygotowano siat-
ke obliczeniowa modelu, w ktorej geometria modelu,
tj. profil NACA 0012, obudowana zostata ptaszczyzna w ksztat-
cie litery C (rys. 1). Przyjecie takiego ksztattu siatki uwarunko-
wane bylo walorami geometrycznymi badanego obiektu.

Proces symulacyjny zrealizowano dla trzech przypadkow,
w ktorych dokonywano zmian kata natarcia o profilu oraz war-
tosci ci$nienia P i temperatury T strumienia w strefie niezabu-
rzonej, okreslanej w nomenklaturze programu ,,strefa dalekiego
pola”. Wartosci parametrow wejsciowych przeptywu dla poszcze-
golnych przypadkow przedstawiono w tabeli 1.
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Rys. 1. Widok siatki pomiarowej dla profilu NACA 0012

Fig. 1. View of calculation grid for NACA 0012

2.1. CFD-Fastran software

CFD-Fastran a software package is designed for flow aro-
und a body with compressible stream.Moreover, this software
has modular structure. We can distinguish three modules [2]:

- CFD-Geom — preprocessor - designed for mesh model

preparation,

- CFD-Fastran — processor — enable to determine initial
condition for simulation and realization of computation
process,

- CFD-View — designed for visualization received results.

The software, we can treat as a virtual wind tunnel in which
object is encased in elementary calculation cells. The cells have
varied shapes, for example: quadrilateral, triangle (for two-di-
mensional problems) as well as cubicoid, pyramid and prism
(for three dimensional problems).

2.2. Comparative tests

As a first work task, authors decided to reconnoiter CFD-
Fastran utilitarian virtues. To this end, carried out [2]:

- comparative tests announced by producer, and;

- comparative tests available in different independent so-

urces.

As a standard test for aerodynamic problem, is used NACA
0012 aerofoil profile test with aerodynamic chord 1m. Before
starting computational process it was necessary to create mo-
del’s grid. Geometry of model i.e. NACA 0012 aerofoil profile
was builded around by C-shaped figure (fig. 1). Adoption this
shape of grid was dictaded by specific geometry conditions the
object.

Simulation process was carried out for three case (three va-
lues of angle of attack « for profile and three values of pressure
P_and temperature 7 for undisturbed zone called “distant field
zone”. Values of initial parameters of the flow for particular
case are showed in the table 1.

Tab. 1. Dane wejsciowe do obliczen profilu NACAO012
Tab. 1. Initial prameters for calculation NACA 0012 aerofoil

profile
Przypadek 1 Przypadek 2 Przypadek 3
Case 1 Case 2 Case 3
U_=243,1[m/s;] U_=190,96 [m/s]; | U _=277,4 [m/s];
a=1,49 [°]; o=8,34 [°]; a=2,26 [°];
T.=300 [K]; T_=300 [K]; T.=300 [K];
P_=58560 [Pa]; P_=74525 [Pa]; P_=51300 [Pa];
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Do badan przyj¢to przeptyw turbulentny opisany za pomocg
réwnan Naviera-Stokesa. Dla kazdego z powyzszych przypad-
kow, jako model obliczeniowy, przyjeto model Roe’s. Natomiast
jako wzorzec do analizy pordwnawczej przyjeto wspotczynnik
ci$nienia Cp, definicje ktorego podaje ponizsza zalezno$é:

_P-P
Pl - ()

) P
gdzie: P - warto$¢ ci$nienia w danym punkcie na powierzchni
profilu; P_- warto$¢ cisnienia strumienia przeptywu w strefie
niezaburzonej; p - gesto$¢ strumienia przeptywu w strefie nie-
zaburzonej; V - predkos¢ strumienia przeptywu.

Przykladowy wyniki przeprowadzonych badan przedsta-
wiono na rysunku 2.

Dokonujac pordwnania otrzymanych wynikéw z danymi
otrzymanymi na drodze eksperymentalnej, zamieszczonymi
przez producenta oprogramowania, mozna stwierdzi¢, iz war-
tosci otrzymane w wyniku symulacji komputerowej pokrywaja
si¢ z warto$ciami otrzymanymi w trakcie realizacji ekspery-
mentu. Niemniej jednak widoczne sg pewne rdznice pomiedzy
poszczegblnymi ,,ogranicznikami” przyjmowanymi do rozwia-
zania wybranej metody obliczeniowe;j. Ich dobdr $cisle zwigza-
ny jest z jakoscig wygenerowane;j siatki oraz stopniem ztozono-
$ci modelu symulacyjnego i charakterem badanego przeptywu.

Zagadnienie optywu profilu byto dosy¢ prostym zadaniem
dlatego tez w kolejnym kroku przystagpiono do budowy modelu
skrzydta prostego o profilu NACAO0012 o rozpigtosci /=2,4 [m]
i cigciwie b=1 [m] (rys. 3).

O ile dysponowano wytycznymi co do jakosci siatki dla
profilu NACAO0012, to dla pozostatych przyktadow zamiesz-
czonych w niniejszym opracowaniu nie posiadano zadnych da-
nych. Dlatego tez postanowiono przeprowadzi¢ doswiadczenie
umozliwiajace wyznaczenie charakteru wptywu siatki oblicze-
niowej na warto$ci otrzymanych wynikow. Do rozwigzania tego
zagadnienia zbudowano trzy modele. W przypadku pierwszego
modelu zastosowano siatke obliczeniowg o bardzo rzadkim za-
geszezeniu komorek. Niewielkie zaggszczenie wygenerowane
zostato tylko w okolicach noska profilu i na krawedzi sptywy
skrzydta. Liczba wszystkich komorek tworzacych siatke oblicze-
niowa wyniosta n=123 424. Dla drugiego modelu siatka oblicze-
niowa zostata zageszczona tylko i wylacznie na jego obwodzie.
Dla tego modelu liczba wszystkich objetosci wynosita n=476
444. Natomiast model z numerem trzy ,,oklejony” zostat siatka
ktora zostata zaggszczona zar6wno na obwodzie skrzydta jak
i w przestrzeni go otaczajacej. W tym przypadku liczba komo-
rek stanowiacych siatk¢ obliczeniowa wynosita #=634 018.
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Rys. 2. Wykres Cp=f(x/b) dla 2z/b=0,9; Ograniczniki obliczeniowe:
OC - Osher-C, MM - Mim-Mod, FO — First Order

Fig. 2. Graph Cp=f(x/b) for 2y/b=0,9: OC - Osher-C, MM - Mim-
Mod, FO — First Order

Research, based on turbulent flow, was described by Na-
vier-Stokes equations. Simulations for above mentioned cases
used Roe’s calculation model. As a reference standard authors
assumed pressure coefficient Cp defined as:

L R ey

where: P - pressure in a given point of aerofoil profile; P_- pres-
sure of fluid flux in undisturbed zone; p - density of fluid flux in
undisturbed zone; ¥ - velocity of fluid flux.

Examples of the results of calculation are presented in fi-
gure 2.

Comparing results carried out by experiment and simula-
tion process, reveals that values received from wind tunnel ex-
periment are consistent with values received with aid of com-
putational simulation. Any discrepancies are connected with
quality of generated grid and complexity simulation’s model
and nature of the flow.

Problem of flow around profile is rather simply so, there-
fore in next step authors was built model of wing NACA 0012
(span /=2,4m and chord b=1m, fig. 3).

Authors had data concern mesh quality for NACA0012 but
for others examples placed in this paper they didn’t have the
data. For this reason authors decided carry out experiment con-
sist in calculate aerodynamic characteristic for different mesh.
To do experiment they built three models. For first model they
built very thin mesh with not large concentration in the vicin-
ity of aerofoil profile nose and trailing edge. Number of cells
in mesh amounted to n=123 424. For second model they built
mesh with concentration only on wing’s periphery, and number
of cells in mesh amounted to n=476 444. For third model they
built mesh with concentration on wing’s periphery as well as on
surround space. Number of cells in the third model amounted
to n=634018. Manner of mesh concentration are presented in
figure 4.

Rys. 3. Widok skrzydta prostego z umiejscowionymi plaszczyznami po-
miarowymi

Fig. 3. View of wing with mesurement s plane
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Sposob zageszczenia siatki dla poszczegdlnych modeli przed-
stawia rysunek 4.

Pomiar warto$ci parametru Cp przeprowadzono w dwoch
plaszczyznach. Pierwsza z nich umiejscowiona zostata w po-
blizu osi symetrii skrzydta rownej 2z/6=0,1, druga natomiast
w poblizu koncowki skrzydta rownej 2z/6=0,9 (rys. 3). Obli-
czenia realizowano dla nastepujacych danych wejsciowych:

kat natarcia skrzydta 0=6[°];

wektor predkosci U _=190,96 [m/s];
cisnienie P =101325 [Pa];
temperatura T, =293 [K].

Przyktadowy wyniki przeprowadzonych badan przedsta-
wiono na rysunku 5. Z przeprowadzonych testow w sposob
jednoznaczny wynika, iz jakos¢ siatki obliczeniowej ma istotny
wplyw na wartos$ci otrzymanych wynikow. Tak wigc, od ilosci
komorek stanowiacych siatke obliczeniowg i sposobu ich roz-
mieszczenia zalezy wynik obliczen.

Nie poprzestajac na tych dwoch numerycznych doswiad-
czeniach przeprowadzono kolejny test, tym razem dla skrzydla
skosnego. Rowniez i w tym przypadku profil uzyty do kon-
strukcji geometrii skrzydta oparty zostat na profilu NACA0012.
Warto$¢ cigciwy skrzydta w jego osi symetrii wynosi b,=2 [m],
natomiast na krawedzi skrzydta b,=1 [m]. Rozpigto$¢ skrzydia
wynosita /=7,2 [m]. Tym razem nie przeprowadzano doswiad-
czen majacych na celu ustalenie wlasnosci siatki obliczeniowe;.
Bazujac na wynikach dotychczasowych doswiadczen wygene-
rowano siatke zawierajacg 2 079 266 komorek, ktore umiesz-
czono w 18 obszarach. Zageszczenie komorek zdefiniowano
w poblizu skrzydta (tak zbudowana siatka dawata pewno$é
poprawnego uwarunkowania zadania). Rowniez i w tym przy-
padku jako wielko$¢ porownawczg wybrano warto§ci wspot-
czynnika ci$nienia C .

Na rysunku 6 przedstawiono przyktadowy wynik przepro-
wadzonych badan.

Poniewaz otrzymane wyniki w okreslonych obszarach od-
biegatly od danych przyjetych za wzorzec, postanowiono zmo-
dyfikowac siatke dokonujac zageszczenia komoérek na kon-
cowcee skrzydla z automatycznym rozrzedzeniem w jej czesci
srodkowej. Wyniki otrzymane dla tego przypadku przedstawia
rysunek 7.

Przeprowadzona modyfikacja siatki obliczeniowej uwi-
docznita mozliwosc¢ ,,zepsucia” rozwigzania zadania. Okazato
si¢, ze whasciwy doboru liczby i sposobu rozmieszczenia ko-
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Rys. 4. Widok sposobu zageszczenia siatek dla poszczegolnych modeli

Fig. 4. View of maner grid concentration for individual model

Measurement of essential quantities for calculate Cp car-
ried out in two planes. First plane was situated nearby axis of
symmetry of wing which amounted 2z/6=0,1. Second plane
was situated nearby end of wing which amounted 2z/6=0,9 (fig.
1). Research was carried out for following input data:

angle of attack a=6°;

velocity vector U, =190,96 m/s;

pressure P =101325Pa;

temperature T =293 K.

Examples of the results of calculations are presented in fig-
ure 5. Carried out tests gave the proof that quality of grid have
an influence on result’s values. Hence, the number of grid cels
and manner of their lay-out affect results of simulation.

Authors didn’t stop at that the research, and they performed
the tests for swept wing and aerofoil profile NACA0012. Chord
of the wing at axis of symmetry amounted to b,=2[m] and on
edge of wing amounted to b,=1[m]. Wingspan amounted to
1=7,2 [m]. with use results of previous tests authors built mesh
with concentration at periphery of wing. In this case, authors
didn’t test quality of grid. On the basis on results, received in
previous test for straight wing, was generated grid included
2 079 266 cels which are located in 18 areas. Near by the wing,
grid was thicked (as for straight wing). As a comparative value
was choosen value of pressure coefficient Cp. On figure 6 was
presented example of the received results.

Received results differ from assumed standard, hence au-
thors affirmed that grid should be concentrated at the end of the
wing with rare faction in central part. Received results show
figure 7.

Modification of the grid demonstrate possibility of results
“deterioration”. This research reveals problem of properly se-
lection of cells number and theirs locations in all volume of the
grid. Authors draw a conclusion that: lack of experience in grid
generation can be the cause of receving incorrect results.

0,0 02 04 0.6 0.8 1.0
x/b [m]

Rys. 5. Wykres Cp=f(x/b) dla skrzydta prostokqtnego dla 2z/b=0,9
Fig. 5. Graph Cp=f(x/b)for 2z/b=0,9
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Rys. 6. Wykres Cp=f(x/b) dla skrzydla skosnego dla 2z/b=0,9
Fig. 6. Graph Cp=f(x/b)for 2z/b=0,9

morek w calej objetoscei siatki obliczeniowej jest bardzo istot-
ny. A zatem z powyzszego materiatu wynika, ze brak doswiad-
czenia w sposobie generowania siatki obliczeniowej moze by¢
przyczyna otrzymania btednych wynikow.

3. Numeryczna analiza zjawiska optywu strumieniem przepty-
wu wybranych obiektow

Przeprowadzone testy poréwnawcze pozwolily stwierdzié,
ze scharakteryzowane we wstepie niniejszej pracy oprogramowa-
nie, moze z powodzeniem by¢ wykorzystane do analizy zjawiska
optywu dowolnego obiektu przez strumien przeptywu. Zatem,
postanowiono zamodelowaé geometri¢ bomby lotniczej 1 prze-
prowadzi¢ badania majace na celu okreslenie wptywu przyjetej
wzajemnej konfiguracji geometrycznej czesci czotowe, srodko-
wej 1 tylnej na wlasnos$ci aerodynamiczne badanego obiektu.

W tym celu zamodelowano geometri¢ bomby w jej pod-
stawowej konfiguracji geometrycznej (zgodnej z dokumentacja
techniczng — rysunek 8).

Wyznaczono dla tego wariantu podstawowe parame-
try aerodynamiczne takie jak wspotczynniki: sity oporu
i sity nosnej. Ponadto, wykorzystujac mozliwosci programu
CFD-View dokonano analizy rozkladu warto$ci ci$nienia na
powierzchni bomby (rys. 9) jak i w przestrzeni ja otaczajace;.

W kolejnym kroku dokonano wspomnianej juz modyfi-
kacji konfiguracji geometrycznej bomby budujac 9 kolejnych
wariantow (rys. 10). Badania i analiz¢ przeprowadzono dla
dwoch grup obiektow W1-W5 1 W6-W 10, zwigzanych z ksztat-

Rys. 8. Przekrdj bomby lotniczej w konfiguracji podstawowej

Fig. 8. Section of aircraft’s bomb for basis configuration
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Rys. 7. Wykres Cp=f(x/b) dla skrzydta skosnego dla 2z/b=0,9 dla mode-
lu z zageszczong siatkq na koncu skrzydila

Fig. 7. Graph Cp=f(x/b) for 2z/b=0,9 for grid concentrated at the end
of the wing

3. Numerical analysis of the flow around selected objects

Realized comparative tests allow to affirm that described
software can be used for analysis of flow around aircraft’s ele-
ments. Therefore, authors desided to model aircraft’s bomb geo-
metry and to perform simulation for evaluation of front, centre
and rear geometry influence on aerodynamic’s characteristic
the object. To this end, bomb geometry for basis configuration
was built (according to technical documentation — fig. 8).

For assumed variant, aerodynamic characteristic such as
aerodynamic drag and aerodynamic lift has been calculated.
Furthermore, the software gave possibility to analyze pressure
distribution on bomb’s surface and surrounding space.

Next simulation was carried out for eight modified geome-
try version (fig. 10.). Research and analysis was realized for the
following objects W1-W5 and W6-W 10 connected with bomb’s
front geometry. Examples of results are present on figure 11.

Carried out results gave possibility of selection best geome-
try configuration with optimal parameters C, Cy of the bomb
(C, Cy - coefficients of aerodynamic drag and lift)

Ejection seat applied on aircraft TS-11 ISKRA was an ano-
ther object of research. The ejection seat has a specific geome-

Rys. 9. Rozktad wartosci cisnienia na powierzchni bomby

Fig. 9. Pressure distribution on bomb's surfac
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Rys. 10. Warianty konfiguracyjne obiektu badan

Fig. 10. Variants of model geometry

tem czg$ci czotowej bomby. Przyktadowe wyniki dla pierwszej
grupy przedstawiono na rysunku 11.

Przeprowadzone badania pozwolily na wybdr konfigura-
cji geometrycznej pozwalajacej na uzyskanie jak najlepszych
warto$ci parametrow C i C bomby (C, C, - wspolczynniki
aerodynamiczne sily oporu i sity no$nej)

Kolejnym obiektem badan byt fotel katapultowy stosowany
na samolotach szkolno-bojowych TS-11 Iskra. Specyfika budo-
wy siatki obliczeniowej dla tej klasy obiektow zwigzana jest
z przyjeciem wiasciwej topologii obiektu, stanowiacej podsta-
we¢ do wyznaczenia obszarow obliczeniowych siatki. Nieregu-
larnos$¢ ksztaltu wymuszato przyjecie okreslonych uproszczen
w budowie geometrii obiektu, ktore nie wnosza dodatkowych
bledow do wartosci otrzymanych wynikow (rys. 12) [4].

Istota badan tego typu obiektow zwigzana jest z analiza
bezpieczenstwa zatogi wojskowych statkow powietrznych
w sytuacjach awaryjnych. Znajomo$¢ charakterystyk aerody-
namicznych ukladu fotel-pilot jest jednym z elementéw po-
zwalajacych na realizacj¢ numerycznej symulacji procesu kata-
pultowania w przyjetych warunkach lotu. Analiza uzyskanych
w ten sposob wynikow moze postuzy¢ do okreslenia warunkow
bezpiecznego uzycia fotela katapultowego lub tez badania wy-
padkow/katastrof lotniczych z udzialem wojskowych statkow
powietrznych.

Jednym z kolejnych obiektow badan byt samolot MiG-29
[3]. Ztozono$¢ poruszanego problemu przejawiala si¢ w spo-

Zaleznos¢ Cx=f(alfa)
Cx

[ &3
>
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Ay A w3
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-25-20-15-10 -5 0 5 10 15 20 25
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Rys. 11. Wykres zaleznosci C =f(a) dla wariantow WI1-W5
Fig. 11. Graph C =f(q) for variants W1-W5

try which cause necessity of shape simplification and creation
proper grid topology (fig. 12) [4].

Essence of the study this type of objects is connected with
aircraft’s crew safety analysis during emergency situations.
Knowledge about aerodynamic’s characteristics is one of the
elements which give possibility to prepare numerical simula-
tion of emergency escape process for assumed flight conditions.
Analysis of carried out results can be used for specification of
ejection seat safety using. Furthermore it can be use for study
about accidents or catastrophes analysis of the military airtcra-
fts.

One of the following object of studies was aircraft MiG-29
[3]. Complication of raising the problem showed in grid gene-
ration and selection initial parameter of computation. In this
case, it was necessary to built proper grid topology and area of
calculation grid. Number of the area came to 93. Grid genera-
tion process is the most time — consuming from anong all. Par-
ticipation of this stage in whole research process achieve 80%
of time, which in presented case came to 5 months. Figure 13
present calculation grid division on aircraft’s surface.

After completing computation process, module CFD-View
was used for analysis of pressure distribution on model’s surfa-
ce and surrounding space (fig. 14). Moreover authors calculated
aerodynamic characteristics such as coefficients of aerodyna-

Rys. 12. Widok fotela katapultowego oplywanego przez przyktadowe
strumienie przeplywu

Fig. 12. View of ejection seat simulation model with flow stream visu-
alisation
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sobie generacji siatki obliczeniowej i doborze parametréw
poczatkowych obliczen. Nie jest to juz prosty model skrzydta
gdzie wystarczylo stworzy¢ osiemnascie obszar6w zawieraja-
cych elementarne objgtosci. W przypadku obiektu techniczne-
go jakim jest samolot nalezalo w sposdb poprawny zbudowaé
topologi¢ obiektu, ktora postuzyta do wygenerowania obsza-
roéw siatki obliczeniowej. Liczba tych obszaréw wynosita 93.
Proces budowania siatki obliczeniowej jest najbardziej czaso-
chtonnym etapem pracy. Jego udziat w calym procesie badaw-
czym niejednokrotnie sigga osiemdziesigciu procent czasu, co
w przypadku geometrii samolotu MiG-29 i jego siatki oblicze-
niowej wyniosto 5 miesigcy. Na rysunku 13 przedstawiono po-
dziat siatki obliczeniowej na powierzchni samolotu.

Po zakonczeniu procesu obliczeniowego, wykorzystujac
modut CFD-View, przeanalizowano rozktad wartosci ci$nie-
nia dookota badanego modelu jak i na jego powierzchni (rys.
14). Korzystajac z informacji zawartej w plikach tekstowych
wyznaczono charakterystyki aerodynamiczne, tj. wspotczynni-
ki sit i momentéw aerodynamicznych. Otrzymane wyniki po-
réwnano z warto$ciami otrzymanymi z badan modelu samolotu
w tunelu aerodynamicznym. Z przeprowadzonego poréwnania
wynika, Ze wraz ze wzrostem kata natarcia strumienia przepty-
wu rozbiezno$¢ pomigdzy uzyskanymi wynikami rosna i dla
kata natarcia 20° wynosza 15%.

Rys. 13. Widok siatki powierzchniowej
Fig. 13. View of surface grid

mic forces and moment. Received results was compare with
data from wind tunnel. This comparison give an conclusion that
according to growth flow stream angle of attack follow growth
of divergence between simulation and wind tunnel results and
for angle of attack 20° amount to 15%.

X - e 1 > |
R - 4

-

Rys. 14. Rozktadu cisnienia na powierzchni samolotu MiG-29

Fig. 14. Pressure distribution on aircraft MiG-29 surface

Rys. 15. Widok modelu samolotu MiG-29 zawieszony w przestrzeni pomiarowej tunelu aerodynamicznego

Fig. 15. View of aircraft MiG-29 situated in measurement space of wind tunnel

4. Wnioski

Z przedstawionych w niniejszym opracowaniu analiz wy-
nika, ze wyniki otrzymane dla poszczegélnych testow z duza
doktadnos$ciag pokrywaja si¢ z przyjetymi wzorcami. Wyniki
uzyskane dla zbudowanych modeli obliczeniowych r6znig si¢
w granicach 10+20% w stosunku do danych uzyskanych na
drodze przeprowadzonych eksperymentéw w tunelu aerodyna-

4. Conclusions

Presented in this paper analysis and tests reveals that re-
sults of simulation process agree with established standards
with great accurancy. Received simulation’s results are differed
from wind tunnel’s results by 10-20% (taking into considera-
tion subject matter of this studies presented results don’t inc-
Iude detailed data). Values of received results divergence are
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micznym (z uwagi na ich charakter nie zamieszczono warto$ci
konkretnych parametrow w niniejszym opracowaniu). Uzy-
skane rozbieznosci wynikaja w gltéwnej mierze z faktu silnej
korelacji jakos$ci zbudowanej siatki obliczeniowej z uzyskany-
mi wynikami obliczen. Ponadto istotne znaczenie na warto$¢
otrzymanych wynikéw ma rowniez dobor modelu turbulencji
oraz sposobu rozwigzania zadania (wyboru metody obliczenio-
wej).

Przedstawione w niniejszym artykule przyklady wykorzy-
stania narzedzia programowego z rodziny CFD stuzg do wy-
znaczenia i analizy wlasciwosci aerodynamicznych badanych
obiektow. Uzyskana w ten sposéb informacja jest podstawg do
podjecia prac majacych na celu okreslenie waloréw lotnych ba-
danych obiektow oraz analizy bezpieczenstwa ich uzycia, co
z uwagi na charakter warunkow w jakich nastepuje ich uzyt-
kowanie jest niezwykle istotne. Znajomos$¢ tych walorow po-
zwala okresli¢ np. zachowanie si¢ uktadu fotel-pilot w sytuacji
awaryjnego opuszczania wojskowego statku powietrznego, czy
tez wyznaczenie toru lotu zrzuconej bomby lotniczej w celu
zbadania czy nie wystapi kolizja wymienionych obiektow
z samolotem-nosicielem. Z uwagi na powyzsze, przedstawione
oprogramowanie (CFD-Fastran) moze w sposob istotny wspo-
moc proces projektowania okreslonych obiektow technicznych
oraz weryfikowania okre§lonych charakterystyk obiektow juz
eksploatowanych.
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