BiuLETyN WAT
VoL. LV, Nr 4, 2006

Doswiadczalne charakterystyki aerodynamiczne
modelu samolotu dalekiego zasi¢gu ze skrzydlem
o ujemnym kgcie skosu w oplywie symetrycznym

ALEKSANDER OLEJNIK, STANISELAW KACHEL,
ADAM KRZYZANOWSKI, MICHAL FRANT, CEZARY SKRODZKI,
LECH JARZEBINSKI*, ANDRZEJ FRYDRYCHEWICZ*

Wojskowa Akademia Techniczna, Instytut Techniki Lotniczej,
00-908 Warszawa, ul. S. Kaliskiego 2
*PZL EADS, Warszawa-Okgcie S.A,
02-256 Warszawa, Al. Krakowska 110/114

Streszczenie. W pracy przedstawiono wyniki badan do$wiadczalnych charakterystyk aerodyna-
micznych modelu kilkumiejscowego samolotu pasazerskiego dalekiego zasiggu ze skrzydlem
o ujemnym kacie skosu. Badania wykonano dla modelu w wersji jednosilnikowej i dwusilnikowej,
z dodatkowymi zbiornikami na paliwo i bez zbiornikéw dodatkowych.
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1. Uwagi ogolne

W tunelu aerodynamicznym matych predkosci o srednicy przestrzeni pomiaro-
wej @ = 1,1 m Instytutu Techniki Lotniczej] WAT wykonano badanie charakterystyk
modelu kilkumiejscowego samolotu pasazerskiego dalekiego zasiggu ze skrzydtami
o ujemnym kacie skosu. Celem pracy byta ocena wtasciwosci aerodynamicznych
tego typu koncepcji uktadu aerodynamicznego (samolot ze skrzydtem o ujemnym
skosie i usterzeniem motylkowym). Model samolotu zostat zaprojektowany i wy-
konany przez zespot konstruktorski pod kierownictwem Andrzeja Frydrychewicza.
W zalezno$ci od przewidywanego zasi¢gu lotu, samolot moze by¢ wyposazony
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w zespot napedowy z jednym lub dwoma turbinowymi silnikami odrzutowymi
i z dwoma dodatkowymi zbiornikami na paliwo, umieszczonymi na koncach
skrzydet, lub bez takich zbiornikow.

Schemat uktadu pomiarowego tunelu aerodynamicznego pokazano na ry-
sunku 1.
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Rys. 1. Model samolotu w tunelu aerodynamicznym — stanowisko pomiarowe

1. Narysunku 2 pokazano model samolotu zawieszonego w tunelu aerody-

namicznym dla czterech wariantow:

a) wariant | — model samolotu jednosilnikowego bez dodatkowych
zbiornikéw na paliwo,

b) wariant II — model samolotu jednosilnikowego z dodatkowymi
zbiornikami na paliwo,

¢) wariant III — model samolotu dwusilnikowego bez dodatkowych
zbiornikow na paliwo,

d) wariant [V — model samolotu dwusilnikowego z dodatkowymi
zbiornikami na paliwo.

Metodyke badan i obliczen wspotczynnikow aerodynamicznych opracowano
na podstawie [1, 2].

Badania przeprowadzono dla modelu samolotu w konfiguracji gtadkiej (stery,
elementy mechanizacji skrzydet, hamulce aerodynamiczne w potozeniu niewy-
chylonym, podwozie schowane) dla czterech wariantow oraz dla przypadkow
z wychylonym stabilizatorem poziomym i wychylonymi sterami motylkowymi
na dodatnie i ujemne katy.

Badania wykonano przy cisnieniu dynamicznym g = 1000 Pa i liczbie Reynold-
sa Re=5x10°. Dla modelu w konfiguracji gladkiej badania wykonywano w zakresie
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Rys. 2 Modele samolotu w tunelu aerodynamicznym w nastgpujacych wariantach a) wariant I;
b) wariant II; ¢) wariant III; d) wariant IV
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katéw natarcia a = —48° do a = 48° ze zmiana kata co 2°, za$§ dla pozostatych
przypadkow w zakresie katow a =—8° do a = 48° ze zmiana kata co 2°.
Wspotczynniki aerodynamiczne odniesiono do powierzchni skrzydta modelu
S_.4=0,0737 m* i éredniej cigciwy aerodynamicznej b ,=0,1216 m. Model samo-
lotu zawieszono w przestrzeni pomiarowej tunelu acrodynamicznego tak, aby o$
momentoéw wagi przechodzita przez punkt odpowiadajacy srodkowi masy samolotu
(Xhoqa = 0,25 m od noska kadtuba modelu), a 0§ podtuzna modelu pokrywala sig
Z 0sia oporu wagi.
Wyniki badan aerodynamicznych przedstawiono w postaci wykreséw obrazu-
jacych przebiegi podstawowych charakterystyk aerodynamicznych i tak:
a) C,,=flo) — wspotczynnik oporu czolowego w funkcji kata natarcia,
b) C.,=fa) — wspolczynnik sity nosnej w funkcji kata natarcia,
c) C,=fla) — wspélczynnik momentu pochylajacego w funkcji kata na-
tarcia,
d) C,,=AC,,) — biegunowa modelu samolotu,
e) K=f{a)— doskonato$¢ aerodynamiczna modelu samolotu w funkcji kata
natarcia,
f)y C,,=AC,,) — wspolczynnik momentu pochylajacego w funkcji wspot-
czynnika sity nosne;.

2. Charakterystyki aerodynamiczne modelu samolotu
w konfiguracji gladkiej

Badanie modelu samolotu w konfiguracji gtadkiej (podwozie schowane, stery
i elementy mechanizacji skrzydta w potozeniu niewychylonym) wykonano dla
czterech wariantow i warunkow podanych w uwagach ogélnych. Na rysunkach 3
1 4 pokazano przebiegi wspotczynnikow: 3a — oporu czotowego C,,, 3b — sily

nosnej C.,, 3c— momentu pochylajacego C,,, 4b— doskonatoéci aerodynamicznej

za’

K= C w funkcji kata natarcia, a na rysunku 4a — biegunowej modelu samolotu

xa

C,,=AC.,), 4c — momentu pochylajacego w funkcji sity nosne;.

Wspolczynnik oporu C,,= f(a) (rys. 3a)

Krzywe wspotczynnika oporu czolowego maja typowy ksztalt paraboliczny.
Dla wariantu I i III, to jest modeli samolotéw z jednym i dwoma silnikami bez
zbiornikow dodatkowych, krzywe C,, = fla) pokrywaja si¢. Dla wariantow 11
i IV, to jest z dodatkowymi zbiornikami na paliwo, krzywe tez praktycznie si¢
pokrywaja i przemieszczaja si¢ do gory w poréwnaniu z wariantami [ i III. Mini-
malne wartosci wspdtczynnikéw oporu dla wszystkich wariantdow wystepuja na
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Rys. 3. Charakterystyki aerodynamiczne C,, = fla), C,, = fla), C,, = fla) modelu samolotu

w konfiguracji gtadkiej
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kacie natarcia a=-2° i wynosza odpowiednio: dla wariantu I C_, ,;,= 0,013, dla
wariantu III C,, i, = 0,0144, dla wariantu II C,, ;. = 0,0192 i dla wariantu IV
C.u min= 0,0173. Krzywe te charakteryzujq si¢ plaskim dnem. W zakresie katow
natarcia o=-11° do a=11° wartos¢ C,, dla wszystkich wariantow nie przekracza
0,1. Dla katow natarcia wigkszych co do wartosci bezwzglednej intensywnos$¢
wzrostu C,, zwigksza sig, dochodzac przy a =—-48°do C,,= 1,2, a przy o = 48°
— C,,= 1,05 dla wariantow I 1111, a dla wariantow ze zbiornikami dodatkowymi,
. 11V, przy a=-48°—C,,=14,anaa=48°—C,,=1,2.

Wspolcezynnik sity nosnej C_, = f(a) (rys. 3b)

Charakter przebiegu wspotczynnika sity nosnej w funkcji kata natarcia w za-
kresie katow natarcia oo = £20° jest typowy dla samolotow. Charakterystyczne jest
to, ze po zatamaniu krzywych C,,= f{a) na krytycznym kacie natarcia nastgpuje
nieznaczny spadek C,,, a nastgpnie ma miejsce nieznaczny wzrost. Swiadczy to
o0 bardzo dobrych wlasciwos$ciach antykorkociagowych badanego modelu.

Krytyczny kat natarcia (zatamanie krzywej) na ujemnych katach na-
tarcia ma miejsce przy o = 14°, przy ktorym C_, o 1= —0,9, C,, in 1 = —0,94,
C.pmin = 0,87, C.; min v = —0,93. Na dodatnich katach natarcia zatamanie

krzywych C,,= fla) ma miejsce na a = 12° dla wszystkich wariantow, a C_, .,

osiagaja odpowiednio wartosci C, =0,926; C, =0,96; C, =0,92;

amax]™ amax 11— amax [T
C., max1v = 0,97. Charakterystyczne jest to, ze zbiorniki dodatkowe zamontowane

Z
na koncowkach skrzydet powoduja wzrost wspotczynnika sity nosnej C,, w calym
zakresie katow natarcia, ale powoduja rowniez wzrost wspoiczynnika oporu C,,

oraz spadek doskonato$ci aecrodynamicznej K.

Wspolezynnik momentu pochylajacego C,, = flo) (rys. 3¢) i C,, = f(C,,) (rys. 4¢)

Przebieg wspolczynnika momentu pochylajacego w funkcji kata natarcia dla
badanych czterech wariantow pokazano na rysunku 3c. W catym badanym zakresie
katow natarcia pochylenie krzywych C,, = f{a) jest ujemne, co $wiadczy o statecz-
nosci statycznej podtuznej badanego modelu. Zmniejszenie zapasu stateczno$ci

m

o
natarcia, jednak ze wzgledu na korzystny przebieg C,, = f(a) na duzych katach

natarcia, model samolotu nie traci statecznosci statycznej podtuznej. W calym za-

statycznej (zmniejszenie pochodne;j

) ma miejsce na nadkrytycznych katach

m

aC<OR’ iezZ pochod %<0 4
o . Réwniez pochodna e (rys. 4c)

701

kresie katow natarcia pochodne

w calym zakresie, co $wiadczy o bardzo dobrym doborze uktadu aerodynamicznego
badanego modelu i o jego statecznosci statycznej podtuzne;.



Doswiadczalne charakterystyki aerodynamiczne modelu samolotu dalekiego zasiegu ... 77

= —B—H

\
—o— wariant [
—&— wariant II
—— wariant III [
—»— wariant [V

A "
[l m—eR—n—n
1 1,2 1,4
Cxa
b) 20
K | |
15 —— wariant [
—&— wariant II
10 —4— wariant III
5 —*— wariant [V
0
-5
-10
-15
-20
-50 -40 -30 -20 -10 0 10 20 30 40 o 50
C
) C 2 T T T
m —o— wariant [

—&— wariant II
—A— wariant II1
—»— wariant [V

0,4

-0,4
-0,8

-1,2
-14 -12 -1 -08 -06 04 -02 O 02 04 06 08 1 12

za

Rys. 4. Charakterystyki aerodynamiczne C_, = AiC,,), K = fla), C,, = f(C.,) modelu samolotu
w konfiguracji gtadkiej
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Biegunowa modelu samolotu C,,=f(C,,) (rys. 4a)

Przebieg biegunowej przypomina ksztattem parabolg wzgledem osi wspot-
czynnika oporu czotowego. Charakterystyczne dla badanego modelu samolotu
jest to, ze po nieznacznym spadku wartosci C,, na nadkrytycznych katach natarcia
nastgpuje powolny wzrost |C, | od wartosci C, ,> 0,4. Z biegunowej mozna okresli¢
charakterystyczne parametry aerodynamiczne modelu na przyktad C_, i, C., maxo
C Ko Ko 1 101€.

xa opt> “*max> “*min

Doskonalos$¢ aerodynamiczna K = f{a) (rys. 4b)

Zmiang doskonato$ci aerodynamicznej wraz ze zmiang kata natarcia poka-
zano na rysunku 4b. Ekstremalne wartosci dla poszczegdlnych wariantéw bada-
nego modelu samolotu wystepuja na katach natarcia o = —6° 1 o = 4° i wynosza
one odpowiednio K ; 1= —13,4; K .. 1= 15,92, K i, 1= —13,9; K ox 1 = 13.9,
Koinm = —13,6; Ko i = 15,1, Kin v = —13,3; Ko 1v = 13,72. Tak duze eks-
tremalne wartos$ci doskonatosci aerodynamicznej badanego modelu $wiadcza
o bardzo dobrym doborze uktadu aerodynamicznego modelu samolotu przez jego

konstruktorow.

3. Charakterystyki aerodynamiczne modelu samolotu
z uwzglednieniem wplywu wychylenia
stabilizatora poziomego i usterzenia motylkowego

Badanie wptywu wychylenia stabilizatora poziomego i steru usterzenia
motylkowego na charakterystyki aerodynamiczne modelu samolotu wykonano
dla wariantu I, to jest modelu samolotu jednosilnikowego bez dodatkowych
zbiornikow na paliwo. Badanie wykonano w zakresie katow natarcia oo = —8° do
o = 48° co 2° 1 wychylenia stabilizatora poziomego J,,,; = 0°, £10°, £20°, £40°,
za$ wychylenie steru usterzenia motylkowego badano dla katow 6, = 0°, £10°,
+20°. Za dodatnie katy wychylenia steréw i stabilizatora przyjeto takie wychylenie,
ktore daje ujemny przyrost momentu pochylajacego, to jest takie, ktore powoduje,
ze krawedz sptywu stabilizatora i steru jest przemieszczana do dotu.

Na rysunku 5a pokazano wptyw wychylenia stabilizatora poziomego na prze-
biegi wspotczynnikéw oporu czotowego. Wychylenie stabilizatora na ujemne katy
(krawedz sptywu do gory) na dodatnich katach natarcia powoduje przesunigcie
krzywych C,,= f(a) do dotu, zas$ na ujemnych katach natarcia— do gory wzgledem
krzywej przy J,,;,= 0°. Natomiast wychylenie stabilizatora poziomego na dodatnie
katy (krawedz sptywu do dotu) powoduje odwrotnie, tj. przemieszcza krzywe
C,,= fla) do gory na dodatnich katach natarcia i do dotu na ujemnych katach
natarcia wzgledem &, = 0°.
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Rys. 5. Wptyw wychylenia stabilizatora poziomego &, na charakterystyki aerodynamiczne

C.,=flo), C.,=fla), C,,= flo) modelu samolotu w wariancie I
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Rys. 6. Wptyw wychylenia stabilizatora poziomego J,,;; na charakterystyki aerodynamiczne

C.,=AC.), K=fla), C,=AC.,) modelu samolotu w wariancie I
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Wpltyw wychylenia stabilizatora na przebieg sity no$nej pokazano na rysun-
ku 5b. Wychylenie stabilizatora poziomego na ujemne katy natarcia powoduje
przemieszczenie krzywych C_, = fla) do dotu, za$ na dodatnie — katy do gory
wzgledem krzywej C,,= fla) przy &= 0°.

Na rysunku 5¢ przedstawiono wptyw wychylenia stabilizatora poziomego na
przebiegi wspolczynnikdéw momentu pochylajacego C,, = fla), a na rysunku 6¢
— na przebiegi C,, = f(C.,). Ujemne wychylenia stabilizatora poziomego powo-
duja rownolegle przesunigcie krzywych C,, = fla) 1 C,, = f(C.,) do gory wzgledem
krzywych przy §,,;,= 0°, za$ dodatnie — do dotu.

Na rysunku 6a przedstawiono przebiegi biegunowych modelu C_, = f(C, )
dla badanych zakres6w wychylenia stabilizatora poziomego, za$ na rysunku 6b
— na przebiegi doskonatosci aerodynamicznej K = f{a). Wychylenie stabilizatora
zard6wno na ujemne, jak i na dodatnie katy pogarsza doskonato$¢ aerodynamiczna
badanego modelu. Maksymalne wartosci doskonatosci acrodynamicznej badany
model osiaga dla poszczegdlnych katow wychylenia stabilizatora:

— Oyy=0—K, = 1592dlaa=4°,

— Oyy=—-10—K .. =14,71 dla a = 6°,

— Oyy="110—K, .= 15,60 dla o = 4°,

— Oyy=-20—K, . =12,13 dla a=6°,

— Oyy="120—K, . = 13,47 dla oo = 4°,

— Oyy=—40—K, . =10,72 dla a = 6°,

— Oyy="140 — K., = 12,38 dla o = 4°.

Wptyw wychylenia steru usterzenia motylkowego na charakterystyki modelu
C.,=flo), C.,=fla), C,=fa) pokazano na rysunku 7, za§ C_,=f(C,,), K=f(a)
1 C,=fC,,) — na rysunku 8. Jako$ciowo charakter wptywu wychylenia steru
usterzenia motylkowego jest analogiczny do wplywu wychylenia stabilizatora
poziomego. Obserwuje si¢ zaggszczenie krzywych C,,= fla) 1 C,, = (o) na du-
zych nadkrytycznych katach natarcia. Wychylenie steru powoduje pogorszenie si¢
doskonatos$ci aerodynamicznej badanego modelu.

Maksymalne warto$ci doskonatosci aerodynamicznej dla poszczegdlnych
katow wychylenia steru wynosza:

— Ooy=0—K,,,=1592 dla o =4°,
— 6y=-10—K,,,= 10,77 dla o = 8°,
— Oy="110—K, .= 12,79 dla o = 4°,
— Oy=-20—K, =759 dla a=28°,
— Oy="120—K,,x=9,48 dla o= 6°.

Wychylenie steru usterzenia motylkowego o ten sam kat co stabilizatora pozio-
mego powoduje wigc intensywniejsze pogorszenie doskonatosci acrodynamiczne;j
badanego modelu.
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Rys. 8. Wplyw wychylenia usterzenia motylkowego o, na charakterystyki aerodynamiczne

C.,=fC.), K=fa),C,=fC.,) modelu samolotu w wariancie I
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4. Charakterystyki aerodynamiczne modelu samolotu
w konfiguracji gladkiej z turbulizatorami umieszczonymi
wzdluz rozpigtosci skrzydla za krawedzia natarcia

W warunkach laboratoryjnych badania modelu byly prowadzone przy liczbie
Reynoldsa Re = 5x 10°. W celu osiagnigcia charakteru optywu zblizonego do wa-
runkow rzeczywistych, w jakich ma by¢ eksploatowany samolot, konstruktorzy
umiescili wzdhuz rozpigtosci skrzydta za krawedzia natarcia turbulizatory. Na ry-
sunku 9 pokazano skrzydto z turbulizatorami badanego modelu. Badania wykonano
w zakresie katow natarcia oo = —8° do a = 48° ze zmiang kata co 2°.

Rys. 9. Rozmieszczenie turbulizatoréw na skrzydle badanego modelu samolotu

Wyniki badan modelu przedstawiono na rysunku 10 i dotycza one charakte-
rystyk modelu C,, = fla), C.,=fa), C,,= ), anarysunku 11 — C_,=f(C,,),
K=fa)iC,=£C,,) dlaczterech badanych wariantdéw w konfiguracji gtadkiej. Dla
uwidocznienia wplywu turbulizatoréw na te charakterystyki naniesiono charakte-
rystyki modelu bez turbulizatoréw (krzywe narysowane liniami przerywanymi).
Zainstalowanie turbulizatoréw na skrzydtach powoduje widoczny wzrost oporu
czotowego dla catego zakresu katow natarcia i wszystkich badanych wariantéw
w porownaniu z modelem bez turbulizatorow (rys. 10a). Wptyw turbulizatorow
na przebiegi wspolczynnika sity no$nej pokazano na rysunku 10b. Zastosowanie
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Rys. 10. Charakterystyki aerodynamiczne C,,=fla), C.,=fla), C,,,= f(ar) modelu samolotu w kon-

figuracji gltadkiej z turbulizatorami i bez turbulizatorow
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Rys. 11. Charakterystyki aerodynamiczne C_,=f(C,,), K =f ), C,,=AC.,) modelu samolotu w kon-
figuracji gladkiej z turbulizatorami i bez turbulizatorow
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turbulizatoréw powoduje zwigkszenie wspotczynnika sity no$nej w catym bada-
nym zakresie katow natarcia dla wszystkich wariantow, zwigkszenie C,, ., 1 0,
w poréwnaniu z modelem bez turbulizatorow.
Ekstremalne wartosci o, 1 C,, . dla modeli z turbulizatorami i bez turbuli-
zatoréw dla poszczegdlnych wariantéw wynosza odpowiednio:
— wariant I — C,, .., = 1,00 dla o, ,= 14°; C,, 10 = 0,93 dla oy, = 12°,
— wariant I — C =1,04 dla oy, ,= 14°; C =0,96 dla oy, = 12°,
=0,92 dla oy, = 12°,

zamaxt zZa max
— wariant [Il — C =1,01dla oy, ,= 16 ; C
=0,97 dla oy, = 12°.

zamaxt za max

— wariant [IV—C =1,03 dla oy, ,= 14°; C

zamaxt Za max

Sredni wzrost C,, ... dla badanych wariantéw wynosi AC,, ... = 0,08, co
stanowi 7,84% 1 przyrost oy, 0 2°, co stanowi 14,3% przyrostu oy, w poréwnaniu
z wariantami bez turbulizatorow.

Wplyw zastosowania turbulizatoréw na przebieg krzywej momentu pochy-
lajacego C,,=fla) (rys. 10c) ina C,,=f(C,,) jest nieznaczny i proporcjonalny do
zmian C,, = fla).

Na rysunku 11a pokazano wptyw zastosowania turbulizatoréw na biegunowa
modelu samolotu C,,= f(C,,).

Na rysunku 11b przedstawiono wptyw turbulizatoréw na doskonato$¢ aero-
dynamiczna modelu samolotu. Pomimo wzrostu C,, ..., ekstremalne warto$ci
doskonatosci aerodynamicznej maleja z powodu wzrostu oporu czotowego w po-
réwnaniu z modelem bez turbulizatorow.

Dla poszczeg6lnych wariantow wartosci K, wynosza odpowiednio:

— wariant [ — K, ,= 11,49 dla o, = 6°; KmaX 15,92 dla a,,, = 4°,

— wariant Il — K, ,= 10,46 dla o, , = 6° K, = 13,89 dla o, = 4°,

— wariant Il — K., .= 11,15 dla o,y ,= 6% K, = 15,10 dla o, = 4°,

max ¢
— wariant IV—K_ . ,= 10,84 dla a,, ,= 6°; K., = 13,72 dla a =4°,

max ¢ opt ¢ opt

Sredni spadek maksymalnej doskonatosci dla wszystkich czterech warian-
tow wynosi AK, . = —3,67, co stanowi —25,03% w poréwnaniu z modelem bez
turbulizatorow.

5. Whnioski

1. Badany model samolotu ma dobre charakterystyki aerodynamiczne, szcze-
gblnie na duzych nadkrytycznych katach natarcia, zapewniajace dobre wta-
sciwosci antykorkociagowe.

2. Uzyskane wyniki badan eksperymentalnych podstawowych charakterystyk
modelu beda podstawa do dalszych prac konstruktorskich, zmierzajacych
do poprawienia wtasno$ci aerodynamicznych tego modelu samolotu. Beda
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takze podstawa do numerycznych obliczen charakterystyk aerodynamicznych
samolotu niezbednych do badania dynamiki jego ruchu.

3. Badany model jest pierwsza wersja modelu samolotu z tym uktadem aerody-
namicznym skrzydet. Na bazie powyzszych wynikow zesp6t konstruktorski
pracuje nad zoptymalizowaniem tego typu konstrukeji.

Artykut wptyngt do redakcji 28.02.2006 r. Zweryfikowanq wersje po recenzji otrzymano w czerwcu
2006 .
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