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Streszczenie

Gtéwnym celem pracy byto przeanalizowanie wtasciwosci aerodynamicznych
samolotu P.11c. Do realizacji tego zadania postuzono sie obliczeniami numerycznymi
zrealizowanymi za pomocg oprogramowania ANSYS FLUENT. Ze wzgledu na
ztozonosc¢ problemu catos¢ prac podzielono na etapy.

Pierwszy etap obejmowat poréwnanie wynikow numerycznych z wynikami
badan eksperymentalnych. Postuzono sie tu wynikami badan tunelowych dwaoch profili
aerodynamicznych, z ktérych jeden zostat wykorzystany w samolocie P.11c. Badania
zostaly przeprowadzone w przedwojennym Instytucie Aerodynamicznym w
Warszawie. Zbadano rozbieznosci w wynikach oraz ustalono schemat
przeprowadzania dalszych obliczen.

Kolejnym etapem byto bezposrednie poréwnanie dwoch wyzej omawianych
profili. Poza uzyskaniem wartosS¢ wspotczynnikow sit aerodynamicznych zostaty
réwniez zaprezentowane wizualizacje przeptywdw pozwalajgce na lepsze zrozumienie
fizyki powstajgcych zjawisk aerodynamicznych.

W trzecim etapie przeanalizowano rozne konfiguracje ptatéw nosnych jakie
mogtyby zostaé zastosowane w P.11c. Przesledzono proces ewolucji geometrii
skrzydet od podstawowych prostokgtnych gornoptatéw do koncowego ptata P.11c.
Poréwnano ze sobg charakterystyki poszczegdlnych konfiguracji oraz przedstawiono
wpltyw modyfikacji na optyw ptata za pomocg wizualizacji.

Ostatnim etapem byty obliczenia kompletnego samolotu. Oprocz globalnych
charakterystyk aerodynamicznych catego samolotu wyodrebniono wptyw jego
poszczegodlnych podzespotow. Zwizualizowano zjawiska wywotywane przez dane
podzespoty oraz zachodzgce miedzy nimi interakcje.

Wykorzystanie wspotczesnych systemdédw komputerowych pozwolito na
zrealizowanie pracy, ktéra przedstawia wtasciwosci aerodynamiczne samolotu P.11c
w sposéb bardziej szczegdtowy niz np. bylo to dostepne dla jego konstruktoréw.
Zaawansowane narzedzia interpretacji i wizualizacji wynikdw dajg mozliwos¢ lepszego
zrozumienia fizyki powstajgcych zjawisk aerodynamicznych, co z kolei odstania inng
perspektywe na ogolny rozwoj konstrukciji lotniczych na przestrzeni lat.



Abstract

The main goal of this thesis was to analyse the aerodynamic properties of the
P.11c aircraft. The analysis was carried out with the use of numerical calculations in
the ANSYS FLUENT software. Due to the complexity of the problem, the whole
process was divided into stages.

The first stage features a comparison of numerical results with the results of

experimental research. The comparison is supported by the results of tunnel tests of
two airfoils (one of which was used in the P.11c) carried out at the Aerodynamic
Institute in Warsaw in 1930’s. The stage ends with an investigation of the divergence
between the results. Additionally, a scheme for further calculations is proposed.
The next stage is a direct comparison of the two profiles mentioned above. Apart from
obtaining the value of aerodynamic force coefficients, visualizations of flows are also
presented,. This allows for a better understanding of the physics behind the occurring
aerodynamic phenomena.

The third stage is an analysis of different configurations of the wings that might
have been used in P.11c. It features an overview of the process of wing geometry
evolution from the basic rectangular high wing to the final P.11c wing. The stage is
concluded with a comparative analysis of characteristics of individual configurations,
followed by a visualization of the influence that the modifications have on the flow of
the wing.

The last stage is comprised of calculations of a complete plane. Apart from the
global aerodynamic characteristics of the whole aircraft, the influence of its individual
components is highlighted. The stage ends with visualizations of the phenomena
caused by each component and the interactions between them.

Thanks to the use of present-day computer systems, the thesis could present
the aerodynamic properties of the P.11c aircraft far more accurately than it was
possible for e.qg. its original constructors. Advanced tools for interpreting and visualizing
the results allow for a better understanding of the physics behind the occurring
aerodynamic phenomena. This in turn presents a different point of view at the general
development of aircraft structures over the years.
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1 Wstep

Samolot P.ZL. P.11c powstawat na poczatku lat 30-tych XX wieku i byt
uwazany za bardzo nowoczesny jak na swoje czasy. Odznaczat sie wieloma
oryginalnymi rozwigzaniami technicznymi, jak np. podwozie nozycowe czy
charakterystyczny zatamany ptat, ktore zostaty przyjete jako rozwigzania typowe w
innych samolotach i sg stosowane nawet wspotczesnie. Jedng z dziedzin w jakiej
P.11c rowniez sie odznaczat byta aerodynamika. Osiggami i wlasciwosciami
pilotazowymi odbiegat od wspotczesnej mu konkurencji, a nawet byt wstanie
rywalizowac ze znaczniej bardziej zaawansowanymi i pdzniejszymi konstrukcjami.

Na przestrzeni dziesiecioleci znacznie rozwinety sie narzedzia jakimi dysponujg
inzynierowie, rowniez w obrebie aerodynamiki. Ogromny wptyw majg tu systemu
komputerowe dajgce mozliwosci obliczen i analiz jakie nie byly osiggalne w czasie
powstawania tego samolotu.

W tym miejscu nasuwa sie pytanie, na ktore probuje odpowiedzie¢ niniejsza
praca, a mianowicie jakie rezultaty przyniosta by analiza aerodynamiki samolotu P.11c
wspotczesnymi metodami inzynierskimi? Przedstawione tu wyniki badan analizujg
etap projektowania samolotu, ukazujg powstate problemy oraz ich rozwigzania,
stanowigc jednoczesnie cenne informacje takze dla wspétczesnych konstruktoréw.
Dodatkowo przedstawiajg zjawiska aerodynamiczne w sposob niedostepny dla
inzynierow tego okresu, co w ocenie autora czyni prace ciekawsza.



2 Teoria

2.1 Model fizyczny

Opis ruchu ptynu (jako ptyn rozumie sie zaréwno ciecze jaki i gazy) opiera sie
w gtéwnej mierze na trzech podstawowych zasadach fizyki, a mianowicie zasadzie
zachowania masy, pedu i energii [9]. Poniewaz w analizowanych przypadkach
przeptywéw wptyw zjawisk termodynamicznych jest znikomy réwnanie zachowania
energii nie bedzie wykorzystywane.

Réwnanie zachowania masy — réwnanie ciggtosci informuje, ze zmiana masy
wewnatrz obszaru ptynu QQ musi sie rownac¢ masie dostarczonej do tego obszaru przez
powierzchnie ograniczajgca ten obszar . W formie catkowej wyglada nastepujgco:

[ Zae+ [[ mnao =0
0

9]

Réwnanie zachowania pedu z kolej informuje, ze zmiana pedu piynu w
obszarze Q rowna jest sumie sity masowej F jaka dziata na ptyn w tym obszarze (np.
sita grawitacji) oraz sity powierzchniowej p jaka dziala na powierzchnie ®
ograniczajgcg dany obszar (np. sita od ptynu znajdujgcego sie na zewnagtrz tego
obszaru). Forma catkowa tego réwnania wyglada nastepujgco:

fﬂpi—‘:m = ngdQ+gpdw =0 (22)

Oprocz powyzszych roéwnan nalezy rowniez zdefiniowaé podstawowe
wiasciwosci ptynu, czyli w tym przypadku powietrza. Sg to tzw. roéwnania
konstytutywne. W rzeczywistosci wtasciwosci powietrza zalezg od wielu czynnikow i
mogq sie znaczgco zmieniaC w zaleznosci od warunkéw, jednak dla warunkow
analizowanych w niniejszej pracy rzeczywistej powietrze moze by¢ przyblizone
odpowiednimi modelami.

Pierwszym z nich jest model ptynu Newtonowskiego, ktéry zaktada liniowg
proporcjonalnos¢ pomiedzy naprezeniem stycznymi w ptynie a szybkoscig jego
$cinania. Wspétczynnik proporcjonalnosci p okresla sie jako lepkos¢ dynamiczng
ptynu i ma ona statg wartosc.

Kolejnym przyblizeniem jest zatozenie ptynu niescisliwego, czyli takiego ktérego
gestosc p jest stata w obrebie catego przeptywu. Zatozenie to moze zostac€ przyjete ze
wzgledu na stosunkowo niewielkie liczby Macha jakie wystepujg w analizowanych
przeptywach oraz pomijalny wptyw zjawisk termodynamicznych.

Dodatkowo we wszystkich przypadkach pominiety zostat wptyw sity grawitacji
na przeptyw.

Pomimo poczynionych uproszczen rozwigzanie analityczne powyzszych
réwnan dla przeptywow wokot skomplikowanej geometrii jakg jest bryta samolotu czy
nawet sam profil aerodynamiczny jest praktycznie nie mozliwe. W zwigzku z tym
niezbedne jest zastosowanie metod numerycznych i wykorzystanie komputeréw do
przeprowadzenia obliczen.



2.2 Metoda objetosci skoinczonych

Doktadniejszy opis metody oraz szerzej przedstawiony temat obliczeniowej
mechaniki ptynow i metod numerycznych mozna znalez¢ np. w [10] lub [11].
Przestawiona zostanie tu jedynie jej gtdbwna idea i krotki opis schematu rozwigzywania
rownan mechaniki ptynow.

Podstawowym  zatozeniem metody  objetosci skonczonych  jest
zdyskretyzowanie ciggtego obszaru obliczeniowego. Polega to na podzieleniu catego
obszaru przeptywu na mate elementy tworzgce tzw. siatke i tgczgce sie w tzw.
weztach. Nastepie wszystkie rownania opisujgce dany przeptyw rozwigzywane sg w
kazdym elemencie siatki z osobna. Przy czym nalezy zaznaczyC, ze wartosci sg
liczone tylko w weztach natomiast w pozostatych miejscach elementu sg one
przyblizane odpowiednimi funkcjami na postawie wartosci z pozostatych weztow
elementu. Zostato to zilustrowane na podstawie prostego przypadku dwuwymiarowego
(llustracja 2.1).
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llustracja 2.1 Schemat metody objeto$ci skoriczonych dla przypadku 2D

Zaktadajgc statg gestosc¢ rownanie ciggtosci (2.1) upraszcza sie do formy

ff vpdw =0 (2.3)

[0
Zapisujgc to rownanie dla ptaskiego elementu 1 (llustracja 2.1) otrzymamy, ze suma
iloczynow sktadowych predkosci V normalnych do powierzchni odpowiednich Scianek
i jednostkowych powierzchni tych Scianek jest rowna zero
—u Ay — wydx + uzdy + wydx = 0 (2.4)

W ten sposéb zamiast rownania catkowego uzyskano liniowe réwnanie algebraiczne.
Zapisanie pozostatych rownan dla danego elementu oraz pozostatych elementéw
siatki daje nam peten opis catego obszaru analizowanego przeptywu w postaci uktadu
liniowych réwnan algebraicznych.

tatwo zauwazyc, ze jakos¢ wynikow bedzie zalezata od gestosci siatki. Jesli
elementy bedg zbyt duze przyblizenie rozwigzania sScistego moze byc¢
niesatysfakcjonujgce. Z drugiej strony zastosowanie mniejszych elementow powoduje
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wzrost ich catkowitej liczby a za tym zwiekszenie ilos¢ réwnan w uktadzie. W zwigzku
z tym dla wiekszosci rzeczywistych problemow inzynierskich gdzie liczba elementow
wynosi kilka milionéw, uktad rownan rozwigzuje sie metodami iteracyjnymi, gdzie
rozwigzanie w kolejnym przyblizeniu (iteracji) zalezy od rozwigzania poprzedniego, a
obliczenia sg prowadzone dopoki roznice pomiedzy kolejnymi iteracjami nie osiggng
odpowiednio matej wartosci. Zastosowanie metod doktadnych wigzatoby sie z o wiele
wiekszym kosztem numerycznym.

Nalezy réwniez zauwazyc¢, ze warunki zdefiniowane na sciance 3 elementu 1
odpowiadajg warunkom na sciance 1 elementu 2 i analogicznie dla pozostatych
elementéw siatki. Jedynie na zewnetrznych sciankach obszaru, nie majgcych
sgsiedztwa niezbedne jest zdefiniowanie odpowiednich wartosci. Sg to tzw. warunki
brzegowe, ktére w znacznej mierze odpowiadajg za poprawnosc¢ rozwigzania.

Wszystkie obliczenia przedstawione w niniejszej pracy zostaty wykonane przy
uzyciu tej wkasnie metody realizowanej za pomocg oprogramowania ANSYS FLUENT.

2.3 Modelowanie turbulencji

Posréd wielu rodzajow przeptywow mozna wyréznic dwa podstawowe typy,
laminarny i turbulentny. Przeptyw laminarny to taki w ktérym przeptyw ptynu odbywa
sie warstwami, w ktorych czgsteczki poszczegolnych warstw nie mieszajg sie z innymi
warstwami. W przeptywie turbulentnym owo mieszanie nastepuje i moze mie¢ bardzo
gwattowny charakter. Aby poprawnie odzwierciedli¢ taki przeptyw siatka obliczeniowa
musiataby by¢ dostatecznie gesta tak aby uchwyci¢ wszystkie nawet najmniejsze
powstajgce struktury. Takie podejscie okreslane jest jako DNS (Direct Numerical
Simulations) i wigze sie z ogromnym kosztem obliczeniowym przez co stosowane jest
gtéwnie do przeptywow o prostej geometrii. Alternatywnym sposobem uwzgledniania
turbulenciji sg tzw. rownania RANS (Reynolds Averaged Navier-Stokes Equations). Ich
gtbwng ideg jest przedstawienie predkosci przeptywu turbulentnego jako sumy
predkosci usrednionej v oraz fluktuacji predkosci v (llustracja 2.2).

v=v'4+1v(2.5)
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llustracja 2.2 Zmiana warto$ci predkosci dla przeptywu turbulentnego w funkcji czasu z zaznaczong warto$cig
predkosci $redniej [10]



Po wstawieniu tak zdefiniowanej predkosci do ukfadu réwnan opisujgcych przeptyw
(rébwnania Naviera-Stokesa) i dokonaniu usrednienia w czasie, otrzymuje sie
dodatkowy czton zalezny tylko od fluktuacji tzw. tensor naprezenia turbulentnego [9].
Powoduje to powstawanie kolejnych niewiadomych i aby uktad mozna byto rozwigzac¢
niezbedne jest wprowadzenie dodatkowych zaleznosci zwigzanych przeptywem
turbulentnym. Zaleznosci te mogg miec rézne formy i by¢ stuszne tylko dla pewnych
przypadkow przeptywow. Generalnie opierajg sie hipotezie Boussinesga i
wprowadzonej przez niego wielkosci nazywanej lepkoscig turbulentng. Jej wielkos¢
okreslajg tzw. modele turbulencji.

Program FLUENT oferuje wiele réznych modeli turbulencji. W niniejszej pracy
wykorzystany zostat model Spalart-Allmaras, ktéry zostat opracowany z myslg o
zagadnieniach lotniczych [5].

2.4 Modelowanie warstwy przysciennej

Newralgicznym miejscem przeptywu jest warstwa przyscienna gdzie profil
predkosci znacznie odbiega od niezaktdéconego, jednorodnego profilu (llustracja 2.3).
Prowadzi to do powstania szeregu zjawisk, ktorych niepoprawne odwzorowanie
prowadzi do btednych wynikow.

Vv

a0

V=0

[/ /

llustracja 2.3 Schemat profilu predkosci w poblizu $cianki

Sama warstwa przyscienna sktada sie z kilku podwarstw (llustracja 2.4).
Istniejg dwa podejscia do obliczen warstwy przysciennej. Pierwsze podejscie polega
na wykorzystaniu odpowiednich funkcji matematycznych opisujgcych profil predkosci
w warstwie przysciennej. Model turbulencji Spalart-Allmaras domysinie wykorzystuje
takie podejscie. Drugim sposobem jest bezposrednie obliczenie przeptywu w warstwie
przysciennej. Aby obliczenia byly poprawne wysokosci elementéw blisko $cianki
muszg by¢ na tyle mate aby odwzorowac pierwszg, podwarstwe lepkg. Pomocne jest
tu wprowadzenie bezwymiarowej odlegtosci od Scianki y*

\E Ah
+ = 2.
y > (2.6)

O ile wartos¢ lepkos¢ kinematyczna ptynu v jest znana wczesniej, a wysokos¢
pierwszej warstwy elementow definiuje uzytkownik o tyle warto$¢ naprezenia
stycznego t zalezy od predkosci, ktéra dopiero bedzie wyznaczana. Powoduje to, ze
wartosci y* nie mozna dokfadnie oszacowac w trakcie tworzenia siatki, a co za tym
idzie nie mozna doktadnie zdefiniowa¢ wysokosci elementow w warstwie przyscienne,;.
Poniewaz analizowane przypadki to w gtdwnej mierze ciata optywowe wysokosci
pierwszej warstwy elementow wyznaczane byly na podstawie wartosci policzonych dla
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przypadku analogicznego optywu ptaskiej ptytki i dla wiekszosci wypadkéw dobierane
tak aby warto$¢ y* dla pierwszych elementéw wynosita mniej niz 1.
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llustracja 2.4 Profil predkosci bezwymiarowej u™ w funkcji odlegtosci od Scianki y* (y*) z opisem poszczegdlnych
podwarstw warstwy przy$ciennej [12]

4

2.5 Sily aerodynamiczne oraz wspétczynniki

Na optywane ciato (samolot) dziata wypadkowa sita aerodynamiczna Pa
powstajgca na skutek rozkiadéw cisnienia na jego powierzchni oraz sity tarcia
pomiedzy nim a optywajgcym go ptynem. Sktadowa sity aerodynamicznej prostopadta
do wektora predkosci przeptywu niezaburzonego V.« okreslana jest jako sita nosna Pz
natomiast sktadowa rownolegta jako sita oporu Px. Kgt pomiedzy wektorem predkosci
V«» a 0sig samolotu lub cieciwg profilu nazywany jest kgtem natarcia a.

Vm a “
—r A
Peo

Poniewaz wartosc¢ sit aerodynamicznych zalezy od m.in. predkosci przeptywu
Vs, powierzchni odniesienia optywanego ciata S czy gestosci ptynu p czesto
wygodniej jest postuzyc sie wspotczynikami sit aerodynamicznych, ktére nie zalezg od
wyzej wymieniowych wartosci, a zdefinowane sg nastepujgco:

Pz Py
b ety
7 'poo'Vw S 7 .poo.VOO S

Gdzie C; to wspotczynnik sity nosnej a Cx wspétczynnik sity oporu.
Uzyteczne jest rébwniez wprowadzenie wspoétczynnika cisnienia jako ilorazu
ci$nienia statycznego w danym miejscu przeptywu — p do ci$nienia dynamicznego

1
q=p,VZ
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3 Geometria samolotu

Przed przystgpieniem do badan aerodynamiki samolotu niezbedne byto
mozliwie jak najdoktadniejsze zdefiniowanie jego geometrii. Bylo to mozliwe dzieki
wspotpracy z fundacjg ,Polskie Samoloty Historyczne”, ktéra zajmuje sie odbudowg
petnowymiarowej latajgcej repliki samolotu P.11c. W zwigzku z tym, Zze obecnie nie
odnaleziono oryginalnej dokumentacji techniczng ptatowca, wszystkie prace oparte
byty sie na jedynym zachowanym egzemplarzu, znajdujgcym sie w Muzeum Lotnictwa
Polskiego w Krakowie oraz na fragmentarycznych danych historycznych. Dzigki
zastosowaniu  wspotczesnych, komputerowych  systeméw  wspomagania
inzynieryjnego, metody skanowania 3D oraz skrupulatnej inwentaryzacji wszystkich
czesci samolotu udato sie odtworzy¢ petng i bardzo doktadng geometrie catego
samolotu, ktéra zostata wykorzystana w niniejszej pracy.

Na szczegolng uwage zastuguje kwestia profilu aerodynamicznego skrzydta. W
wielu publikacjach (np.[4]) podaje sig, ze jest to ,zmodyfikowany profil Bartel 37 1l a”,
nie precyzujgc na czym doktadnie miataby polega¢ owa ,modyfikacja”. Doktadna
analiza skanu 3D skrzydta egzemplarza historycznego oraz informacje zawarte w [1]
pozwolity stwierdzi¢, ze jego profilem nie jest Bartel 37 Il a. Profilem bazowym byt
bowiem profil, rowniez zaprojektowany przez éwczesnego inz. Bartla, lecz o innej
geometrii. Badania tunelowe tego profilu mozna znalez¢ w [2] gdzie wystepuje pod
nazwg ,Profil nr 323”. Warto réwniez zauwazyc¢, ze badania byly prowadzone pod
katem zastosowania hamulcéw aerodynamicznych a wiemy, ze rozwazano
zainstalowanie takowych w P.11 [4]. Fakt ten dodatkowo przemawia na korzys¢ tego
wiasnie profilu. Ponizej przedstawiono poréwnanie obydwu profili z przekrojem przez
skan 3D ptata oraz opis ich geometrii (llustracja 3.1 -llustracja 3.3).

Przekré] przez skan 3D plata
Profil Bartel 37 II a
Profil nr 323

llustracja 3.1 Poréwnanie profili z przekrojem skanu 3D
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Bartel 37 II a

llustracja 3.2 Opis profilu Bartel 37 Il a

¢wiartki elips czesci
b
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Profil nr 323

llustracja 3.3 Opis profilu nr 323

Obydwa profile sktadajg sie z dwoch czesci: przedniej oraz tylnej, ktore tgcza
sie w miejscu maksymalnej grubosci profilu. Przednie czesci sktadajg sie z dwdch
Cwiartek elips, ktérych wieksze pét osie sg sobie rowne a stosunek mniejszych potosi
wynosi 3:1. Najwieksza grubos¢ profilu wystepuje w 0,26¢ (Bartel 37 Il a) lub 0,28c
(profil nr 323). Czesci tylne sktadajg sie z dwoch parabol (Bartel 37 1l a) lub dwdch
hiperbol (profil nr 323), przy czym wszystkie wierzchotki znajdujg sie w miejscu
maksymalnej grubosci oraz osie symetrii sg prostopadie do cieciwy. Grubos$é
wzgledna profili zmienia sie wraz z rozpietoscig skrzydta, najwiekszg osigga na zebrze
8 (miejsce podparcia zastrzatem) i zmniejsza sie liniowo ku kohcowi i do potgczenia z
kadtubem (llustracja 3.4).
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llustracja 3.4 Rozktad grubosci wzglednej profilu wzdtuz rozpieto$ci skrzydta

Samolot P.11c byt wersjg rozwojowg samolotu P.7. Jedng z wprowadzonych
zmian bylo powiekszenie wyciecia w ptacie przy kadtubie w celu polepszenia
widocznoéci z kabiny pilota (pole czerwone, llustracja 3.5) oraz powiekszenie
powierzchni nosnej na koncu ptata (pole zielone). Skutkiem tego cieciwy zeber 17-19
zostaty wydtuzone a cieciwy zeber 1-4 skrocone. Ze wzgledu na minimalizacje naktadu
pracy zmiang ulegty tylko tylne czesci zeber, znajdujgce sie za tylnym dzwigarem.
Dodatkowo gorna czes$¢ zebra 1 zostata ,$cieta” przez co jeszcze bardziej poprawita
sie widocznosc pilota. To wszystko skutkuje tym, ze w danych zakresach rozpietosci,
ksztatty profili aerodynamicznych odbiegajg pod podstawowego (llustracja 3.6,
llustracja 3.7).

10720

10570

19| 18| 17| 16| 15/ 14{ 13| 12| 11| 10, 9| 8 7| 6| 5 4 13 |12

P.7 e B

llustracja 3.5 Roznice w obrysie i rozpietosci [mm] ptatéw P.7 i P.11¢c
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Profil P.11c
_____ Profil podstawowy - P.7

Zebro 1

llustracja 3.6 Modyfikacja zebra 1

Profil P.11c
Zebro 19  ______ Profil podstawowy - P.7

llustracja 3.7 Modyfikacja zebra 19
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Wszystkie te informacje pozwolity otrzymaé doktadny i szczegdétowy model 3D
samolotu, ktory stanowit bardzo dobrg baze do przeprowadzenia dalszych prac.

llustracja 3.8 Model 3D catego samolotu

llustracja 3.9 Model 3D catego samolotu

16



4 Poréwnanie wynikéw numerycznych z badaniami eksperymentalnymi

4.1 Cel poréwnania

Jakos¢ wynikéw obliczen numerycznych zalezy od wielu czynnikow tj.
wykorzystana metoda obliczen, poprawnos¢ warunkoéw brzegowych, jakos¢ siatki
obliczeniowej, odpowiednie kryteria zbieznosci itp. Wiele z nich nie ma jasno
sformutowanych kryteriow oceny przez co ich dobdér musi zostaé odpowiednio
zweryfikowany. Najlepszym sposobem jest porownanie ich z wynikami
doswiadczalnymi. Wyniki takiego poréwnania zostaty zamieszczone w niniejszym
rozdziale.

4.2 Przebieg badania

Badania eksperymentalne wykorzystane do walidacji wynikbw numerycznych
zostaty wykonane w latach 30-tych zesztego wieku w Instytucie Aerodynamicznym w
Warszawie. Sg to badania dwdéch profili aerodynamicznych: Bartel 37 1l a [3] oraz Profil
nr 323 [2]. Poréwnanie wynikow polegato na odtworzeniu obydwu badan
doswiadczalnych za pomocg analizy numerycznej, a nastepnie poréwnanie wartosci
wspotczynnikow sit aerodynamicznych uzyskanych roznymi metodami i oszacowanie
btedu.

W obydwu przypadkach badan tunelowych postuzono sie modelami ptatéw
prostokatnych o skonczonej rozpietosci, ze statym profilem, wykonanymi z drewna i
umieszczonymi w przestrzeni pomiarowej za pomocg drutéw. Tunel aerodynamiczny
o0 obiegu zamknietym miat otwartg przestrzen wymiarowg, a jego Srednica w tym
miejscu wynosita 1,1m. Modele ptatéw roznity sie wydtuzeniem, cieciwg oraz gruboscig
wzgledng profili (Tabela 4.1).

Grubos$c¢
Profil Rozpietos¢ b [m] Cieciwa ¢ [m] Wydtuzenie A [-] wzgledna profilu
g [%]
Bartel 37 1l a 0,5994 0,1186 5,05 15,7
Profil nr 323 0,7 0,1 7 15

Tabela 4.1 Wymiary modeli ptatéw z badan tunelowych
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llustracja 4.1 Schemat mocowania modeli w przestrzeni pomiarowej tunelu aerodynamicznego [3]

Model Mo 214

Rozpietosés: L~ 0,9994

- m

Powierzchnia nodna: S 00711 m?

Cisnienie predkosci: g 100

LI

Doswiadczenie Ne 380

Profil Ne. 72

Szerokosé. | 01186 e [T
Wydluzenie: 2.~ 90%

Data pomiaru:

10-Xii 28r. o=

s

RS

llustracja 4.2 Przekrdj i opis modelu ptata o profilu Bartel 37 Il a [3]

llustracja 4.3 Fragment karty z wynikami badan profilu nr 323 warz z konturem i opisem [2]

Doktadny ksztatt profili zostat odtworzony wedtug instrukcji zawartych w [1]. Ponize
ilustracje przedstawiajg modele 3D omawianych ptatow,
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llustracja 4.4 Model 3D ptata o profilu Bartel 37 Il a

llustracja 4.5 Model 3D ptata o profilu nr 323

Nastepnym krokiem byto stworzenie siatki obliczeniowej. Doktadny model 3D
zostat podzielony na trojkagtne element powierzchniowe. Wszelkie krzywizny zostaty
przyblizone w ten sposob, ze kat pomiedzy normalnymi sgsiadujgcych elementow
powierzchniowych nie byt wiekszy niz 10° oraz dtugos¢ zadnej z krawedzi elementow
nie przekraczata 5% dtugosci cieciwy. Tak dobrane warunki pozwolity osiggnaé dobrej
jakosci siatki powierzchniowe ptatow, na bazie ktérych zostaty utworzone siatki
objetosciowe (llustracja 4.7). W warstwie przy$nienia bezposrednio przylegajgcej do
powierzchni zastosowano elementy pryzmatyczne. Wysokos$¢ pierwszej warstwy
elementow wynosita 0,005mm i zostata tak dobrana aby wartos¢ y+ w niej nie
przekraczata 1. Wysokosci nastepnych elementéw rosty geometrycznie z ilorazem
rownym 1,2. Catkowita wysokos¢ warstwy elementow pryzmatycznych stanowita ok
4% dtugosci cieciwy ptatdow. Pozostatg cze$¢ objetosci wypetniajg elementy
czworoscienne. Domena obliczeniowa miata ksztatt graniastostupa o przekroju trapezu
co pozwalato na tatwg modyfikacje siatki do obliczeh réznych katow natarcia. Ze
wzgledu na symetrie ptata modelowana byta tylko jego potowa. Wysokosé domeny w
miejscu ptata byta rowna jej dtugosci i wynosita H=L=10-c, a szeroko$¢ wynosita
W=2*b/2=Db.
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llustracja 4.6 Wymiary domeny obliczeniowej
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llustracja 4.7 Siatka powierzchniowa pfata z widocznym zageszczeniem elementow blizej krawedzi natarcia i

sptywu
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llustracja 4.8 Przekroj przez siatke objetoSciowg

llustracja 4.9 Przekrdj przez siatke objetosciowg - przyblizenie elementéw warstwy przysciennej

Ostatnim zadaniem do przygotowania obliczen bytlo odpowiedzenie
zdefiniowanie warunkéw brzegowych. Badania eksperymentalne przeprowadzone
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byly w tunelu, w ktérym cisnienie dynamiczne w przestrzeni pomiarowej wynosito q =
100 kg/m? ([2], [3]), co przy zatozeniu statej gestosci, wedtug atmosfery wzorcowej p =
1,225 kg/m?3 daje warto$¢ predkosci w przyblizeniu V ~ 40 m/s

2-q 2-981Pa m
V= = ~40 —
Yo, 1,225 kg/m3 S

W zwigzku z tym na odpowiednich $cianach domeny obliczeniowej zostaty
zdefiniowane nastepujgce warunki brzegowe:
wlot — sktadowa predkosci Vx = 40 m/s, cidnienie odniesienia 0 Pa,
intensywnos¢ turbulencji 2%, wielkos¢ skali turbulencji 0,1m (w tunelu
zainstalowana byta prostownica w postaci kratki o wymiarach oczek 0,1x0,1m
[2])
wylot — swobodny wylot powietrza do cisnienia odniesienia 0 Pa, intensywnos¢
turbulencji 2%, wielkos¢ skali turbulencji 0,1m
symetria — wektor predkosci styczny do danej powierzchni
Sciana — stata chropowatosci 0,5

symetria
(po bokach)

wylot

Sciana (ptat)

wlot

0 1000
)

llustracja 4.10 Opis warunkéw brzegowych na poszczegoélnych sianach domeny

Do obliczen przyjeto gestos$¢ powietrza p = 1,225 kg/m? oraz lepko$¢ dynamiczng p =
1,8:10° kg/m-s

Obliczenia byty przeprowadzone dla réznych kgtéw natarcia, zgodnych z
badaniami doswiadczalnymi. W celu zmiany kata natarcia cata siatka obliczeniowa
byta obracana o zadany kat wokét osi y jednak sktadowa predkosci na wilocie
pozostawata bez zmian (réwnolegta do osi x). Warunkiem zbieznosci obliczen byto
ustalenie wartosci wspoétczynnikow sity nosnej Cz i oporu Cx na poziomie trzeciego
miejsca po przecinku.
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4.3 Interpretacja wynikéw

Poniewaz wyniki doswiadczalne zostaty poprawione o wptyw drutéw
mocujgcych model i jednoczesnie uwzgledniajgc skonczone wydtuzenie ptatow,
uzyskane wyniki mozna poréwnywac bezposrednio. Ponizej przedstawiono (Tabela
4.2 Wyniki badan doswiadczalnych i obliczen numerycznych dla profilu Bartel 37 1l a,
Tabela 4.3 Wyniki badan doswiadczalnych i obliczen numerycznych dla profilu nr 323

zbiorcze wartosci wspotczynnikow sit nosnych dla poszczegdlnych katow wraz
z btedem wzglednym zdefiniowanym jako:

Cdoéwiadczalne - Cnumeryczne

E= -100%

Cmaksymalne doswiadczalne

Poréwnanie wynikow w funkcji kata natarcia ilustruje Wykres 4.1 i Wykres 4.2. Nalezy
zauwazyc, ze dla duzych katéw natarcia, gdzie wystepuje oderwanie przeptywu, nie
udato sie uzyskac zbieznosci obliczen numerycznych. W zwigzku z czym zakresy te
nie byty analizowane.

Bartel 37 1l a
Kat Nat. Badania Doswiadczalne Obliczenia Numeryczne Bledy
al’] Cz Cx Cz/Cx Cz Cx Cz/Cx £cz [%0] €cx [%0]

21.8 1.113 0.241 4.618 - - - - -

19.3 1.136 0.197 5.766 - - - - -
16.7 1.159 0.149 7.779 1.134 0.162 7.001 2.140 5.398
14.3 1.130 0.113 10.000 1.165 0.117 9.927 3.017 1.807
11.8 1.011 0.089 11.360 1.022 0.091 11.186 0.983 0.994
9.4 0.880 0.069 12.754 0.871 0.070 12.468 0.811 0.344
7 0.746 0.052 14.346 0.711 0.052 13.734 3.016 0.094
4.6 0.594 0.037 16.054 0.549 0.038 14.620 3.885 0.228
2.2 0.397 0.023 17.261 0.385 0.027 14.181 1.066 1.712
-0.2 0.239 0.016 14.938 0.229 0.021 10.952 0.894 2.023
-2.6 0.103 0.015 6.867 0.065 0.019 3.500 3.257 1.511
-5 -0.039 0.017 -2.294 -0.085 0.021 -4.093 4.001 1.602
-7.4 -0.171 0.025 -6.840 -0.223 0.028 -8.095 4521 1.078

-9.8 -0.306 0.072 -4.250 - - - - -

Tabela 4.2 Wyniki badan doswiadczalnych i obliczen numerycznych dla profilu Bartel 37 Il a
Profil nr 323
Kat Nat. Badania Doswiadczalne Obliczenia Numeryczne Bledy
al’] Cz Cx Cz/Cx Cz Cx Cz/Cx €cz [%0] €cx [%]

21.7 1.189 0.234 5.081 1.255 0.258 4.866 5.100 10.218
19.2 1.237 0.194 6.376 1.284 0.205 6.262 3.617 4,709
16.7 1.294 0.141 9.177 1.293 0.160 8.097 0.108 7.962
14.2 1.218 0.113 10.779 1.206 0.129 9.381 0.943 6.641
11.8 1.102 0.089 12.452 1.076 0.102 10.516 1.986 5.919
9.4 0.950 0.067 14.137 0.923 0.080 11.592 2.078 5.312
7.0 0.787 0.050 15.677 0.756 0.061 12.441 2.396 4515
4.6 0.618 0.035 17.607 0.579 0.046 12.553 3.009 4,714
2.2 0.403 0.022 18.153 0.400 0.036 11.088 0.264 5.914
-0.1 0.224 0.015 14.545 0.228 0.031 7.399 0.309 6.587
-2.5 0.051 0.013 3.893 0.052 0.030 1.724 0.068 7.266
-4.9 -0.111 0.016 -6.938 -0.119 0.034 -3.474 0.634 7.826
-7.3 -0.266 0.024| -11.176 -0.284 0.043 -6.552 1.427 8.382
-9.8 -0.384 0.082 -4.660 -0.446 0.058 -7.640 4,764 10.287
-12.3 -0.385 0.142 -2.711 -0.586 0.080 -7.360 15.526 26.665

-14.8 -0.359 0.174 -2.063 - - - - -

-17.3 -0.363 0.202 -1.797 - - - - -
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-19.7 -0.397 0.237 -1.675 - - - - -

-22.2 -0.427 0.271 -1.576 - - - - -

Tabela 4.3 Wyniki badan doswiadczalnych i obliczerr numerycznych dla profilu nr 323

Bartel 37 1l a
1,4 0,18
1,2 0,16
1 0,14
0,8 0,12
J' 06 0,1
x
O
0,4 0,08
0,2 0,06
0 0,04 —@—Czdos.
-0,2 0,02 —@—Cznum.
-0,4 0 —@— Cx dos.
-10 -5 0 5 10 15 20

a [o] Cx num.

Wykres 4.1 Poréwnanie warto$ci wspotczynnikéw sit aerodynamicznych od kata natarcia dla profilu Bartel 37 Il a

Profil nr 323
1,4 0,3
1,2
1 0,25
0,8
0,2
0,6
S04
015 &
0,2
0
0,1
-0,2
04 / 0,05 —@—Cz dos.
-0.,6 —8— Cz num.
0.8 0 —@— Cx dos.
-15 -10 -5 0 5 10 15 20 25
o] Cx num.

Wykres 4.2 Poréwnanie warto$ci wspotczynnikéw sit aerodynamicznych od kata natarcia dla profilu nr 323
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Uzyskane wyniki numeryczne w zadowalajgcym stopniu pokrywajg sie z
wynikami badan eksperymentalnych. W przypadku wartosci Cz i Cx dla profilu Bartel
37 1l a oraz Cz dla porfilu nr 323 btgd wzgledny w zakresie liniowego przebiegu funkc;ji
Cz(a) nie przekracza 5%, co jest bardzo dobrym wynikiem. Zauwazalna réznica
wystepuje w przypadku wartosci Cx dla profilu nr 323, gdzie btgd w tym samym
zakresie katéw natarcia jest wiekszy lecz nie przekracza 10%. Najwieksze
rozbieznosci pojawiajg sie dla katow natarcia bliskich krytycznemu gdzie wartosci
btedu siegajg okoto 27%, poniewaz nie jest to juz uzytkowy zakres katéw natarcia dla
samolotéw z klasycznym ptatem, takich jak P.11c, nie powinno to stanowi¢ wiekszego
problemu dla dalszej czesci pracy. Warto réwniez zwrdci¢ uwage na przebieg funkciji
Cz(a) dla obydwu profili. W przypadku wynikéw doswiadczalnych mozna zauwazyc¢
charakterystyczny skok warto$ci wspétczynnika Cz w okolicach kata o = 5°, podczas
gdy obliczenia numeryczne zachowujg bardziej liniowy przebieg. Doktadana przyczyna
takiej roznicy nie jest znana lecz nalezy pamieta¢, ze dane eksperymentalne byty
wykonywane w latach 30-stych XX wieku, kiedy technika pomiarowa nie byta tak
rozwinieta jak dzis, co kaze zachowac¢ wzgledem nich odpowiedni krytycyzm.

Podsumowujgc, uzyte metody obliczen, modele 3D, siatki obliczeniowe,
zastosowany model turbulencji, warunki brzegowe i wartosci parametréw w nich
zdefiniowane pozwolity uzyskac¢ wyniki, ktére w stopniu zadowalajgcym pokryty sie z
danymi badan doswiadczalnych. Pozwala to przyjgc¢, ze przeprowadzony przebieg
obliczen prowadzi do wiarygodnych wynikéw i moze zostac analogicznie zastosowany
do dalszej czesci pracy.
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5 Poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych profili

5.1 Cel poréwnania

Jak juz opisano w rozdziale 3 profil Bartel 37 Il a jest czesto mylnie podawany
jest jako profil aerodynamiczny skrzydta P.11c. Nie zmienia to faktu, ze inzynierowie
na etapie projektowania samolotu mieli dostep do jego charakterystyk i potencjalnie
mogli go wykorzysta¢. W niniejszym rozdziale zostang przedstawione charakterystyki
aerodynamiczne obydwu profili (Bartel 37 Il a i profil nr 323) uzyskane zaréwno z
badan doswiadczalnych jak i obliczen numerycznych. Zestawiajgc je ze sobg mozna
sprobowac odtworzy¢ proces wyboru profilu aerodynamicznego do skrzydta samolotu
P.11lc.

5.2 Przygotowanie i przebieg obliczen numerycznych

Poniewaz celem badania byty charakterystyki samego profilu obliczany zostat
przypadek dwuwymiarowy odpowiadajgcy nieskonczonemu wydtuzeniu ptata. Takie
podejscie pozwala na bezposrednie poréwnanie obydwu profili oraz znaczne
zredukowanie kosztu numerycznego obliczen. Geometria profili oraz wymiary i
parametry siatki obliczeniowej pokrywajg sie z zawartymi w rozdziale 0. Warunki
brzegowe na poszczegdlnych krawedziach zostaty zdefiniowane nastepujgco:

wlot — sktadowa predkosci Vx = 40 m/s, cisnienie odniesienia 0 Pa,

intensywnos¢ turbulencji 2%, wielko$¢ skali turbulencji 0,1m

wylot — swobodny wylot powietrza do cisnienia odniesienia 0 Pa, intensywnos¢

turbulencji 2%, wielkos¢ skali turbulencji 0,1m

Sciana — stata chropowatosci 0,5
Ponizej przedstawiono wyglad siatki 2D wraz z opisem warunkéw brzegowych
(llustracja 5.1-llustracja 5.4).

Do obliczen przyjeto gestos¢ powietrza p = 1,225 kg/m? oraz lepkosc
dynamiczng p = 1,8:10°° kg/m-s. Obliczenia byly przeprowadzone dla réznych kgtow
natarcia, zgodnych z badaniami doswiadczalnymi. W celu zmiany kata natarcia
obracana byta cata siatka, podczas gdy sktadowa predkosci na wlocie pozostawata
bez zmian. Warunkiem zbieznosci obliczen byto ustalenie wartosci wspotczynnikow
sity nosnej Cz i oporu Cxna poziomie trzeciego miejsca po przecinku.
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5.3 Przeliczenie wynikéw doswiadczalnych na nieskonczone wydtuzenie ptata

Jak wspomniano w rozdziale 0 badania tunelowe przeprowadzone byty dla
ptatdw o skohczonym, réznym od siebie wydtuzeniu. W celu bezposredniego ich
poréwnania uzyskane dane zostaty przeliczone o wptyw rzeczywistego ptata na wyniki
samego profilu aerodynamicznego (wydtuzenie A=w). Postuzono sie metodg opisang
w [6], gdzie wspotczynnik sity oporu profilu aerodynamicznego Cx. Wynosi:

Croo = Cxp - Cxp
Cxp — wspoOtczynnik sity oporu catego ptata — dane doswiadczalne
Cxi — wspotczynnik sity oporu indukowanego
2

C;
Cyi ZE.A'(l_é)

Cz — wspotczynnik sity nosnej

A — wydtuzenie ptata

d — wspotczynnik korekcyjny (wspoétczynnik Glauerta) zalezny od geometrii ptata oraz
wspotczynnika a»=dCz/da uzyskanego z analogicznych obliczen numerycznych

Kat natarcia profilu aerodynamicznego o dany jest wzorem:
Ay = Oy — O

ap — kat natarcia ptata — dane doswiadczalne
ai — indukowany kat natarcia

o =

C; 1
1 '( ;)
n-— drugi WSpO' ’fczynnik korekcyjny Glauerta

Tabela 5.1 zawiera wartosci wspotczynnikow korekcyjnych dla obu przypadkow.

d n
Bartel 37 1l a 0.049 0.148
Profil nr 3232 0.068 0.156

Tabela 5.1 Wartosci wspdtczynnikéw korekcyjnych

Wynikowe wartosci wspétczynnikdw sit aerodynamicznych od kata natarcia dla
poszczegolnych profili aerodynamicznych (wydtuzenie A=«) zostaty przedstawione w
Tabela 5.2 i Tabela 5.3.
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Bartel 37 Il a Profil nr 323

O [°] Coo Cxo O [°] Cawo Cxo
17.18 1.113 0.159 18.12 1.189 0.165
14.59 1.136 0.112 15.47 1.237 0.120
11.89 1.159 0.060 12.80 1.294 0.060
9.61 1.130 0.029 10.53 1.218 0.041
7.61 1.011 0.021 8.48 1.102 0.030
5.75 0.880 0.018 6.54 0.950 0.023
3.91 0.746 0.015 4.63 0.787 0.020
2.14 0.594 0.014 2.74 0.618 0.017
0.55 0.397 0.013 0.99 0.403 0.014
-1.19 0.239 0.012 -0.77 0.224 0.013
-3.03 0.103 0.014 -2.65 0.051 0.013
-4.84 -0.039 0.017 -4.57 -0.111 0.015
-6.69 -0.171 0.023 -6.50 -0.266 0.020
-8.53 -0.306 0.066 -8.64 -0.384 0.075
Tabela 5.2 Wartosci wspétczynnikéw - Bartel 37 Il a -11.14 -0.385 0.135
-13.72 -0.359 0.168
-16.21 -0.363 0.196
-18.50 -0.397 0.229
-20.91 -0.427 0.262
-23.33 -0.456 0.296

Tabela 5.3 Wartosci wspoétczynnikéw - profil nr 323

5.4 Interpretacja wynikéw

Zarowno wyniki doswiadczalne jak i obliczenia numeryczne nie wykazaty
znaczacych roézni¢é w charakterystykach aerodynamicznych obydwu profili. W
przypadku wynikbw numerycznych  wykresy funkcji  wspotczynnikéw - sit
aerodynamicznych od kata natarcia praktycznie sie pokrywajg (Wykres 5.2).
Dodatkowo krytyczne katy natarcia i maksymalne wspotczynniki sity nosnej uzyskane
z obliczen numerycznych sg znacznie wieksze od otrzymanych w badaniach
tunelowych. W zwigzku z tym, nalezy zachowac¢ odpowiedni krytycyzm wzgledem nich
i analizowac je raczej pod katem fizyki zjawiska niz konkretnych wartosci. Badania
doswiadczalne wskazujg na pewng przewage profilu Bartel 37 Il a w zakresie
uzytkowych katow natarcia, gdzie osigga on wyzsze wartosci wspoétczynnika sity
nosnej Cz przy mniejszych wartosciach wspétczynnika sity oporu Cx (Wykres 5.1). Z
ekonomicznego punktu widzenia jest to pozgdane gdyz przy tej samej predkosci lotu
samolot moze mie¢ wiekszg mase uzyteczng przy jednoczesnym mniejszym zuzyciu
paliwa. Ma to znaczenie w przypadku lotnictwa transportowego lub pasazerskiego
jednak niekoniecznie dla lotnictwa wojskowego. Samolot poscigowe, takie jak P.11c,
powinny przede wszystkim zapewni¢ jak najlepsze witasciwosci podczas warunkow
bojowych. Z tego wzgledu lepszy okazuje sie profil nr 323, ktdéry osigga wiekszy
maksymalny wspoétczynnik sity nosnej Czmax ~ 1,3 dla krytycznego kata natarcia owr =
12,8°, podczas gdy dla profilu Bartel 37 Il a wynosi on Czmax = 1,16 dla krytycznego
kata natarcia oxr ~ 11,9° (Wykres 5.1). Dzieki temu samolot moze szybciej sie wznosi¢
oraz by¢ bardziej zwrotnym, co byto jedng z podstawowych zalet P.11c.

Analizujgc rozktad wspotczynnika cisnienia na powierzchniach profili (Wykres
5.3, Wykres 5.4) widac, ze na gornej powierzchni profilu Bartel 37 Il a generowane jest
wyzsze podcisnienie i réznica ta maleje wraz ze wzrostem kagta natarcia. Zgadza sie
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to z zarbwno numeryczng jak i doswiadczalng charakterystykg Cz(a), gdzie profil Bartel
37 Il a generuje wiekszg site nosng dla mniejszych kgtéw natarcia.

Wieksze podcisnienie prowadzi do wczesniejszego powstawania oderwania
przeptywu. Zjawisko to ilustrujg wektory predkosci. Dla kata natarcia a = 4,6° profile
predkosci w warstwie przysciennej dla profilu Bartel 37 |l a sg znacznie bardziej
.przegiete”, a nawet powstajg pierwsze przeptywy odwrocone, (llustracja 5.11,
llustracja 5.12) niz dla profilu nr 323 (llustracja 5.9, llustracja 5.10). Przy kgcie o = 13°
na powierzchniach obydwu profili tworzg sie obszary oderwania przeptywu, jednak w
przypadku profilu Bartel 37 Il a jest on wiekszy (llustracja 5.15, llustracja 5.16 ) niz dla
profilu nr 323 (llustracja 5.13, llustracja 5.14). Cze$¢ profilu, w ktorej nastgpito
oderwanie pracuje znacznie gorzej od pozostatej co prowadzi do spadku sity nosnej i
jest on tym wiekszy im wiekszy zajmuje on obszar. Ttumaczy to roznice w wartosciach
Czmax Oraz axr obydwu profili.

Wiekszy obszar oderwania przejawia sie w wiekszym sladzie aerodynamicznym
profilu zobrazowanym polem predkosci (llustracja 5.5-1lustracja 5.8), a w konsekwencji
wiekszym oporem. Zgadza sie to z wynikami doswiadczalnymi gdzie dla wiekszych
katéw natarcia profil Bartel 37 Il a osigga wieksze wartosci wspotczynnika sity oporu
Cx (Wykres 5.1).

Podsumowujgc, oba profile majg zblizone geometrie oraz charakterystyki
aerodynamiczne. Najwieksza réznica wystepuje jednak w przypadku maksymalnych
wartosci wspotczynnika sity nosnej C:zmax oraz krytycznego kata natarcia owr, na
korzys¢ profilu nr 323. Uwzgledniajac specyfike i przeznaczenie pftatowca mozna
zatozyc, ze byta to jedna z kluczowych kwestii przy wyborze tego profilu.

Pordwnanie Profili - Wyniki Doswiadczalne A=co
1,4 0,25
1,2
1 0,2
0,8
~ 0,6 0,15 x
Q (&)
0,4
0,2 0,1
0
-0,2 0'05 Cz Bartel 37 Il a
04 .—/ —@— Cz profil nr 323
0,6 0 Cx Bartel 37 Il a
-15 -10 -5 0 5 10 15 20
al] Cx profil nr 323

Wykres 5.1 Wspdtczyniki sit aerodynamicznych profili w funkcji kata natarcia - badania tunelowe
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Poréwnanie Profili - Wyniki Numeryczne A=oo

16 0,25
1,4
1,2
0,2
1
0,8
0,6 0,15
0,4 bs
0,2 0,1
0
-0,2
0,05 Cz Bartel 371l a
0,4
-0,6 —@— Cz profil nr 323
0,8 0  —e—CxBartel37lla
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20
al] —@— Cx profil nr 323

Wykres 5.2 Wspétczynniki sit aerodynamicznych profili w funkcji kata natarcia - obliczenia numeryczne

Cp [-]

-2
-1,5
-1
-0,5
0 ™ ™ ™ ™ e e e,
”~
7
/7
05 I/ Profil nr 323 -
/ géra
I = = - Profil 323 - dét
1 Bartel 3711a-
géra
= = -Bartel 37l a - dot
1,5
0,00 0,25 0,50 0,75 1,00

Wykres 5.3 Wykres wspotczynnika cisnienia na powierzchniach profili dla kagta natarcia o = 4,6 °
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Profil nr 323 - géra
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|

Bartel 37 Il a - géra

= = -Bartel 371l a-doét
1,5
0,00 0,25 0,50 0,75
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Wykres 5.4 Wykres wspofczynnika cisnienia na powierzchniach profili dla kata natarcia o = 13 °

contour-1
Velocity Magnitude

59.90
56.90
53.91
50.91
47.92
44.92
41.93
38.93
35.94

0 0.1 (m)

llustracja 5.5 Pole predkosci wokot profilu nr 323 dla kata natarcia o =4,6°
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llustracja 5.6 Pole predkosci wokot profilu Bartel 37 Il a dla kata natarcia « = 4,6°

llustracja 5.7 Pole predkosci wokét profilu nr 323 dla kata natarcia o= 13°
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llustracja 5.8 Pole predkosci wokot profilu Bartel 37 Il a dla kata natarcia o =13°

vector-1 - g - "
Velocity Magnitude B = -
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H 3896
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- 15.01 ~ - V P , - w8 ' e
1201 ; : : N mm
9.02 . ‘ ' :

6.02 . ) R . = . -
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[mls > . - ¥ - . - ,

0 0.05 (m)
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llustracja 5.9 Wektory predko$ci wokét profilu nr 323 dla kata natarcia o= 4,6 °
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llustracja 5.10 Wektory predkosci przy krawedzi sptywu profilu nr 323 dla kata natarcia o= 4,6°

vector-1
Velocity Magnitude

61.27
58.20
55.14
52.08
49.01
u 45.95
42.89
39.82
36.76
33.70
30.63
27.57
24.51
21.44
18.38
- 15.32
12.25
9.19
6.13
3.06

[ mS 0

0 0.05 (m)

llustracja 5.11 Wektory predkosci wokot profilu Bartel 37 Il a dla kata natarcia o= 4,6°
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llustracja 5.12 Wektory predkosci przy krawedzi sptywu profilu Bartel 37 Il a dla kata natarcia o= 4,6°
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llustracja 5.13 Wektory predkosci wokot profilu nr 323 dla kata natarcia o= 13°
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llustracja 5.14 Wektory predkosci przy krawedzi sptywu profilu nr 323 dla kata natarcia «=13°
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llustracja 5.15 Wektory predkosci wokot profilu Bartel 37 Il a dla kata natarcia o= 13°
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6 Analiza réznych platéw

6.1 Cel badania

Jedng z cech wyrdzniajgcych samoloty serii P.11 od inny, wspoétczesnych im
konstrukcji, byt ptat. Najgrubszy i najszerszy w miejscu podparcia zastrzatami, z
zaokraglong koncowka i charakterystycznym zatamaniem i wycieciem przy potgczeniu
z kadtubem. Ksztalt ten w gtdwnej mierze podyktowany byt wymogami
wytrzymatosciowymi oraz uzytkowymi (zwiekszenie widocznosci). W prawdzie
inzynierowie w tamtym okresie mieli dostep do badan tunelowych jednak mowity one
raczej o charakterystykach globalnych catego ptata a nie o zjawiskach wywotanych
przez konkretne rozwigzanie techniczne. W tym rozdziale przedstawiono wyniki
obliczen numerycznych réznych rodzajow ptatow, z czego kazdy kolejny jest
modyfikacjg poprzedniego. Daje to mozliwos¢ przesledzenia ewolucji geometrii
skrzydta oraz zmian jego charakterystyk aerodynamicznych.

6.2 Modele ptatow

Poniewaz celem badania byto poroéwnanie wiasciwosci aerodynamicznych
réznych rodzajow ptatow a nie otrzymanie doktadnych wynikow ilosciowych geometria
samolotu zostata mocno uproszczona. Pominiete zostato ustrzezenie poziome i
pionowe, zastrzaty, zespét napedowy. Otwarta kabina pilota zostata ujednolicona z
kadtubem podobnie jak lotka ze skrzydtem. Referencyjnym ptatem jest prostokatny ptat
o cieciwie rownej sredniej cieciwie aerodynamicznej ca = 1,74 m i powierzchni rownej
powierzchni nosnej skrzydta P.11 ¢ S=17,9 m? [7]. Profil nr 323 zostat przeliczony na
grubos$¢ wzgledng g=11,8% co stanowi $rednig grubosc ptata P.11c i jest staty wzdtuz
rozpietosci. Model jest w konfiguracji gornoptata i nie tgczy sie z kadlubem. Kolejne
model ptatow powstaty poprzez nastepujace po sobie modyfikacje:

- Ptat z zatamaniem przy kadtubie poprawiajgcy widocznosc¢ z kabiny pilota.

Ptat ze zmienng gruboscig wzgledng profili aerodynamicznych wzdtuz

rozpietosci, od g=9,6% przy kadtubie, przez g=15% w najgrubszym miejscu do

g=7.94% na ostatnim zebrze.

Ptat z dodatkowym wycieciem przy kadtubie (poprawiajgcym widocznosc)

zgodnym z obrysem ptata samolotu P.7. W celu zachowania tej samej

powierzchni nosnej zwiekszono rozpietosc catego skrzydta.

Ptat trapezowy pokrywajgcy sie w czesci liniowej z obrysem P.11c, przy

zachowaniu tej samej powierzchni nosnej

Ptat z zaokragglong koncéwkg zgodny z obrysem ptata samolotu P.7.

Ptat z powiekszonym wycieciem, sciennym pierwszym zebrem i powiekszong

koncowkg zgodny z ptatem samolotu P.11c.

Kontury powyzszych pfatéw przedstawione sg na llustracja 6.1 oraz llustracja 6.2.
llustracja 6.3 przedstawia widoki izometryczne modeli 3D uzytych w obliczeniach.
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llustracja 6.1 Kontury modeli poszczegdlnych ptatéw-rzut z géry
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im
llustracja 6.2 Kontury modeli poszczegdlnych ptatéw-rzut z przodu
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llustracja 6.3 Widoki izometryczne modeli poszczegdinych ptatow

6.3 Przebieg obliczen

Siatki obliczeniowe wszystkich modeli zostaty wykonane wedtug parametrow
podanych w podrozdziale 4.2. Poniewaz celem obliczen sg charakterystyki samych
ptatdw zrezygnowano z tworzenia elementow warstwy przysciennej w obrebie
kadtuba, co pozwolito zmniejszy¢ ilos¢ elementéw, a w zwigzku z tym koszt
numeryczny. Rozmiar oraz jakosc siatki zostaty przedstawiona na przyktadzie modelu
ptata trapezowego (llustracja 6.4 - llustracja 6.6).

Ze wzgledu na symetrie modelu utworzona zostata siatka tylko jego potowy z
warunkiem brzegowym stycznosci wektora predkosci do ptaszczyzny symetrii.
Pozostate warunki brzegowe zostaty zdefiniowane nastepujgco (llustracja 6.7):

wlot — sktadowa predkosci Vx = 80 m/s (zblizona do predkosci przelotowej

P.11c), cisnienie odniesienia 0 Pa, intensywnos¢ turbulencji 2%, wielkos¢ skali

turbulencji 0,1m

wylot — swobodny wylot powietrza do cisnienia odniesienia 0 Pa, intensywnos¢

turbulencji 2%, wielkos¢ skali turbulencji 0,1m

symetria — wektor predkosci styczny do danej powierzchni

- $&ciana — stata chropowatosci 0,5
Do obliczen przyjeto gestos¢ powietrza p = 1,225 kg/m? oraz lepko$¢ dynamiczng p =
1,8-10°° kg/m-s. Powierzchnia odniesienia wynosita S = 17,9 m?.

Kazdy z modeli badany byt w zakresie kgtéw natarcia od o = -5° do a = 15°.
Podobnie jak w wczesniejszych przypadkach obliczenia bylty prowadzone do
momentu ustalenia wartosci wspoétczynnikéw sity nosnej Cz i oporu Cx ha poziomie
trzeciego miejsca po przecinku.
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llustracja 6.4 Siatka powierzchniowa modelu ptata trapezowego

llustracja 6.5 Elementy objetosciowe wokot catego modelu ptata trapezowego
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llustracja 6.6 Elementy objetoSciowe wokot samego pfata
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llustracja 6.7 Opis warunkéw brzegowych
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6.4 Interpretacja wynikow

Uzyskane wartosci wspotczynnikéw sit aerodynamicznych dla poszczegodlnych
ptatow i katow natarcia zawarte sg w Tabela 6.1. Zostaty one rowniez przedstawione
w postaci zaleznosci od kata natarcia na Wykres 6.1Wykres 6.4. Wykres 6.5 obrazuje
przebieg doskonatosci ptatéw w funkcji kata natarcia.

al?] 5| -25 0| 25 5| 75| 10| 125 15
c, |-0.164] 0.019] 0.205| 0.393| 0.583| 0.772| 0.958| 1.137| 1.301
Plat Prosty C. | 0.021| 0.017| 0.019| 0.025| 0.036| 0.052| 0.072| 0.097| 0.126
c, |-0211]-0.027| 0.160| 0.350| 0.542| 0.734| 0.923| 1.104| 1.272

Ptat Zatamany
C. | 0.022] 0.017[ 0.018] 0.023| 0.034| 0.049| 0.069| 0.094| 0.122
Plat ze Zmienna | C, | 0-204|-0.028| 0149 0.329| 0512| 0.694| 0.875| 1.048| 1.209
Gruboscia C. | 0021 0.017[ 0.017] 0.022 0.032| 0.047| 0.066| 0.090| 0.118
- C, |-0204]-0.028| 0.151| 0.332| 0.516| 0.700| 0.881| 1.055| 1.215
Platz Wycieciem = = —170.021| 0.017| 0.017| 0.022| 0.032| 0.047| 0.066| 0.090| 0.117
c, | -0217[-0.038] 0.143] 0.326| 0.513| 0.700| 0.885| 1.064| 1.228
Plat Trapezowy | 75022 0.017| 0.018| 0.023| 0.033| 0.048| 0.067| 0.092| 0122
C, | -0226[-0.041] 0.145| 0.333| 0.525| 0.717| 0.906| 1.087| 1.253
PlatP.7 C. | 0.022] 0.017| 0.017| 0.022| 0.032| 0.047| 0.066| 0.091| 0.121
c, |-0.207|-0.032] 0.148| 0.332] 0.520| 0.706| 0.890| 1.063| 1.171
Plat .11 C. | 0.022[ 0.017| 0.018] 0.023| 0.032| 0.046| 0.065| 0.089| 0.137

Tabela 6.1 Wartosci wspdfczynnikdw sit aerodynamicznych dla poszczegdlnych ptatow
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Wykres 6.2 Wartosci wspotczynnika sity oporu Cx dla réznych katéw natarcia o
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Wykres 6.5 Doskonato$¢ aerodynamiczna poszczegolnych ptatéw w funkcji kata natarcia
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Analizujgc wyniki tatwo zauwazy¢ znaczgce réznice wartosci wspoétczynnikow
aerodynamicznych ptata prostokatnego w stosunku do pozostatych ptatéw. Ptat
prostokatny generuje wiekszg site nosng przy jednoczesnym wiekszym oporze. Na
przyktadzie poréwnania wynikow ptata prostokgtnego i zatamanego dla kata natarcia
o = 7,5° wida¢, ze gtdbwng sktadowg sity nosnej jest sita cisnieniowa na goérnej
powierzchni ptata natomiast gtébwng sktadowg oporu jest sita cisSnieniowa na dolnej
powierzchni ptata (Tabela 6.2). Gtébwng przyczyng tej rdznicy jest fakt, ze ptat
zatamany tgczy sie z kadtubem natomiast ptat prosty nie. Generuje to rézne rozktady
wspofczynnika cisnienia na ich dolnych powierzchniach (Wykres 6.6). Wartosci
nadcisnienia dla ptata zatamanego w okolicy kadtuba sg mniejsze niz dla ptata
prostego w analogicznym miejscu. Dzieje sie tak poniewaz rozktad cisnien na samym
kadtubie niejako zmienia warunki brzegowe dla rozktadu na dolnej powierzchni ptata,
pogarszajgc je podczas gdy centralna cze$¢ ptata prostego dalej pracuje rownomiernie
(llustracja 6.10 - llustracja 6.13). Ttumaczy to spadek oporu ale réwniez sity no$nej.
Dodatkowo, na czesci ,zatamanej” pfata, sita nosna jest pomniejszona o sktadowg sity
cisnieniowej, ktora to nie jest skierowana pionowo do gory (llustracja 6.8, llustracja
6.9).

Ptat prosty a. = 7,5°

Cx Cz
Pow. Cisnieniowy | Lepkosci | Catkowity | Cisnieniowy | Lepkosci | Catkowity
ptat-géra 0.002 0.002 0.004 0.320 0.000 0.320
ptat-bok 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000
ptat-dot 0.016 0.001 0.018 0.071 0.000 0.071
kadtub 0.003 0.001 0.004 -0.005 0.000 -0.005
suma 0.021 0.005 0.026 0.386 0.000 0.386

Ptat zatamany a = 7,5°

Cx Cz
Pow. Cisnieniowy | Lepkosci | Catkowity | Cisnieniowy | Lepkosci | Catkowity
ptat-goéra 0.002 0.002 0.004 0.309 0.000 0.309
ptat-bok 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000
ptat-dot 0.015 0.001 0.016 0.060 0.000 0.060
kadtub 0.003 0.001 0.004 -0.002 0.000 -0.002
suma 0.020 0.005 0.024 0.367 0.000 0.367

Tabela 6.2 Szczegdty wspotczynnikow sit aerodynamicznych
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Wykres 6.6 Rozktad wspofczynnika cisnienia Cp na dolnych powierzchniach ptatéw
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llustracja 6.8 Rozktad wspofczynnika ciSnienia na powierzchni modelu ptata prostego dla o = 7,5° oraz
powierzchnia statego wspotczynnika Cp=-1,0
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llustracja 6.9 Rozktad wspofczynnika ci$nienia na powierzchni modelu ptata zatamanego dla ¢ =7,5° oraz
powierzchnia statego wspotczynnika Cp = -1,0
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llustracja 6.10 Rozktad wspotfczynnika ci$nienia na powierzchni modelu ptata prostego dla ¢ =7,5° oraz
powierzchnia statego wspétczynnika Cp = 0,3
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llustracja 6.11 Rozktad wspofczynnika cisnienia na powierzchni modelu ptata zatamanego dla ¢ =7,5° oraz

powierzchnia statego wspoétczynnika Cp = 0,3

llustracja 6.12 Rozktad wspofczynnika cisnienia w przekroju maksymalnej grubosci pfata prostego dla «=7,5°
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llustracja 6.13 Rozktad wspofczynnika cisnienia w przekroju maksymalnej grubosci ptata zatamanego dla = 7,5°

Réznice w wspodtczynnikach sit aerodynamicznych pomiedzy kolejnymi
modyfikacjami nie sg juz tak znaczace, jednak mozna zauwazy¢ pewng tendencije.
Zaréwno sifa oporu jaki i sita nosna malejg wraz z kolejnymi zmianami. Przy czym sg
one bardziej widoczne dla wiekszych katow natarcia. Ma to oczywiscie zwigzek ze
zmiang obrysow ptatow.

Na dojnej powierzchni skrzydet wywarza sie nadcisnienie podczas gdy na
gornej nadcidnienie. Wyrdwnanie cisSnienia nastepuje na koncach skrzydet, a strugi
powietrza na gornej powierzchni zostajg odchylone w kierunku kadtuba, natomiast na
dolnej w kierunku przeciwnym. Prowadzi to do powstania cyrkulacji, a w konsekwencji
tzw. oporu indukowanego. Zjawisko to ilustrujg Inie prgdu na poszczegolnych ptatach
(llustracja 6.14 - llustracja 6.17) z charakterystycznymi warkoczami wirdw na
koncowkach, ktérych wielkos¢ informuje o intensywnosci zjawiska. Obrazujg to
rowniez kontury cisnienia catkowitego w $Sladzie za ptatami (llustracja 6.18 - llustracja
6.21) gdzie niskie wartosci informujg o wiekszych startach cisnienia zwigzanych z tym
zjawiskiem. Kazdy kolejny ptat generuje mniejsze zawirowania co swiadczy o
mniejszym oporze indukowanym, a tym samym mniejszym oporze globalnym.
Kluczowy wptyw majg tu geometrie zakonczenia ptatéw, ktére zmniejszajg gradienty
ciSnien blisko koncow (llustracja 6.22 - llustracja 6.25) powodujgc fagodniejsze
wyréwnywanie cisnien pomiedzy dolng i gérng powierzchnig. Niestety powoduje to
réwniez powstawanie mniejszej sity nos$nej.
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llustracja 6.14 Linie prgdu na ptacie prostym wyskalowane wartoSciami wspoéiczynnika cisnienia Cp dla kagta

natrcia o =10°
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llustracja 6.15 Linie prgdu na ptacie ze zmienng grubo$cig wyskalowane warto$ciami wspotczynnika cisnienia Cp

dla kata natrcia = 10°
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llustracja 6.16 Linie prgdu na ptacie trapezowym wyskalowane warto$ciami wspoétczynnika cisnienia Cp dla kata

natrcia o =10°
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llustracja 6.17 Linie prgdu na ptacie P.11 wyskalowane warto$ciami wspofczynnika cisnienia Cp dla kagta natrcia

=10°

llustracja 6.18 Kontury ci$nienia catkowitego w $ladzie za ptatem prostym dla kata natrcia o = 10°
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llustracja 6.19 Kontury ci$nienia catkowitego w $ladzie za ptatem o zmiennej grubo$ci dla kata natrcia o = 10°

llustracja 6.20 Kontury ci$nienia catkowitego w $ladzie za ptatem trapezowym dla kata natrcia o= 10°




llustracja 6.21 Kontury cisnienia catkowitego w $ladzie za ptatem P.11 dla kata natrcia o = 10°
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llustracja 6.22 Rozktad wspotczynnika cisnienia Cp na ptacie prostym z zaznaczong powierzchnig o statym
wspotczynniku Cp=-1.0 dla kata natarcia = 10°
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llustracja 6.23 Rozktad wspofczynnika cisnienia Cp na ptacie o zmiennej grubosci z zaznaczong powierzchnig o

statym wspotczynniku Cp = -1.0 dla kata natarcia o = 10°
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Pressure Coefficient
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llustracja 6.24 Rozktad wspotczynnika cisnienia Cp na ptacie trapezowym z zaznaczong powierzchnig o statym

wspotczynniku Cp = -1.0 dla kata natarcia o = 10°
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llustracja 6.25 Rozktad wspotczynnika cisnienia Cp na pfacie P.11 z zaznaczong powierzchnig o statym
wspotczynniku
Cp = -1.0 dla kata natarcia o = 10°

Analizujgc kontury wspoétczynnika ciSnienia na powierzchni poszczegodlnych
ptatéw (llustracja 6.22 - llustracja 6.25) widac rowniez wptyw powiekszania wyciecia w
czedci przykadtubowej ptata. W przypadku ,petnego” ptata (llustracja 6.23) kontury
podcisnienia uktadajgc sie rownolegle do siebie zajmujgc duzy obszar centralnej
czedci skrzydta, natomiast dla ptatow z wycieciem (llustracja 6.24 i llustracja 6.25)
,ZWezajq” sie ku kadtubowi obejmujgc mniejszy obszar. Dzieje sie tak poniewaz
rozktad cisnienia w pojedynczym przekroju ptata zalezy od przekroju sgsiedniego. Dla
obrysu petnego w kazdym kolejnym przekroju rozkfad cisnienia wyglgda podobnie
tworzgc jednorodny rozkfad globalny na ptacie. Dodanie wyciecia zmniejsza cieciwe
danego przekroju co powoduje, ze punkt wyrdwnania cisnienia (krawedz sptywu)
przesuwa sie ku przodowi wymuszajgc szybsze wyréwnanie do nizszych wartosci w
przekroju sgsiednim i dalej wzdtuz rozpietosci. Zostato to zilustrowane na Wykres 6.7,
ktéry przedstawia rozktad wspotczynnika cisnienia Cp w przekroju zatamania réznych
ptatow (miejsce najwiekszej cieciwy). Wraz z zwiekszaniem wyciecia wartosci pod i
nadcisnienia znacznie szybciej malejg wzdtuz cieciwy co powoduje redukcje globalnej
sity no$nej. Efekt ten wida¢ réwniez w rozktadzie wspétczynnika sity nosnej Cz wzdtuz
rozpietosci (Wykres 6.8) gdzie w okolicach wyciecia (do ok.30% rozpietosci) nastepuje
znaczny spadek jego wartosci w stosunku do pfata ,petnego”, i dodatkowo obnizenie
dalej wzdtuz rozpietosci. Réwniez przedwojenne badania tunelowe pokazujg tg
zalezno$¢ [8] (llustracja 6.26, llustracja 6.27).

Kolejng kwestig wptywajgca na spadek sity nosnej jest powstawanie oderwania
przeptywu w miejscu wyciecia (llustracja 6.29, llustracja 6.30) znacznie szybciej niz
dla ptata petnego (llustracja 6.28). Nalezy tu jednak zauwazy¢, ze w przypadku P.11c,
w ktérym tylne czesci pierwszych zeber zostaty ,obciete” w stosunku do P.7, co
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mogtoby wskazywac, ze oderwanie nastgpi jeszcze wczesniej, obliczenia takiego
zjawiska nie pokazujg. Dzieje sie tak poniewaz dodatkowo zostata ,$cieta” gérna czesc
profilu na ktorej nie wytworzyly sie duze wartosci podcisnienia, ktére mogtyby
przyspieszy¢ oderwanie. Interesujgce jest czy byto to celowe dziatanie inzynierow czy
tylko zbieg okolicznosci.

-3
Ptat Zatamany - dot
2,3 Pfat Zatamany - géra
5 —— Ptat Trapezowy - dot
— Ptat Trapezowy - gora
15 Pfat P.11 - dot
Ptat P.11 - géra
-1
[oR
O
-0,5
0
0,5
1
1,5
0,00 0,25 0,50 0,75 1,00
c [%]
Wykres 6.7 Rozktad wspofczynnika cisnienia Cp w przekroju zatamania dla réznych ptatow przy kacie natarcia o =
10°
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€ >
N : .
5 | & g | . X
S 2 £
N
b/2 [%] Cz [] Cz[-] Cz[-] Cz[-] |cz[]
0 1.608 1.634 1.718 1.7483 1.681
2 1.399 1.230 1.233 1.2148 1.134
4 1.033 1.107 1.064 1.0776 1.100
6 1.029 1.123 1.057 1.0650 1.134
8 1.089 1.101 1.070 1.0941 1.103
10 1.035 1.067 1.036 1.0239 1.020
15 1.034 1.033 0.965 0.9572 0.894
20 1.043 1.019 0.894 0.9065 0.860
30 1.050 1.012 0.923 0.9282 0.914
40 1.034 1.006 0.944 0.9513 0.941
50 1.003 0.983 0.952 0.9635 0.951
60 0.956 0.944 0.934 0.9263 0.922
70 0.883 0.856 0.871 0.8605 0.865
80 0.806 0.778 0.816 0.7979 0.796
85 0.741 0.713 0.749 0.7434 0.735
90 0.676 0.664 0.694 0.6985 0.693
92 0.665 0.636 0.665 0.6729 0.667
94 0.616 0.596 0.639 0.6464 0.634
96 0.597 0.578 0.611 0.6448 0.633
98 0.644 0.602 0.638 0.8927 0.843
100 0.000 0.000 0.000 0.0000 0.000

Tabela 6.3 Wartosci wspotczynnika sity nosnej C. wzdtuz rozpietosci dla réznych ptatow

przy kgcie natarcia o= 10°
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Wykres 6.8 Rozktady wspétczynnika sity nosnej C. wzdtuz rozpieto$ci dla roznych ptatow przy kacie natarcia o =

10°
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llustracja 6.26 Rozktad wspofczynnika sity nosnej Cz dla ptata petnego [8]
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llustracja 6.27 Rozktad wspofczynnika sity nosnej Cz dla ptata z wycieciem [8]
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llustracja 6.28 Wektory predkoS$ci wokét ptata petnego
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llustracja 6.29 Wektory predkosci wokot wyciecia ptata P.7

llustracja 6.30 Wektory predkos$ci wokét wyciecia ptata P.11¢
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6.5 Podsumowanie

Przeprowadzone obliczenia dla kilku rodzajéw ptatéw pozwolit na petniejszg
ocene ptata P.11c pod katem wilasciwosci aerodynamicznych. Zastosowanie
charakterystycznego zatamania spowodowato zauwazalny spadek generowane;j sity
nosnej ale rowniez i oporu. Nalezy jednak zaznaczyC, ze ma to zwigzek gtownie z
faktem potgczenia ptata z kadtlubem niz samego zatamania. Dodanie wyciecia
polepszajgcego widoczno$¢ z kabiny rowniez obnizylo wartoS¢ generowanej sity
nosnej jednak juz w mniejszym stopniu. Kolejne modyfikacje tj. wprowadzenie
zbieznosci ptata, zmiana grubosci wzdtuz rozpietosci czy zastosowanie eliptycznych
koncéwek zmniejszyty powstajacy opor, gtdwnie poprzez zmniejszenie intensywnosci
zjawisk zwigzanych z wirami krawedziowymi na koncach skrzydet. Niestety takze i w
tym przypadku roznice te nie byty bardzo znaczgce, jednak sam fakt ich zastosowania
Swiadczy o tym, ze konstruktorzy mieli Swiadomos¢ zjawisk jakie powstajg w optywie
skrzydta i potrafili zminimalizowac¢ ich negatywne skutki.
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7 Analiza kompletnego samolotu

7.1 Cela badania

Celem obliczen numerycznych aerodynamiki kompletnego samolotu oprocz
uzyskania samych charakterystyk aerodynamicznych byto przeanalizowanie zjawisk
aerodynamicznych jakie powstajg w trakcie lotu samolotu P.11c, szczegotowe
przesledzenie wptywu poszczegodlnych podzespotdw na optyw oraz charakterystyki
catego samolotu oraz ocena poszczegolnych rozwigzan konstrukcyjnych pod
wzgledem aerodynamicznym.

7.2 Przebieg obliczen

Do obliczen zostat wykorzystany petny model 3D samolotu P.11c. Ze wzgledu
na minimalizacje kosztéw numerycznych (zmniejszanie ilosci elementow siatki) oraz
zaktadany relatywnie niewielki wptyw na koncowy wynik, czesci konstrukgcji takie jak:
podwieszane bomby, karabiny, antena, celownik itp. zostaty pominiete. Dodatkowo nie
zostata modelowana blacha drobnofalista i przyjeto gtadkie powierzchnie na catym
modelu. Usterzenie pionowe i poziome zostato ujednolicone z odpowiednimi
statecznikami w pozycji neutralnej i pozostaty w tej pozycji przez wszystkie obliczenia.
Podobnie otwarta kabina pilota zostata ,zastonieta”. Cylindry i podwozie zostaty
uproszczone. W odroznieniu od wczesniejszych obliczeh zostata uwzgledniona lotka
wraz z wnekg w ptacie. Ponizej przedstawiono model 3D catego samolotu uzyty do
obliczen (llustracja 7.1- llustracja 7.7).

0

2000

llustracja 7.1 Kompletny model samolotu P.11c
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llustracja 7.2 Kompletny model samolotu P.11c

0 2000

llustracja 7.3 Kompletny model samolotu P.11c - cylindry
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llustracja 7.4 Kompletny model samolotu P.11c — podwozie

llustracja 7.5 Kompletny model samolotu P.11c - usterzenie
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llustracja 7.6 Kompletny model samolotu P.11c — usterzenie

llustracja 7.7 Kompletny model samolotu P.11c - wneka lotki
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Ze wzgledu na bardziej ztozong geometrie modelu przyjeto nieznacznie inng
strategie tworzenia siatki obliczeniowej niz w poprzednich obliczeniach. W celu
poprawnego odwzorowania niewielkich podzespotéw takich jak cylindry czy zastrzaty
usterzenia nalezato uzy¢ wzglednie niewielkich elementéw, jednak aby uzyskaé w
miare jednorodng siatke rowniez wzglednie mate elementy zostaty uzyte na duzych
podzespotach jak ptat czy kadtub. Zminimalizowato to problem z jakoscig elementow
warstwy przysciennej gdzie w przeciwnym razie powstawalyby elementy
pryzmatyczne duze lecz bardzo niskie co miatoby negatywny wptyw na jakos¢ catej
siatki. Maksymalny rozmiar elementéw powierzchniowych wynosit 10mm, a minimalny
1mm. Dodatkowo w celu ograniczenia catkowitej ilosci elementow siatki wysokos¢
pierwszych elementéw pryzmatycznych warstwy przysciennej zostata dobrana tak aby
wartos¢ bezwymiarowej odlegtosci od scianki wynosita dla nich y* = 30. W zwigzku z
tym warstwa przyscienna nie bedzie rozwigzywana bezposrednio lecz za pomocag
odpowiednich funkcji (rozdziat 2.4). llustracja 7.8 oraz llustracja 7.9 przedstawiajg
wielkos¢ elementow siatki powierzchniowej na wybranych podzespotach samolotu
natomiast pozostate (llustracja 7.10 - llustracja 7.13) gotowg siatke objetosciowg wraz
z elementami warstwy przysciennej.

llustracja 7.8 Siatka powierzchniowa — cylindry, podwozie
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llustracja 7.9 Siatka powierzchniowa - pfat, lotka

llustracja 7.10 Siatka objetoSciowa w ptaszczyznie symetrii samolotu
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llustracja 7.11 Siatka objetoSciowa - elementy warstwy przys$ciennej przy kabinie pilota

llustracja 7.12 Siatka objetoSciowa - przekréj przez skrzydfto i lotke
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llustracja 7.13 Siatka objetoSciowa - elementy warstwy przysciennej przy ptacie i lotce

Ksztalt i wielkos¢ domeny obliczeniowej zostaty dobrane analogicznie do
wczesniejszych przypadkow. Ze wzgledu na symetrie samolotu uwzgledniono tylko
jego potowe z wykorzystaniem warunku brzegowego symetrii. Dodatkowo zostat
uwzgledniony wptyw smigta, ktore to zostato zamodelowane nieskonczenie cienkim
ptaskim dyskiem o Srednicy rownej $rednicy smigta d = 2,9m, na ktérym wystepuje
skok cisnienia. Wszystkie uzyte warunki brzegowe przedstawiajg sie nastepujgco:

wlot — sktadowa predkosci Vx = 80 m/s (zblizona do predkos$ci przelotowej

P.11c), cisnienie odniesienia 0 Pa, intensywnos¢ turbulencji 2%, wielkos¢ skali

turbulencji 0,1m

wylot — swobodny wylot powietrza do cisnienia odniesienia 0 Pa, intensywnos$¢

turbulencji 2%, wielkos$¢ skali turbulencji 0,1m

symetria — wektor predkosci styczny do danej powierzchni

Sciana — stata chropowatosci 0,5

Smigto — staty skok cisnienia Ap = 350 Pa
Do obllczen przyjeto gestos¢ powietrza p = 1,225 kg/m? oraz lepko$¢ dynamiczng u =
1,8-10° kg/m-s. Powierzchnia odniesienia wynosita S = 17,9 m?2.

Obliczenia przeprowadzone byty dla katéw natarcia od o = -7.5° do o = 20°.
Kryterium zbieznosci obliczen byto ustalenia wartosci wspétczynnikéw sity nosnej C: i
oporu Cxnha poziomie trzeciego miejsca po przecinku.
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llustracja 7.14 Domena obliczeniowa kompletnego modelu P.11c

llustracja 7.15 Domena obliczeniowa kompletnego modelu P.11c - szczegdty
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7.3 Interpretacja wynikow

Tabela 7.1 zawiera uzyskane wartosci wspoétczynnikow sity nosnej i oporu dla
réznych katéw natarcia. Zostaty one rowniez zilustrowane na wykresach (Wykres 7.1,
Wykres 7.2). Dodatkowo llustracja 7.16 oraz llustracja 7.17 przedstawiajg rozktad

wspotczynnika cisnienia na powierzchni samolotu dla kata natarcia a = 0°.

o [°] Cx [-] Cz[-] Cz/Cx [-]

-7.5 0.056 -0.330 -5.90
-5 0.046 -0.139 -3.05
-2.5 0.042 0.063 1.52
0 0.043 0.258 5.95
2.5 0.051 0.460 8.96
5 0.065 0.663 10.14
7.5 0.085 0.869 10.19
10 0.111 1.072 9.70
12.5 0.141 1.274 9.03
15 0.177 1.465 8.28
16.3 0.197 1.554 7.91
17.5 0.218 1.637 7.51
18.3 0.232 1.682 7.26
19.2 0.287 1.470 5.12
20 0.323 1.367 4.24

Tabela 7.1 Wartosci wspotczynnikow aerodynamicznych dla réznych katéw natarcia o

1,5

0,5

5

a[]

10

15

0,35

0,3

0,25

0,2

0,15

0,1

0,05

Wykres 7.1 Wartosci wspotczynnikéw sity nosnej Cz i oporu Cx w funkcji kgta natarcia «
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Wykres 7.2 Doskonato$¢ aerodynamiczna samolotu Cz/Cx w funkcji kata natarcia «
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llustracja 7.16 Rozktad wspotczynnika ci$nienia na samolocie dla kgta natarcia o= 0°
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llustracja 7.17 Rozktad wspotczynnika cisnienia na samolocie dla kata natarcia o= 0°

Przy ocenie wtasciwosci aerodynamicznych catego samolotu pomocne jest
przeanalizowanie wptywu poszczegolnych podzespotéw na catkowitg site oporu
(Tabela 7.2).

Zaraz po kadtubie i ptacie, ktérej majg najwieksze powierzchnie omywane,
najwiekszy opér pojawia sie na cylindrach i stanowi prawie 15 % catkowitego oporu
samolotu. Dzieje sie tak poniewaz cylindry o mato smuktej geometrii majg wzglednie
duzg poprzeczng powierzchnie odniesienia, przez co wpadajgce na nie strugi
powietrza zatrzymujg sie powodujgc powstawanie obszaru zwiekszonego ciesnina
(spietrzenie przeptywu Cp ~ 1 - llustracja 7.18, llustracja 7.19), ktére na do$¢ znacznej
powierzchni powoduje powstawanie sity oporu.

Troche inny mechanizm powstawania sity oporu ma miejsce w przypadku
kabiny pilota. Strugi powietrza wpadajgce na przednia owiewkg powodujg
powstawanie sity oporu analogicznie do cylindrow lecz optywajac jg dalej natrafiajg na
ostre zakonczenie, gdzie nastepuje gwattowne oderwanie przeptywu, a to z kolei
prowadzi do powstawania zawirowan w samym wnetrzu kabiny (llustracja 7.21).
Powstaty w wyniku tego obszar obnizonego cisnienia (llustracja 7.20) powoduje
powstawanie sity, ktérej skladowa rownolegta do naptywu zwieksza opér catkowity.
Nalezy w tym miejscu pamietaé, ze w rzeczywistym samolocie wnetrze kabiny nie jest
zastoniete i przeptyw tam bedzie o wiele bardziej ztozony, nie mniej gtbwna natura
Zjawiska zostata zachowana. Dodatkowo warto zwrdci¢c uwage na pozytywny wptyw
tylnej owiewki, ktora to nie pozwala na rozbudowywanie sie kolejnych zaburzen dalej
za pilotem lecz gtadko ukierunkowuje je wzdtuz kadtuba (llustracja 7.22).
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Poniewaz zastrzaty i golenie podwozia sg oprofilowane optyw wokot nich jest
zdecydowanie bardziej gtadki (llustracja 7.25 - llustracja 7.26). Mimo to nie sg one tak
smukte jak typowe profile aerodynamiczne, wiec dalej mozna zaobserwowac
powstawanie oderwania (llustracja 7.27), co w konsekwencji generuje dodatkowy
opo6r. Podobnie sytuacja przedstawia sie w przypadku nieoprofilowanych két, na
ktérych réwniez powstaje oderwanie (llustracja 7.28).

Bardzo ciekawe zjawisko pojawia sie na kolektorze wydechowym i pierscieniu
Townenda gdzie wypadkowa sita rownolegta do naptywu ma zwrot zgodny z
kierunkiem lotu. Dzieje sie tak poniewaz obszar podwyzszonego cisnienia wokot
cylindrow oddziatuje na pierscien i kolektor generujgc site, ktorej sktadowa ma zwrot
zgodny z kierunkiem lotu (llustracja 7.29). Duzg efektywno$¢ ostony cylindréw silnika
w redukcji oporu potwierdzajg réwniez badania eksperymentalne (Wykres 7.3, [13])
gdzie po zastosowaniu ostony opdr catkowity zmalat o okoto 25%. Warto zwrécié tu
uwage na rozbieznosS¢ pomiedzy wynikami numerycznymi a eksperymentalnymi.
Wartos¢ minimalnego oporu catego samolotu z ostong silnika dla obliczen
numerycznych wynosi tyle ile dla badan tunelowych samolotu bez oston. Ciezko
stwierdzi¢ doktadng przyczyne takiego stanu rzeczy gdyz nie jest znana doktadna
geometria modelu uzytego do badan eksperymentalnych poza konturowym zarysem
(llustracja 7.30).

Ostatnig kwestig zwracajgcg szczegdlng uwage jest kwestia szczelinowej lotki.
Przeptyw w samej wnece lotki nie jest odpowiednio kierowany co prowadzi do
powstania oderwania i przeptywu wstecznego (llustracja 7.31). Wptyw tego zjawiska
na optyw catego samolotu jest znikomy jednak moze mie¢ znaczenie dla pracy samej
lotki.

Podzespot Cx [-] Cx [%]
Kadtub 0.029 65.8
Ptat 0.013 30.2
Cylindry 0.006 14.7
Kabina 0.002 4.9
Koto 0.002 4.6
Zastrzat Skrzydta Tylny 0.002 4.4
Zastrzat Skrzydta Przedni 0.002 4.1
Golen Podwozia Przednia 0.001 3.2
Usterzenie poziome 0.001 2.5
Zastrzat Usterzenia 0.001 24
Ciegno Podwozia 0.001 2.2
Lotka 0.001 2.2
Golen Podwozia Tylna 0.001 1.3
Usterzenie Pionowe 0.001 1.2
Owiewka Kabiny <0.001 <1
Owiewka za Kabing <0.001 <1
Pilot -0.001 -1.9
Pierscieh Townenda -0.005 -11.9
Kolektor Wydechowy -0.013 -30.3
Opodr Catkowity 0.044 100

Tabela 7.2 Wspodtczynniki oporéw poszczegdlnych podzespotéw
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llustracja 7.19 Linie pragdu wokdt cylindrow kolorowane warto$cig wspoiczynnika ci$nienia dla kata natarcia o= 0°
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llustracja 7.21 Wektory predkosci wokot kabiny kolorowane wartoscig predko$ci dla kgta natarcia o= 0°
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llustracja 7.22 Linie pradu wokét kabiny kolorowane warto$cig wspotczynnika cisnienia dla kata natarcia «=0°
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llustracja 7.23 Rozktad wspotczynnika ci$nienia Cp na zastrzatach skrzydta i podwoziu dla kata natarcia = 0°
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llustracja 7.24 Rozktad wspotczynnika ci$nienia Cp na zastrzatach usterzenia dla kata natarcia a = 0°
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llustracja 7.25 Linie prgdu wokét zastrzatoéw i podwozia kolorowane wartoscig séfczynnika cisnienia dla kata
natarcia « = 0°

85



llustracja 7.26 Linie prgdu wokét zastrzatow usterzenia kolorowane wartoscig wspotczynnika cisnienia dla kata
natarcia ¢ = 0°

dla kata natarcia o= 0°
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llustracja 7.28 Wektory predkosci wokot kota kolorowane wartoscig predkosci dla kata natarcia o= 0°

contour-1
Pressure Coefficient

1.25

llustracja 7.29 Rozktad wspotczynnika cisnienia Cp w pfaszczyznie symetri dla kgta natarcia a = 0°
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Wykres 7.3 Charakterystyka Cx(«) dla réznych konfiguracji ostony silnika — badania tunelowe [13]
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llustracja 7.30 Kontury modelu uz'ytego'w badaniach tunelowych [13]
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llustracja 7.31 Wektory predkos$ci we wnece lotki
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7.4 Podsumowanie

Przeanalizowanie aerodynamiki catego samolotu pozwolito na doktadniejsze
przyjrzenie sie poszczegdélnym rozwigzaniom konstrukcyjnym. O ile elementy
konstrukcji takie jak ptat i kadtub raczej nie mogg ulec wiekszym zmiang o tyle inne
elementy juz tak.

Pierwszym  elementem negatywnie  wptywajgcym na  wilasciwosci
aerodynamiczne catego samolotu jest gwiazdowy silnik. Pomimo zastosowania bardzo
skutecznych oston dalej odpowiada on za znaczng czes¢ oporéw szkodliwych. Warto
zwroci¢ uwage na fakt, iz w prototyp samolotu, samolot P.1 wyposazony byt w silnik
rzedowy i pod takg wtasnie jednostke pierwotnie byta planowana produkcja seryjna
(llustracja 7.32). Stusznos$c¢ tego zatozenia potwierdzit rozwoj pdzniejszych konstrukciji,
wyposazonych w silniki rzedowe.

Kolejnym stabym punktem konstrukcji jest otwarta kabina, bardzo silnie
zaburzajgca przeptyw i w konsekwencji pogarszajgca charakterystyki samolotu. Ten
problem jednak zostat szybo zauwazony i naprawiony bo juz w réwnolegtej wersji
eksportowej samolotu P.Z.L. P.24.

Pozostate, szkodliwe z punktu widzenia aerodynamiki, elementy tj. zastrzaty czy
podwozie stanowig integralng czesc¢ konstrukcji i mogtyby by¢ usuniete bez zmiany
catej koncepcji samolotu. Wprawdzie ich wptyw prébowano zniwelowaé poprzez
zastosowanie réznego rodzaju oprofilowan, jednak nie przyniosto to znaczacych
efektow. Z tego punktu widzenia ciekawym rozwigzaniem wydaje sie by¢ rumunska
konstrukcja IAR-80, bazujgca na wspomnianej wersji eksportowej P.24 (llustracja
7.33). Wykorzystano tylng czes$¢ kadtuba P.24 z wolnonosnym ptatem, chowanym
podwoziem i rzedowym silnikiem, dzieki czemu bezposrednio na bazie starszego
rozwigzania jakim byto P.24 uzyskano o wiele nowoczes$niejszg aerodynamicznie
konstrukcje.

llustracja 7.32 Samolot P.1 - prototyp P.11c zrodfo:
https://pl.wikipedia.org/wiki/PZL_P.1#/media/File:PZL_P.1_1930.jpg
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8 Zakonczenie

Celem pracy byto wykorzystanie wspotczesnych narzedzi inzynierskich do
zbadania wtasciwosci aerodynamicznych samolotu P.Z.L. P.11c. Postuzono sie
obliczeniami numerycznymi, ktore wraz z zaawansowanymi systemami inzynierskimi
pozwolity na przedstawienie wynikéw w sposob nieosiggalny dla konstruktorow tego
samolotu. Dato to szanse na Ilepsze zrozumienie powstajgcych zjawisk
aerodynamicznych i ich konsekwencji, dzieki czemu mozna byto oceni¢ poprawnosc¢
zastosowanych rozwigzan i ewentualnie wskazac lepsze.

Samolot jak na swoje czasy byt bardzo nowoczesny i odznaczat sie szeregiem
nowatorskich rozwigzan technicznych, ktére miaty pozytywny wpltyw na jego
wiasciwosci aerodynamiczne. Zastosowanie pojedynczego ptata z
charakterystycznym zatamaniem i zmienng gruboscig, oprocz poprawy widocznosci
réwniez ograniczyto stawiany opor, w stosunku do powszechnych wtedy konstrukciji
dwuptatowych, pozwalajgc osiggngc wieksze predkosci lotu.

Badania nad profilem aerodynamicznym pozwolity na wybranie takiego, ktéry w
najlepszy sposob bedzie odpowiadat specyfikacji samolotu. Poprawiajgc jego
spodziewane wiasciwosci.

Smuklejsze podwozie nozycowe z schowanymi w kadtubie amortyzatorami
réwniez generowato wzglednie matg site oporu.

Wiele elementow zostato wykorzystanych z myslg tylko i wytgcznie o poprawie
wiasciwsi aerodynamicznych. Bardzo skuteczne ostony silnika spowodowaty znaczacy
spadek sity oporu jakg generowaty wystajgce ponad obrys kadtuba cylindry silnika
gwiazdowego. Eliptyczna koncowka skrzydta zmniejszata intensywnos¢ wirow
powstajgcych na zakonczeniach, redukujgc tym samym op6r indukowany. Owiewki
kabiny minimalizowaty jej negatywny wptyw, ukierunkowujgc przeptyw wzdtuz kadtuba.
Oprofilowanie zastrzatéw i goleni podwozia takze przyczynito sie do zmniejszenia
globalnej sity oporu.

Niestety sam fakt wykorzystania wyzej wymienionych podzespotéw w
konstrukcji sprawit, iz samolot, biorgc pod uwage jego specyfikacje, do$¢ szybko sie
zestarzat nie dajgc przy tym wiekszych mozliwosci na jego modyfikacje. Rozwigzania
takie jak ostonieta kabina, wolnonosny ptat i usterzenie, rzedowy silnik czy chowane
podwozie szybko staty sie standardem pozwalajgc nowszym konstrukcjg na uzyskanie
wynikow niemozliwych do osiggniecia dla P.11c. Nalezy przy tym zaznaczy¢, ze
omawiane problemy raczej nie byty nieznane dla konstruktoréw lecz zastosowanie
pewnych rozwigzan wynikato bardziej ze stanu ogélnego rozwoju lotnictwa w tamtym
okresie, w ktére podobnie jak i dzis w gtdwnej mierze opiera sie na sprawdzonych
rozwigzaniach.

Podsumowujgc, samolot P.11c byt zdecydowanie udang i bardzo nowatorskg
konstrukcjg. Zastosowane rozwigzania z zakresu aerodynamiki swiadczg o bardzo
duzej wiedzy projektantow z tego zakresu, a ich stusznos¢ potwierdzajg wyniki zawarte
w tej pracy jak i pozniejszy konstrukcje wykorzystujgce szereg rozwigzan z P.11c.
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wspotczynnik cisnienia
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Srednica

sita masowa

grubosc¢

wysokos¢ domeny

dtugos¢ domeny

cisnienie statyczne

sita aerodynamiczna

sita oporu

sita nosna

cisnienie dynamiczne
powierzchnia nosna

czas

sktadowa predkosci na kierunku x
predkos¢ przeptywu

sktadowa predkosci normalna do powierzchni
predkos¢ usredniona

fluktuacja predkosci

sktadowa predkosci na kierunku y
szeroko$¢ domeny
Bezwymiarowa odlegtos¢ od Scianki
kat natarcia

wspotczynnik korekcyjny
wysokos$¢ elementu

szerokos¢ elementu na kierunku x
szerokosc¢ elementu na kierunku y
btad

wspotczynnik korekcyjny
wydtuzenie

lepkos¢ dynamiczna

lepkos¢ kinematyczna

gestosc

naprezenia styczne

powierzchnia obszaru elementu ptynu
obszar elementu ptynu
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