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Rozdziat 1. Numeryczna analiza aerodynamiczna samol  otu AT-5.
1.1 Wstep.

Numeryczng analize aerodynamiczng wykonano wykorzystujgc metody
Obliczeniowe] Mechaniki Ptynow (Computational Fluid Dynamics). CFD stanowi dziat
mechaniki ptynéw, stuzacy do szczegdtowej analizy i modelowania przeptywéw za
pomocg metod numerycznych. W teorii mechaniki ptynéw ruch cieczy i gazow
opisywany jest uktadem rownan rozniczkowych [1]:

* rownanie Naviera Stokesa (rownanie zachowania pedu) w postaci:

= (p) + V- (pB%) = =Vp + V(D) + pj + F (1.1)
gdzie:
p - ciSnienie statyczne;
pg i F - odpowiednio sity grawitacji i sity zewnetrzne, np. narastajgce w wyniku
przeptywu przez faze rozproszona;
T - tensor naprezen.

’?=p[[?5+ vﬁf)—%v-a;] (1.2)
gdzie:
— lepkos$¢ kinematyczna;
| — macierz jednostkowa.

» rownanie ciggtosci przeptywu (réwnanie zachowania masy w odniesieniu do
ptynu traktowanego jako osrodek ciggty) w postaci:

ép Sy
—+V-(pv) =5, (1.3)

gdzie:
Sm — zrodto masy (np. w wyniku odparowywania fazy rozproszonej).

* réwnanie zachowania energii w postaci:

i(ﬁ'gj—l' ai:rituitpg—i'pj):i[(k—l_ “#r]_—l_u [Tu) i|+5h (1.4)

gdzie:

k - przewodnos¢ cieplna;

E — energia catkowita;

[Ti}.)aﬁ - tensor naprezen $cinajgcych.
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Rozwigzanie ich w ogolnym przypadku jest mozliwe jedynie przez zastosowanie
metod numerycznych.

Jednym z czesciej stosowanych pakietow stuzgcych do rozwigzywania
probleméw inzynierskich z zakresu mechaniki ptynéw i aerodynamiki jest program
ANSYS Fluent [1] bazujgcy na rozwigzaniu réwnan rézniczkowych czgstkowych
metodg objetosci skonczonych (Finite Volumes Method). Umozliwia on analize
przeptywow niescisliwych i sScisliwych, z opcjonalnym uwzglednieniem lepkosci
przeptywu. W programie zaimplementowano wiele modeli turbulencji. Réwnania
ruchu rozwigzywane sg na siatkach niestrukturalnych (tetrahedralnych),
strukturalnych i hybrydowych.

Do generacji siatek obliczeniowych uzyto programu ICEM CFD [2],
wchodzgcego w sktad pakietu ANSYS. Program ICEM CFD jest zaawansowanym
narzedziem do preprocesoringu, umozliwiajgcym petne przygotowanie modelu
geometrycznego, czyli budowe lub import geometrii z programu CAD, jej naprawe
oraz upraszczanie. Program ICEM CFD umozliwia tworzenie siatek strukturalnych
oraz  niestrukturalnych, o elementach tetrahedralnych, pryzmatycznych,
heksagonalnych, ostrostupowych, a takze siatek hybrydowych sktadajgcych sie z
wielu typéw elementow. Jest on réwniez wyposazony w liczne narzedzia do
sprawdzania i poprawy jakosci siatki. Do poprawy jakosci elementéw siatki stuzg
automatyczne i manualne narzedzia, dajgce mozliwos¢ m.in. wygtadzenia,
zageszczenia, rozrzedzenia siatki, a takze w razie potrzeby przesuwania
poszczegolnych weztow wewngtrz domeny.

Numeryczne  analizy  aerodynamiczne  wykonano w  warunkach
odpowiadajgcych atmosferze wzorcowej na wysokosci 0 m n.p.m. Dla tych warunkow
wyznaczono charakterystyki aerodynamiczne w funkcji kgta natarcia i kgta slizgu.
Wyniki obliczen przedstawiono w postaci wykresow wspotczynnika sity oporu,
nosnej, bocznej oraz momentu pochylajgcego i odchylajgcego.

1.2 Opracowanie geometrii samolotu do bada i w optywie symetrycznym.

W trakcie opracowywania siatki obliczeniowej do badan w optywie symetrycznym
przyjeto, ze symulacja CFD bedzie miata na celu analize wtasnosci samolotu w
funkcji kata natarcia, a w zwigzku z tym siatka obliczeniowa bedzie zawierata tylko
potowe samolotu z podzialem w plaszczyznie symetrii. PorOwnanie obu geometrii
przedstawia rysunek nr 1.1.



Rys. 1.1 Geometria CAD i geometria ktéra postuzyta do generacji siatki —
poréwnanie.

Ze wzgledu na wymogi dotyczgce generacji siatki, powyzsza geometria zostata
uzupetniona o: dolny nosek usterzenia pionowego (rys. 1.2), nosek koncowki
skrzydta i lotki (rys. 1.3) oraz wypetnienie szczeliny odcigzenia rogowego usterzenia
pionowego (rys. 1.4).



Rys. 1.2 Nosek dolny usterzenia pionowego — geometria CAD i CFD.

w

Rys. 1.3 Koncowka skrzydta i lotki — geometria CAD i CFD.
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Rys. 1.4 Koncéwka gérna usterzenia pionowego — geometria CAD i CFD.

W trakcie tworzenia modelu obliczeniowego podwozia zdecydowano sie na
uproszczenie ksztattu két oraz pominiecie widelcow (rys.1.5).

. @ @ .

Rys. 1.5 Zmiany geometrii podwozia.

Zmianom ulegt tez nos samolotu, w ktorym zlikwidowano wychylenie osi kotpaka
$migta 0 5° w prawg strone (wymaog symetrii ksztattu — rys. 1.6 a, b) oraz wypetniono
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chwyt powietrza pod dziobem (rys. 1.6 c, d), zaktadajgc ze wynik bedzie bardziej
pesymistyczny pod wzgledem wartosci oporu dla tego chwytu. Podobne techniki
stosuje sie w budowie modeli skalowanych samolotéw uzywanych w trakcie badan w
tunelach aerodynamicznych.

a) b)

Rys. 1.6 Poprawki nosa i chwytu powietrza.

Klapa samolotu to klapa Fowlera, w pozycji ziozonej posiadajgca dos¢ ciasng
szczeline miedzy nig a ptatem nosnym. Generator siatki nie potrafitby poprawnie
posiatkowac¢ tego fragmentu, wiec obszar ten zostat ograniczony powierzchniami i
wyciety z przestrzeni siatkowania (rys. 1.7 c). Odrebnym problemem byta geometria
przejscia skrzydio kadtub, ktérg uzupelniono o zatapiajgcy sie w klapie fragment,
zaslepiajacy oryginalnie znajdujacy sie w tej czesci otwor (rys. 1.7 a, b).

a) b)

Rys. 1.7 Geometria przejscia skrzydto kadtub z pominieciem a) i uwzglednieniem
klapy b) oraz powierzchnie wycinajgce obszar szczeliny klapy c).



1.3 Zalozenia do analizy w optywie symetrycznym.

Podczas wykonywania numerycznych analiz aerodynamicznych w optywie
symetrycznym przyjeto nastepujgce zatozenia:

e symetria pola przeptywu;

* symetria geometrii;

* przeplyw stacjonarny, ustabilizowany, czyli za ptatowcem nie pojawia sie
Sciezka wirbw Karmana ani zadna inna niestacjonarna struktura w przeptywie;

* warunki lotu odpowiadajg zerowej wysokosci (na poziomie morza) wedtug
atmosfery wzorcowej: ciSnienie p=101325 Pa, temperatura T=288.15 °K, oraz
gestosé powietrza p=1.225 kg/m®

* predkosc lotu: V=122.76 km/h, co odpowiada liczbie Macha Ma=0.1.

W dostarczonej geometrii CAD samolotu AT-5 srodek uktadu wspoéirzednych
zaczepiony byt w punkcie powstatym z przeciecia osi silnika ze $ciang ogniowg (rys.
1.8). Natomiast wspotrzedne aerodynamiczne wyznaczono wzgledem punktu, ktory
jest rzutem punktu znajdujgcego sie w 25% $redniej cieciwy aerodynamicznej
(liczonej od noska ptata) na ptaszczyzne symetrii.

Rys. 1.8 Uktady wspétrzednych uzyte w trackie analizy aerodynamicznej:
OXoYoZo - uktad zwigzany z geometrig CAD i
OXYZ - ukfad aerodynamiczny, zwigzany z kierunkiem
strumienia niezaburzonego.

1.4 Siatka obliczeniowa — optyw symetrycznym.

W obszarze otaczajgcym ptatowiec wygenerowano siatke niestrukturalng o
gestosciach przedstawionych na rysunku. Siatka ograniczona prostopadtoscianem o
wymiarach 100x50x100 [m] zawierata potowe geometrii obiektu. Wokot scian bryty
samolotu wygenerowano 5 warstw komorek pryzmatycznych symulujgcych warstwe
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przyscienng. Grubos¢ pierwszego elementu siatki (0.6 mm) odpowiadata
parametrowi turbulencji y+ z zakresu <30 - 200>, co jest zalecane dla
zastosowanego modelu turbulencji Spalart-Allmaras. Model ten przyjety jest za
standard w analizach optywéw zewnetrznych, szczegb6lnie w zakresie liczb
Reynoldsa uzywanym w lotnictwie [1].
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Rys. 1.10 Gestosci siatki obliczeniowej na detalach analizowanego samolotu:
chwycie powietrza i podwoziu przednim.

Na powierzchni ptatowca zastosowano warunek brzegowy WALL - Sciana z
warunkiem rozwoju turbulencji "standard wall function”. w plaszczyznie symetrii
przyjeto warunek SYMMETRY, na tylnej Scianie domeny zatozono PRESSURE
OUTLET a na $cianach: przedniej, gérnej, dolnej i bocznej - warunek pola dalekiego
przeptywu: PRESSURE FAR FIELD.



Z uwagi nha przyjety sposob prezentacji wynikdw obliczen powierzchnie ptatowca
podzielono na odpowiednie strefy, ktore zostaly zaprezentowane na rysunku nr 1.11.

FRONT_GEAR o “= :

WING , TAE RUDDER

"~ AILERON MAIN_GEAR

Rys. 1.11 Podziat powierzchni ptatowca na odpowiednie strefy obliczeniowe.

1.5 Wyniki ilo sciowe numerycznej analizy aerodynamicznej samolotu
AT-5 w optywie symetrycznym.

Na rysunkach nr 1.12 + 1.14 przedstawiono poroéwnanie charakterystyk
aerodynamicznych ptatowca w funkcji kata natarcia dla wersji z i bez podwozia. Tu
charakterystyki bez podwozia zostaly otrzymane drogg nie uwzglednienia
skladowych od podwozia przy ekstrakcji wynikow otrzymanych z podwoziem. W
dalszej czesci sprawozdania zostaly przedstawione wyniki obliczone dla modelu
rzeczywiscie pozbawionego podwozia, co da informacje na temat wielkosci i
istotnoéci interferencji aerodynamicznej dla tych elementéw.

Charakterystyki wspoétczynnika sity oporu wyraznie pokazujg ze wptyw oporu
podwozia jest stalty w funkcji kgta natarcia i stanowi dos¢ duzg czes¢ wspoétczynnika
sity oporu Cxo (rys. 1.12). Warto$¢ wspéiczynnika sity nosnej w catym zakresie
analizowanych kgtéw natarcia nie zmienia sie wcale po wypuszczeniu podwozia (rys.
1.13). Wypuszczenie podwozia ma rowniez niewielki wplyw na wartos¢
wspotczynnika momentu pochylajgcego. Natomiast duze zmiany rozstateczniajgce
przynosi odjecie czesci wspotczynnika momentu pochylajgcego pochodzacego od
statecznika poziomego (strefa HORIZ_STAB) i steru wysokosci (strefa RUDD), co
zostalo zaprezentowane na rysunku nr 1.14. Z porownania doskonatosci
aerodynamicznej Cz/Cx dla konfiguracji z wypuszczonym i schowanym podwoziem
wynika ze maksymalna doskonatos¢ po wypuszczeniu podwozia spada z 13 do 11
(rys. 1.15).
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Rys. 1.12 Poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych wspoétczynnika sity oporu
z uwzglednieniem i bez uwzglednienia podwozia.
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Rys. 1.13 Poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych wspoétczynnika sity nosnej
z uwzglednieniem i bez uwzglednienia podwozia.
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Rys. 1.14 Poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych wspétczynnika momentu
pochylajgcego z uwzglednieniem i bez uwzglednienia podwozia
oraz bez uwzglednienia usterzenia poziomego.

di

)

‘a\

u

'Cz/Cx
(]

(V)]
o

o

[IEY

[IEY
]
Eg
N

Ul

N =

(@)

Samolot z podwoziem

Samolot z odjetym podwoziem

d

alpha

Rys. 1.15 Doskonato$¢ aerodynamiczna w funkcji kata natarcia dla wersji
z wypuszczonym i schowanym podwoziem.
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Na rysunkach nr 1.16 + 1.18 przedstawiono wplyw podzespotéw ptatowca na
wartos¢ poszczegoOlnych wspotczynnikbw aerodynamicznych. W  przypadku
wspotczynnika sity oporu (rys. 1.16) gtdbwnymi zrodtami oporu sg skrzydto i kadtub.
Udziat ptata rosnie wraz ze wzrostem wartosci bezwzglednej kgta natarcia, podobnie
jak zespotu usterzenia poziomego.

Udziat ptata nosnego w wielkosci wspotczynnika sity nosnej jest znaczacy
(ponad 75%), z kolei udziat kadluba stanowi ok. 20% catkowitej wartosci
wspotczynnika sity nosnej. Proporcje te nie zmieniajg sie radykalnie wraz ze zmiang
kata natarcia. Katy natarcia odpowiadajgce zerowej sile nosnej dla kadtuba i dla ptata
nosnego sg bliskie 1.5°.

Natomiast z charakterystyk wspotczynnika momentu pochylajgcego (rys. 1.18)
mozna odczyta¢, ze kat zaklinowania usterzenia poziomego wynosi ok. 3.5° (sita
nosna od usterzenia sie wtedy zeruje). Nalezy pamieta¢ o uwzglednieniu wptywu
zakrzywienia strumienia zaskrzydiowego. Mozna zauwazy¢ tez rozstateczniajgcy
wptyw kadtuba oraz duzo wiekszy wplyw dostateczniajgcy statecznika wysokosci
(ster wysokosci ma na to niewielki wptyw).
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T Ty rTrTT
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Rys. 1.16 Sktadowe wspotczynnika sity oporu aerodynamicznego w funkcji kata
natarcia od poszczegolnych stref podziatu geometrii ptatowca.
NET = suma dla catego ptatowca.
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Rys. 1.17 Sktadowe wspoétczynnika sity nosnej w funkcji kata natarcia od
poszczegolnych stref podziatu geometrii ptatowca.
NET = suma dla catego ptatowca.
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Rys. 1.18 Sktadowe wspoéiczynnika momentu pochylajgcego w funkcji kata natarcia

od poszczegdlnych stref podzialu geometrii ptatowca.
NET = suma dla catego ptatowca.
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1.6 Wyniki jako $ciowe numerycznej analizy aerodynamicznej samolotu
AT-5 w optywie symetrycznym.

W niniejszym podrozdziale przedstawiono jakosciowe poréwnanie wynikow dla
wybranych katoéw natarcia, w postaci mapy cisnien z naniesionymi liniami pradu na
powierzchni ptatowca (rysunki nr 1.19 i 1.20) oraz obraz przebiegu oderwan (rysunki
nr 1.21 i 1.25). Obszary oderwan czyli obszary przeptywu wstecznego zobrazowano
przy pomocy sktadowej wspoétczynnika tarcia wzdluz osi samolotu. Obszary
kolorowania zostaly obciete tak, by pokolorowac¢ tylko te powierzchnie, gdzie
przeptyw odbywa sie w kierunku przeciwnym kierunku do przeptywu niezaburzonego.

Wyniki uzupetniono o zobrazowanie pola przeptywu woko6t samolotu za pomoca
linii prgdu wypuszczonych z wirtualnych ,grzebieni” umieszczonych przed krawedzig
natarcia ptata nosnego (rysunki nr 1.23 + 1.25).

Oderwanie rozpoczyna sie w poblizu krawedzi sptywu przejscia skrzydio —
kadtub przy 16° kagta natarcia, i staje sie widoczne na polu cisnien przy 20°. Wraz ze
wzrostem kgta natarcia obszar oderwania przesuwa sie ku zewnetrznej czesci plata.
Do 22° kgta natarcia przeptyw na lotce jest jeszcze prawidtowy. Przy 26° kata
natarcia nastepuje oderwanie na usterzeniu poziomym.

A0A=0° AoA=4° A0A=8°
; \43/ . L B o renc spr s y \43/ . ok . V\SE/K
V=341 mis (122.76 km/h)
AcA=a"

AT-520131021
ch

AoA=12° Ao0A=16" A0A=20"

ars szt ars szt arsaiziezt
A ————— v \43/ . A ————— v \43/ . A ————— . \43/ .
o ———— o ———— e

AoA=12" AoA=18" AoA=20"

Rys. 1.19 Przebieg zmian cisnienia na powierzchni ptatowca w liniowym obszarze
wspoétczynnika Cz(Ralpha).
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Rys. 1.20 Przebieg zmian cisnienia na powierzchni kadtuba przy oderwaniu.
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Rys. 1.21 Zmiana pola przeptywu w funkcji kata natarcia zobrazowana liniami pradu.
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Rys. 1.22 Linie prgdu w funkcji kgta natarcia.
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Rys. 1.23 Linie pradu w funkcji kgta natarcia.
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Rys. 1.24 Linie pradu w funkcji kgta natarcia.
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Rys. 1.25 Przebieg przeciggniecia samolotu zobrazowany liniami pradu i
wyrdéznionymi obszarami przeptywdw wstecznych (oderwan).

1.7 Wpyznaczenie zapasu stateczno $ci na podstawie otrzymanych
wynikow.

Dla samolotu o masie 780 kg (Xsc = 27.25 %SCA) wyznaczono zapas
statecznosci w przelocie z predkoscig odpowiadajgcg liczbie Macha Ma = 0.1, czyli
34.1 m/s (122.7 km/h). Dla tej predkosci z charakterystyk aerodynamicznych
wyznaczono przelotowy kat natarcia a,= 10°. Dla takiej wartosci znaleziono punkt,
wzgledem ktorego dla danej konfiguracji samolotu moment byt staly. Tak
wyznaczono punkt neutralny (PN). Dla analizowanych konfiguracji samolotu
otrzymano nastepujgce odlegtosci pomiedzy Xsc a PN: wersja z podwoziem : +268
mm; wersja bez podwozia: +267 mm; wersja bez podwozia i usterzenia: - 91 mm.
Nastepnie na tej podstawie okreslono zapas statecznosci, ktory dla wersji z
wypuszczonym podwoziem wynosi 22.25 %SCA, dla wersji ze schowanym
podwoziem 22.16 %SCA, a dla wersji bez usterzenia -7.67 %SCA .
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Rys. 1.26 Przebieg charakterystyk wspétczynnikbw momentow wzgledem
odpowiadajgcych im punktow neutralnych
W otoczeniu przelotowego kata natarcia aj.

Xsc=27.25 %SCA
\ (1.121 0 -0.327) [m]

srodek geometrii CAD

punkt neutralny
statecznosci
d_Cmy/d_alfa=0
268 zapas statecznosci podiuznej 22.25% SCA

Rys. 1.27 Wyznaczenie zapasu statecznosci podiuznej.

1.8 Zalozenia do analizy w optywie niesymetrycznym.

Podczas wykonywania numerycznych analiz aerodynamicznych w optywie
niesymetrycznym przyjeto nastepujgce zatozenia:
* brak symetrii pola przeptywu;
* brak petlnej symetrii geometrii samolotu;
* przeptyw stacjonarny, ustabilizowany, czyli za ptatowcem nie pojawia sie
Sciezka wirdbw Karmana ani zadna inna niestacjonarna struktura w przeptywie;
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* warunki lotu odpowiadajg zerowej wysokosci (na poziomie morza) wedtug
atmosfery wzorcowej: cisnienie p=101325 Pa, temperatura T=288.15 °K, oraz
gestosé powietrza p=1.225 kg/m®

* predkosc lotu: V=122.76 km/h, co odpowiada liczbie Macha Ma=0.1.

W dostarczonej geometrii CAD samolotu AT-5 srodek uktadu wspoéirzednych
zaczepiony byt w punkcie powstatym z przeciecia osi silnika ze $ciang ogniowg (rys.
1.8). Natomiast wspotrzedne aerodynamiczne wyznaczono wzgledem punktu, ktory
jest rzutem punktu znajdujgcego sie w 25% $redniej cieciwy aerodynamicznej
(liczonej od noska ptata) na ptaszczyzne OXZ.

1.9 Siatka obliczeniowa — optyw niesymetrycznym.

W obszarze otaczajgcym ptatowiec wygenerowano siatke niestrukturalng o
gestosciach przedstawionych na rysunku. Siatka ograniczona prostopadtoscianem o
wymiarach 80x100x60 m zawierata calg geometrie obiektu. Wokot scian bryty
samolotu wygenerowano 5 warstw komérek pryzmatycznych symulujgcych warstwe
przyscienng. Grubos¢ pierwszego elementu siatki (0.6 mm) odpowiadata
parametrowi turbulencji y+ z zakresu <30 - 200>, co jest zalecane dla
zastosowanego modelu turbulencji Spalart-Allmaras. Model ten przyjety jest za
standard w analizach optywow zewnetrznych, szczegdllnie w zakresie liczb
Reynoldsa uzywanym w lotnictwie [1].

W modelu przygotowanym na potrzeby analizy w optywie niesymetrycznym
uwzgledniono odchylenie $migta oraz szczego6ty geometrii samolotu wplywajgce na
brak petnej symetrii samolotu wzgledem ptaszczyzny OXZ (rys. 1.29).

Rys. 1.28 Gestosci siatki obliczeniowej przygotowana na potrzeby analizy
w optywie niesymetrycznym
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Rys. 1.29 Elementy siatki obliczeniowej w modelu niesymetrycznym.

Na powierzchni ptatowca zastosowano warunek brzegowy WALL - Sciana z
warunkiem rozwoju turbulencji "standard wall function”, na tylnej $cianie domeny
zatozono PRESSURE OUTLET a na $cianach: przedniej, gornej, dolnej i bocznych -
warunek pola dalekiego przeptywu: PRESSURE FAR FIELD.

Z uwagi na przyjety sposéb prezentacji wynikdw obliczen powierzchnie ptatowca
podzielono na odpowiednie strefy, ktére zostaly zaprezentowane na rysunku nr 1.11.

1.10 Wyniki ilo sciowe numerycznej analizy aerodynamicznej samolotu
AT-5 w optywie niesymetrycznym.

Na rysunkach nr 1.30 + 1.33 przedstawiono porownanie charakterystyk
aerodynamicznych ptatowca w optywie niesymetrycznym w funkcji kata slizgu dla
wersji z i bez podwozia. Na rysunku nr 1.30 mozna zaobserwowaé, ze wptyw oporu
podwozia jest staty w funkcji kata slizgu i stanowi dos¢ duzg czesé wspotczynnika
oporu Cxp. Natomiast na rysunku nr 1.31 wyraznie wida¢, ze wraz ze wzrostem kagta
odchylenia réznica pomiedzy wartosciami wspoétczynnika sity bocznej dla samolotu z
podwoziem i bez jest coraz wieksza. Wypuszczenie podwozia ma niewielki wptyw na
wartos¢ wspoiczynnika momentu odchylajgcego (rys. 1.32). Rysunek nr 1.33
przedstawia zmiane wartosci wspotczynnika doskonatosci aerodynamicznej bocznej
w funkcji kata $lizgu, przy ustalonym kacie natarcia. Prawie w calym zakresie
analizowanych katéw $lizgu warto$¢ doskonatosci bocznej jest wieksza dla samolotu
ze schowanym podwoziem.
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Rys. 1.30 Poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych wspétczynnika oporu w

optywie niesymetrycznym z uwzglednieniem i bez uwzglednienia podwozia.
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Rys. 1.31 Poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych wspoétczynnika sity bocznej
w optywie niesymetrycznym z uwzglednieniem i bez uwzglednienia podwozia.
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Rys. 1.32 Poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych wspoétczynnika momentu
odchylajgcego w optywie niesymetrycznym z uwzglednieniem
i bez uwzglednienia podwozia.
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Rys. 1.33 Doskonato$¢ aerodynamiczna boczna w funkcji kata $lizgu przy ustalonym

kacie natarcia dla wersji z wypuszczonym i schowanym podwoziem.
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1.11 Wyniki jako sciowe numerycznej analizy aerodynamicznej samolotu

AT-5 w optywie niesymetrycznym.

W niniejszym podrozdziale przedstawiono jakosciowe poréwnanie wynikéw dla
wybranych katéw $lizgu, w postaci mapy ci$nien z naniesionymi liniami pradu na
powierzchni ptatowca (rys. 1.34) oraz rozwdj obszaréw przeptywow wstecznych
(oderwan) na powierzchni ptatowca (rys. 1.33). Obszary oderwan czyli obszary
przeptywu wstecznego zobrazowano przy pomocy sktadowej wspoétczynnika tarcia
wzdtuz osi samolotu. Obszary kolorowania zostaty obciete tak, by pokolorowac tylko
te powierzchnie, gdzie przeptyw odbywa sie w kierunku przeciwnym do kierunku

przeptywu niezaburzonego.

Beta=14" Beta=18"
AT-520131021 Z AT-520131021 Z
CFD, Fluent, model turbulencji Spalart Allmaras CFD, Fluent, model turbulencji Spalart Allmaras
Ma=0.1 X Ma=0. X
V=34.1 m/s (122.76 km/h) V=34.1 m/s (122.76 km/h)
AoA=14° AoA=18°

Wall shear-1

Wall shear-1

Wall shear-1

[ o
Beta=16 Beta=20
AT-5 20131021 z AT-5 20131021 z
CFD, Fluent, model turbulencji Spalart Allmaras CFD, Fluent, model turbulencji Spalart Alimaras
Ma=0.1 X Ma=0.1 X
V=34.1 m/s (122.76 km/h) V=34.1 m/s (122.76 km/h)
AoA=16" AoA=20°"

Wall shear-1

Rys. 1.33 Rozwdj obszarow przeptywow wstecznych (oderwan) na powierzchni
ptatowca w funkcji kata slizgu.
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Rys. 1.34 Rozkiad wspétczynnika cisnienia oraz linii prgdu na powierzchni ptatowca
w funkcji kata slizgu.

27



Oderwanie rozpoczyna sie na krawedzi natarcia usterzenia pionowego dla kata
Slizgu B=14°. Wraz ze wzrostem kata slizgu obszar oderwania przesuwa sie w
kierunku podstawy usterzenia. Dla =20° obszar oderwania zajmuje juz blisko 40%
powierzchni usterzenia poziomego.

1.12 Analiza samolotu AT-5 bez usterzenia poziomego

Do wykonania numerycznych analiz aerodynamicznych samolotu bez usterzenia
przyjeto takie same zatozenia jakie przyjeto w trakcie wykonywania analizy samolotu
w optywie symetrycznym.

Wyniki pokryty sie z wynikami otrzymanymi poprzez odejmowanie sktadowych od
usterzenia niemal dokladnie w zakresie parametrow sity aerodynamicznej:
wspotczynnika oporu i wspotczynnika sity nosnej. Najwieksze roznice wykazato
poréwnanie momentow otrzymanych oboma sposobami (rys. 1.36). Jako ze siatki
obliczeniowe w obu przypadkach mialy te same gestosci, i rozwigzanie byto
otrzymane tg samg metodg, zrédtem roznic jest interferencja aerodynamiczna — a
konkretnie brak wpltywu interferencyjnego usterzenia na pozostate podzespoty
ptatowca, w szczegdlnosci na ogon, gdzie niewielkie réznice cisnien nie wplyng na
site oporu ani site nosng, ale dadzg roznice w momencie pochylajagcym. Jest to
powdd, dla ktérego konieczne wydaje sie przeprowadzanie obliczen rowniez dla
ptatowca pozbawionego usterzenia.

AT-5
CFD, Fluent, Spalart Allmaras.
Ma=0.1

AoA =-10

Pressure
600
! 400
200
0
-200
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-800
= -1000
B -1200
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-1600
-1800

-2000
B -2200

-2400
-2600
-2800
-3000
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| -2200

-2400
-2600
-2800
-3000

Rys. 1.35 Rd6znice w polu cisnien na ogonie samolotu dla analiz z usterzeniem
poziomym i bez.

Natomiast porownujgc wartosci doskonatosci aerodynamicznej uzyskane dla
samolotu fizycznie bez usterzenia z tymi uzyskanymi poprzez odjecie od
charakterystyk samolotu z usterzeniem poziomym sit generowanych przez to
usterzenie, mozna zauwazy¢ znaczne réOznice. Najwigksze roznice mozna
zaobserwowaé¢ w zakresie ujemnych kgtéw natarcia, gdzie samolot bez usterzenia
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uzyskuje wieksze co do wartosci bezwzglednej wartosci doskonatosci
aerodynamicznej.

CX' cmy Cz
6;5 2
= Cx samolot bez
/ usterzenia
0,4 TN 1,5
= Cma samolot bez
usterzenia
0,3 1
Cx odjete podwozie
\ a9 05 i usterzenie
// / = Cma odjete
9 0 podwozie i
—/ usterzenie
r T 0 ; . -0,5 Cz odjete podwozie
-20 10 20 N 30 40 i usterzenie
-1
==z samolot bez
usterzenia
6;2 -1,5
alpha

Rys. 1.36 Poréwnanie wspétczynnikéw aerodynamicznych samolotu z odjetym
usterzeniem i samolotu bez usterzenia.

5 10 15 20 25 30 35

== Samolot bez usterzenia

== Samolot z odjetym usterzeniem
i podwoziem

aiy
]

alpha
Rys. 1.37 Poréwnanie doskonatosci aerodynamicznej w obu badanych przypadkach.
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Analiza jakosciowa nie wykazuje znacznych réznic w tendencjach zmian cisnienia w
funkcji kata natarcia (rys. 1.38) jak i zmian dotyczgcych obszaréw oderwan (rys.
1.39).
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Rys. 1.38 Przebieg zmian pola cisnienia na kadtubie w funkcji kata natarcia.

Na rysunku nr 1.40 przedstawiono zmiany sktadowej pionowej predkosci
powietrza w uktadzie lokalnym, (zwigzanym z samolotem) w ptaszczyznie ¥4 Sredniej
cieciwy aerodynamicznej usterzenia poziomego. Mozna na ich podstawie wysnu¢
wnioski o wplywie zaskrzydtowego odchylenia strug na skuteczno$¢ usterzenia
poziomego. Wynik moze postuzyé do doboru optymalnego potozenia usterzenia
poziomego.
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Rys. 1.39 Przebieg zmian obszaréw oderwania na powierzchni kadtuba w funkciji

A0A=16°
Rys. 1.40 Zmiana pola predkosci w ptaszczyznie ¥ Sredniej cieciwy
aerodynamicznej usterzenia poziomego.
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1.13 Analiza lotki samolotu AT-5.

W trakcie wyznaczania charakterystyk aerodynamicznych lotki samolotu AT-5
przyjeto podobne zatozenia, ktére wczesniej zastosowano w trakcie analizy optywu
symetrycznego catego samolotu. Badana geometria skladata sie wytgcznie z plata
gtébwnego wyposazonego w klape i lotke. Obszar ptata wydtuzono do ptaszczyzny
symetrii. Zachowano przyjetg w mechanice lotu zasade, iz jako obiekt odniesienia
przyjmuje sie ptat z czescig wewnatrz kadtuba, co ma odwzorowywac site nosng
powstajgcg w wyniku optywu kadtuba. Na rysunku nr 1.41 przedstawiono rozkiad
gestosci siatki obliczeniowej oraz zakres analizowanych wychylen lotki.

/N
pWATAATS
\HeRE

A
KA,
NOKEY
A

Rys. 1.41 Siatka obliczeniowa oraz zakres analizowanych wychylen.

Os lotki zostata przyjeta w innym miejscu niz wynika to z dostarczonej
dokumentacji. Powodem jest fakt odwzorowania petnej geometrii przeptywu. Gdyby
przyja¢ pozycje osi takg jaka jest podana w dokumentacji, szczelina lotki zaciskataby
sie przy wychylaniu do goéry kolidujgc z ptatem. Z kolei przy wychyleniu do dotu
ksztatt szczeliny przyjmowatby forme dyszy rozbieznej, co jest sprzeczne z zasada
dziatania klapy szczelinowej (lotki w tym przypadku). Stad os obrotu zostata przyjeta
jako prosta tgczgca centra tukdw opisujacych ksztatt gornej powierzchni noska lotki
(rys. 1.42 Db). Ksztalt szczeliny pozostaje niezmienny przy wychyleniu w dot,
natomiast przy wychyleniu w gére zaciska sie nie powodujgc kolizji.
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25 % cieciwy

Pozycja osi kilapyedefiniowana w dokumencie ’”
Zycj &7 r/// z

. e E”
I 25 % cieciwy %/ 1 .

Pozycja osiklapy wynikajaca
z geometrii noska

Rys. 1.43 Rozkiad cisnien na gornej powierzchni ptata przy roznych
wychyleniach lotki.

33



Rys. 1.44 Rozkiad cisnien na dolnej powierzchni ptata przy roznych
wychyleniach lotki.
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Rys. 1.45 Wspotczynniki sity nosnej, oporu i momentu pochylajgcego odniesione do
powierzchni i cieciwy ptata oraz punktu 1/4 SCA samolotu.
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Rys. 1.46 Wspdtczynnik momentu przechylajgcego lotki odniesiony do
powierzchni i cieciwy plata.

Jako ze lotka ma powodowa¢ moment przechylajgcy, powyzsze wyniki analiz
dotyczg tylko jednego skrzydta . Jako dodatnie przyjeto wychylenie lotki w dét.  Na
ich podstawie wyznaczono odpowiednio:

* Pochodng aerodynamiczng wzrostu sity nosnej od wychylenia jednej lotki

A2 = dC, ,/dd = 0.286 [1/rad]

* Pochodng aerodynamiczng wzrostu momentu przechylajgcego od wychylenia
jednej lotki

dCmy/dd = -0.804 [L/rad]

Lotka ma cechy lotki typu ,friese”, nie powoduje znaczgcych réznic oporu przy
wychylaniu w goére i w dot.

1.14 Analiza wydzielonego usterzenia poziomego samo  lotu AT-5.

W celu wyznaczenia charakterystyk aerodynamicznych usterzenia poziomego
samolotu AT-5 przyjeto podobne zatozenia jakie zastosowano w trakcie analizy
symetrycznego optywu catlego samolotu. Analizowana geometria usterzenia
poziomego sktadata sie ze statecznika i steru wysokosci. Obszar powierzchni nosnej
wydtuzono do ptaszczyzny symetrii. Zachowano przyjetg w mechanice lotu zasade,
ze jako obiekt odniesienia przyjmuje sie usterzenie z jego czescig stanowigca
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teoretyczne przediuzenie wewnatrz kadtuba. Wyniki przedstawiono w nastepujacy
sposob:
» odniesione do powierzchni i cieciwy ptata oraz punktu rzutu ¥a SCA na
ptaszczyzne symetrii (1.0360 0.0 -0.3448) ;
» odniesione do powierzchni i cieciwy usterzenia oraz punktu rzutu ¥ SCAh na
ptaszczyzne symetrii (5.2 0.0 0.32).
Na rysunku nr 1.47 przedstawiono rozklad gestosci siatki obliczeniowej.

s
o

SES
AV

\Vi =
K

< VAV

CATPAvATSS

Rys. 1.47 Siatka obliczeniowa do analiz wydzielonego usterzenia.
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Rys. 1.48 Charakterystyki aerodynamiczne usterzenia wysokosci
w funkcji wychylenia steru odniesione do
powierzchni ptata i punktu 1/4 SCA samolotu.
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Rys. 1.49 Charakterystyki aerodynamiczne usterzenia wysokosci
w funkcji wychylenia steru odniesione do powierzchni
I cieciwy usterzenia oraz punktu 1/4 SCA usterzenia.

Z uwagi na fakt, ze usterzenie jest symetryczne, obliczono tylko wychylenia w jedng
strone. Jako dodatnie przyjeto wychylenie w gor e ($ciggniecie drgzka na siebie).

* Pochodna aerodynamiczna wzrostu sity nosnej od wychylenia steru wysokosci
WYNosi:
Ah =dC,/dd =-0.3884 [1/rad]

» Pochodna aerodynamiczna wzrostu momentu przechylajgcego wychylenia

steru wysokosci wynosi:
dCmn/dd = 1.474 [1/rad]
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Rys. 1.50 Zmiany pola cisnienia na usterzeniu poziomym w funkcji wychylenia steru

wysokosci. Kat natarcia pozostaje bez zmian — AoA= 0

o
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Rozdziat 2. Pochodne aerodynamiczne oraz dane masow e
I geometryczne samolotu AT-5.

W niniejszym punkcie okreslono dane masowe i geometryczne oraz
wyznaczono pochodne aerodynamiczne samolotu AT-5. W pdzniejszym etapie pracy
dane te wykorzystano przy numerycznej analizie statecznosci, sterownosci i
rownowagi samolotu, ktéra zostata przeprowadzona przy pomocy programu
obliczeniowego STB-0880. W celu obliczenia niezbednych pochodnych
wykorzystano charakterystyki aerodynamiczne, ktore zostaly wyznaczone w
poprzednim punkcie niniejszego opracowania przy uzyciu programu ANSYS Fluent.
Natomiast z zaleznosci analitycznych wyznaczono dane oraz pochodne
aerodynamiczne, ktorych nie dalo sie bezposrednio okres$lic z posiadanych
charakterystyk aerodynamicznych. Ponizej zostatl zaprezentowany sposob, w jaki
wyznaczano konkretne wartosci pochodnych. Kolejnos¢ przedstawionych danych jest
zgodna z kolejnoscig, w jakiej zostaly one wprowadzone do programu
obliczeniowego STB. Poszczegolne rekordy oraz numeracja poszczegoélnych danych
w rekordzie sg zgodne z instrukcjg programu STB-0880.

Rekord 5
1) Kat zerowej sity nosnej samolotu.
a, =-1.32 [deg]
2) Pochodna wspotczynnika sity nosnej wzgledem kata natarcia dla calego samolotu.

dc, =0.094 [1/deq]
da

3) Maksymalna warto$¢ wspétczynnika sity nosnej.
C,ix =1.77

4) Pochodna odchylenia strug za ptatem wzgledem kata natarcia w okolicy ¥4 cieciwy
geometrycznej usterzenia poziomego [3].
0&, _

2rf2
- Oa

Joa TN

2.1)

39



A= (2.2)

gdzie:
N - wydtuzenie skrzydta;
b =9 m — rozpietos¢ skrzydet;
S = 10.17 m?— powierzchnia nosna;

Podstawiajgc powyzsze wartosci do poszczegolnych wzordw otrzymano:

A=7.96
984 _0.432
oa

5) Pochodna kata odchylenia strug na usterzeniu pionowym w kierunku bocznym
wzgledem kata slizgu [3].

de, h,
=04 2 -04
Y h, j 2:3)

gdzie:
h,=1.023 m - odlegtos¢ gornego punktu kadtuba od cigciwy przykadtubowej
skrzydta,
h, =1.129 m - wysokos$¢ kadtuba.
Podstawiajgc wartosci liczbowe do zaleznosci (2.3) otrzymano:
0&,

op

=0.2
6) Strata predkosci w obszarze usterzenia poziomego [4].
V
i = (00)? (2.4)

Poniewaz dla usterzen umieszczonych na kadtubie wspoiczynnik
k., =0,85+0,93 [4], dlatego tez dla samolotu AT-5 przyjeto:

k,=0.9

7) Pochodna wspotczynnika sity nosnej usterzenia poziomego wzgledem Kkata
natarcia.
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o _ 0.044 [1/deg]
oa

8) Pochodna wspoétczynnika sity nosnej usterzenia poziomego wzgledem Kkata
wychylenia steru.

aCZH
=2 = 0.04 [1/de
Y [1/deg]

H

Rekord 6

1) Pochodna wspoétczynnika sity bocznej usterzenia kierunku wzgledem kata $lizgu

5.
ac,,
—==-0,031 [1/deq]
0B

2) Pochodna wspéiczynnika sity bocznej usterzenia kierunku wzgledem Kkata
wychylenia steru kierunku:

%y _ 0,008 [1/deg]
- = , e
3, J

3) Pochodna wspéiczynnika momentu przechylajgcego samolotu wzgledem kata
wychylenia lotek [3].

oC
= = .0.014 [1/de
25 [1/deq]

4) Kat odchylenia strug za ptatem w okolicy Y Sredniej cieciwy geometrycznej
usterzenia poziomego przy zerowej sile nosnej skrzydta [5].

W zaleznosci od ksztaltu tylnej czesci kadtuba oraz usytuowania na niej
usterzenia kat &, =0,5+15 deg. Mniejsze wartosci &, przyjmuje sie¢ dla usterzen
poziomych wyniesionych wyzej. Majgc to na uwadze dla samolotu AT-5 przyjeto
wartosc:

£, =1 [ded]
Powyzszg wartos¢ kata odchylenia strug potwierdzono w trakcie

aerodynamicznych analiz numerycznych wykonanych przy uzyciu oprogramowania
ANSYS Fluent.
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5) Pochodna wspotczynnika momentu zawiasowego steru wysokosci wzgledem kata
natarcia usterzenia poziomego.

Cuz _ -0.001 [1/deq]
da

6) Pochodna wspotczynnika momentu zawiasowego steru wysokosci wzgledem kata
wychylenia steru.
oC

——M2 =-0.001 [1/de
23, [1/deg]

7) Pochodna wspofczynnika momentu zawiasowego steru kierunku wzgledem kata
slizgu [3].

oC

M = - i i
o (0.0108 0.032 j (2.5)

Stv
gdzie:
S,=14.22 m? - powierzchnia usterzenia pionowego;
S,, = 1.42 m? - powierzchnia steru kierunku;
S, = 0 - powierzchnia kompensacji osiowe;.
Podstawiajgc dane liczbowe do zaleznoéci (2.5) otrzymano:

Cow ~ 000108 [1/deg]
s

8) Pochodna wspofczynnika momentu zawiasowego steru kierunku wzgledem kata
wychylenia steru.

oC
——™ =.0.004 [l/de
33 [1/deg]

\

Rekord 7

1) Pochodna wspétczynnika momentu pochylajgcego dla samolotu bez usterzenia
poziomego wzgledem wspoétczynnika sity nosnej.

aC—”"’HIO.OSQ
0

zbH

2) Wartos¢ wspotczynnika momentu pochylajgcego dla samolotu bez usterzenia
poziomego obliczona wzgledem ¥4 SCA przy C, = 0.

42



C.., (C, =0)=-0.09

3) Modut tangensa kata nachylenia charakterystyki C,= f(a) na nadkrytycznych
katach natarcia.

\tg 25°\ =0.066 [1/deg]
4) Krytyczna warto$¢ wspétczynnika sity nosnej na ujemnych katach natarcia.
C, =-1.184

5) Diugos¢ DX1 przedzialu kagta natarcia od punktu bedgcego koncem
prostoliniowego przebiegu krzywej C, = f(a) do punktu przeciecia prostych

C

Zmax

oC
oraz C,=—%(a-a,).
. aa( 0)

Sposéb wyznaczenia przedziatu kata natarcia zostat przedstawiony na rys.2.1.

} DX1 DX2
C;

C Zmax —j

/ @

N \ \ \ \ ‘ \

aKR

Rys. 2.1 Schemat wyznaczania wartosci DX1 oraz DX2 na potrzeby programu
obliczeniowego STB-0880.

Dla samolotu AT-5 warto$¢ DX1 = 6 deg.
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6) Dlugos¢ DX2 przedziatu kagta natarcia od punktu przeciecia prostych C, , oraz

C,= %C;Z (a —a,) do punktu odpowiadajgcemu a,, (rys.2.1).

z

Dla samolotu AT-5 warto$¢ DX2 = 4 deg.

7) Wspotczynnik Acx funkcji analitycznej opisujgcej biegunowg samolotu bez
usterzenia zgodnie z rbwnaniem nr 2.6.

Cx = Acx-Cz% + Bex-Cz + Cex (2.6)
Acx=0.1101

8) Wspoiczynnik Bcex funkcji analitycznej opisujgcej biegunowg samolotu bez
usterzenia.

Bcx=-0.027
Rekord 8
1) Wspotczynnik Ccx réwnania (2.6).
Ccx=0.0313

2) Pochodna wspotczynnika sity nosnej klapki docigzajgco — wywazajgcej na sterze
wysokosci wzgledem kata wychylenia klapki.

aC,,
—LA =0.1[1/de
Y [ gl

3) Pochodna wspofczynnika momentu pochylajgcego usterzenia wysokosci,
obliczonego wzgledem $rodka aerodynamicznego usterzenia, wzgledem kata
wychylenia klapki docigzajgcej.

0Cyu
—M8 = 0.1 [1/de
Y [ o]

4) Pochodna wspétczynnika momentu zawiasowego steru wysokosci wzgledem kata
wychylenia klapki.

Cumince 0.001 [1/deg]

03,
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5) Gradient wspotczynnika sity nosnej na placie wzgledem wychylenia klapy
skrzydtowe).

Desok =0.023 [1/deg]

6) Gradient wspoétczynnika momentu pochylajgcego na ptacie wzgledem wychylenia
klapy skrzydtowe,.

Devok =-0.004 [1/deg]

Rekord 9

1,2) Wspétrzedne MTAX3, MTAZ3 wektora momentu sit ciggu samolotu wzgledem osi
AX,Y,2, (rys.2.2).

Profil w przekroju A= 0,25 SCA
przechodzgcym przez SCA SCA

a0
\ Rl

Profil przykadtubowy
skrzydta

v Zs3

Rys. 2.2 Uklad wspotrzednych przyjety do analizy statecznosci, sterownosci i
rownowagi samolotu AT-5.

W przypadku lotu symetrycznego z ciggiem symetrycznym wzgledem ptaszczyzny
OXZ samolotu wspotrzedne wektora momentu sit ciggu przyjmujg wartosci:
MTAX3=0 [N]
MTAZ3=0 [N]

3) Kat ¢ ciggu silnika wzgledem $redniej cieciwy aerodynamicznej (SCA).
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Wartosc kata jest dodatnia, gdy o$ ciggu odchyla sie w kierunku grzbietu samolotu
wzgledem SCA. Schemat wyznaczania wartosci kata zostat przedstawiony na

rysunku 2.3.
TZA

A= 0,25 SCA Ps
®
e Xa
—>

SCA

Rys.2.3 Kat ciggu silnika wzgledem sredniej cieciwy aerodynamicznej skrzydta.
¢ =1 [deg]

4,5) Wspotrzedne dowolnego punktu na osi ciggu silnika w ukfadzie Ax,y,z, (rys.
2.4):

—»
N

XsaA

A= 0,25 SCA Ps

| 7" X

SCA $ »

Rys. 2.4. Wspotrzedne punktu na osi ciggu silnika w uktadzie AX,y,z,.

Xan=0[m]
Zo, = 0.327 [m]

6) Powierzchnia ptata nosnego:
$=10.17 [m?]
7) Wydtuzenie geometryczne skrzydita:
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|2
=—=7,96
Q

gdzie:
| =9 m - rozpieto$¢ skrzydia;
S=10.17 m? - powierzchnia skrzydta.

8) Rozpietos¢ skrzydet:

B=9 [m]
Rekord 10
1) Wznios ptata samolotu AT-5.
v =4.5 [deg]
2) Skos Y4 cieciw pfata.
x =5.24 [deq]

3) Srednia cieciwa aerodynamiczna plata.
C,=1.154 [m]
4) Masa samolotu.
m=780 [kg]

5, 6, 7) Wspotrzedne srodka masy samolotu w ukiladzie Ax,y.z, podane w
procentach $éredniej cieciwy aerodynamicznej (rys. 2.2). Srodek uktadu
wspotrzednych  Ax,y,z, znajduje sie w punkcie, ktory powstat z
rzutowania punktu na krawedzi natarcia $redniej cieciwy aerodynamicznej
ptata (SCA) na ptaszczyzne symetrii samolotu OXZ. O$ xk znajduje sie w
ptaszczyznie symetrii samolotu OXZ i jest skierowana w strone tylu
kadtuba. O$ yx jest prostopadta do osi xx i jest skierowana w kierunku
prawego skrzydta. O$ zx dopetnia prawoskretny uktad wspotrzednych i w
zwigzku z tym skierowana jest do gory.

X.=27.25 [%SCA]
Y. =0
Z.=15.8 [%SCA]
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8) Wspotrzedna Xx,, punktu A, bedacego % Sredniej cieciwy geometrycznej
usterzenia wysokosci w uktadzie AX,Y,Z,.

Xpy =4.163 [m]
Rekord 11

1) Wspotrzedna z,, punktu A, bedacego ¥ $redniej cieciwy geometrycznej
usterzenia wysokosci w uktadzie AX,Y,zZ,.

Z,, = 0.645 [m]
2) Powierzchnia usterzenia wysokosci.
S, =1.92 [m?
3) Kat zaklinowania sredniej cieciwy geometrycznej usterzenia wysokosci wzgledem
SCA. Kat przyjmuje wartos¢ dodatnig, gdy zwieksza kgt natarcia na usterzeniu
wysokosci.

App = -1 [dEQ]

4, 5) Wspotrzedne punktu A,, ktory jest srodkiem parcia usterzenia pionowego,
wzgledem uktadu AX,Yy,z,.

Xy =4.365 [m]
z,,=0.96 [m]

6) Efektywna powierzchnia S usterzenia kierunku.
S =1.552 [m?]

7) Wysokos$¢ H . srodka elipsy przekroju rownowaznego kadtuba nad punktem A .

Punkt A, otrzymano z przecigcia cieciwy przykadiubowej C, skrzydta z przekrojem
rownowaznym. Punkt A, lezy na % diugosci cieciwy przykadtubowej skrzydta.

Nalezy dodac, ze jezeli sSrodek elipsy znajduje sie ponad cieciwg Cy to wartos¢ H -
jest dodatnia.
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Hoee = 0.451 [m]
8) Maksymalna szeroko$¢ kadtuba w przekroju przechodzacym przez punkt A, .
W, =1.199 [m]

Rekord 12

1) Pole przekroju kadtuba ptaszczyzng prostopadlg do jego osi podiuznej i
przechodzacy przez punkt A, .

See = 1.223 [m?]

2) Dtugosc kadtuba D, .
D, = 7.518 [m]

3) Pole maksymalnego przekroju kadtuba ptaszczyzng prostopadtg do osi kadtuba.
S, = 1.223 [m?]

4) Dlugosc¢ kadtuba od jego noska do punktu A, lezgcego w % dlugosci sredniej
cieciwy aerodynamicznej skrzydta, w uktadzie AX,y,z,.

Dyey = 2.631 [m]
5) Powierzchnia S, rzutu kadtuba na ptaszczyzne prostopadtg do osi Ay, .
S., = 5.014 [m?]

6) Powierzchnia S, rzutu kadituba na pfaszczyzne prostopadta do osi Ay,
ograniczona obrysem kadtuba poczgwszy od jego noska do osi Az,.

Sep = 1.893 [m?]
7) Maksymalna wysokos¢ H., kadtuba.
He, = 1.159 [m]
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8) Wspotczynnik F,z interferencji kadtub-skrzydto.
Fone = Kik, (2.7)

gdzie:
k, - wspotczynnik, ktory zalezy od przekroju kadtuba ptaszczyzng prostopadta
do jego osi podtuznej i konfiguracji skrzydto-kadtub.
k, - wspotczynnik uzalezniony od potozenia silnika samolotu [6].

Wartos¢ wspotczynnika interferencji kadtub-skrzydio dla uktadu dolnoptata
powinna by¢ zwiekszona o ok. 20% w poréwnaniu do uktadu gdrnoptata.
Wspotczynnik k,=1 jezeli silniki zabudowane sg w kadtubie [6]. Dla przekroi

poprzecznych kadtuba innych niz kotowe warto$¢ wspoétczynnika nalezy zmniejszy¢ o
10% dla przekroi eliptycznych oraz o 25% dla przekroi prostokgtnych. Ostatecznie
uwzgledniajgc powyzsze dane otrzymano:

Fows=1.1

Rekord 13

1) Pochodna wspoétczynnika sity nosnej kadtuba wzgledem kata natarcia. W wyniku
analizy aerodynamicznej kadtuba samolotu AT-5 w programie Fluent otrzymano:

aci:O.21 [1/rad]
oa

2) Powierzchnia odniesienia kadtuba S;,, [7]:

2
S =V 3 (2.8)
gdzie:
V = 3.96 m? - objetosé kadtuba.
Podstawiajgc wartos¢ objetosci do rownania (2.8) otrzymano:
S, ,,=2.5 [m?]
3) Rozpietos¢ usterzenia kierunku.

B, =1.865 [m]

4) Srednica kadtuba w obszarze usterzenia kierunku.
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D., =0.31 [m]
5) Sktadowa ciggu silnikdw zrzutowana na 0s Ay, :
Ps, =0 [N]

6) Rozpietos¢ lotek — odlegtos¢ miedzy Srodkiem geometrycznym lewej i srodkiem
geometrycznym prawej lotki:

B, =7.642 [m]
7) Wydtuzenie geometryczne lotki.
_df
A= 1 S (2.9)
2

gdzie:
d,=1.511 m - rozpigtosc¢ lotki;
S=2.854 m? - powierzchnia skrzydet objeta lotkami.
Podstawiajgc wartosci liczbowe do zaleznosci (2.9) otrzymano:

A =16
8) Powierzchnia skrzydet objeta lotkami:
S=2.854 [m?]
Rekord 14

1) Kat natarcia przy zerowej sile nosnej usterzenia poziomego.
Profil zastosowany na usterzeniu poziomym jest profilem symetrycznym, wiec:

oy =0 [deg]

2) Pochodna wspotczynnika sity nosnej dla profilu z klapg wzgledem kata wychylenia
klapy.

aC,

=0.033 [1/deq]

KL
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3, 4) Rozpietosc¢ klap:

* na koncach:

b, = 5.986 [m]
* U nasady klap:

br=1.306 [m]

5) Wspditczynnik oporu usterzenia poziomego przy a, =9, =0, odniesiony do
powierzchni usterzenia.
Wartos¢ wspotczynnika oporu usterzenia poziomego dla a, =90, =0
wyznaczono wykorzystujgc model obliczeniowy usterzenia poziomego przygotowany
na potrzeby programu ANSYS Fluent. W wyniku przeprowadzonych analiz obcigzen

aerodynamicznych metodg objetosci skonnczonych otrzymano nastepujgcg wartosé
wspotczynnika:

C,o4 =0.021
6, 7) Cieciwy geometryczne pfata:
* U hasady skrzydia:
Cr=1.41[m]
* na koncu skrzydta:
C,;=0.85[m]

8) Przyrost oporu ptata po wychyleniu klap dla C, =C,, =0.
AC, =0.0247
Rekord 15
1) Skrecenie geometryczne skrzydia ¢:
E =&y —& =2.5 [deq]

2) Wydtuzenie efektywne usterzenia poziomego A, [4].

Ave = (2.10)

gdzie:
S =1.92 m? - powierzchnia efektywna usterzenia poziomego;
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l,, = 3.24 m — rozpietos¢ usterzenia poziomego.
Podstawiajgc powyzsze wartosci liczbowe do zaleznosci (2.10) otrzymano:

Ay =5.47

3) Wydtuzenie efektywne pfata gtdbwnego A, [4].

1+ A (2.11)

gdzie:
A =7,96 — wydtuzenie ptata;
A — wspéiczynnik ten przyjmuje nastepujgce wartosci:
— dla dolnoptata A=0.7
— dla srednioptata A=1
— dla gérnoptata A=0.3
S,=1.79 m? — cze$¢ powierzchni izolowanego skrzydta zajeta przez kadtub;
S=10.17 m? — powierzchnia plata.
Ostatecznie po uwzglednieniu powyzszych danych w réwnaniu (2.11)
otrzymano:
Ay =7.09

4) Wspotrzedna x; punktu R, ktory znajduje sie na % dtugosci cieciwy
przykadtubowej C, ptata gtownego. Wspohzedna ta odmierzona zostata w
uktadzie Ax,y,z, (rys. 2.5).

Zn A

0,25 Cr A= 0,25 SCA Profil w przekroju

przechodzgcym przez SCA

SCA

y X

s
Profil przykadtubowy

Ck ‘I
skrzydta

Rys. 2.5 Okreslenie potozenia punktu ¥ cieciwy przykadiubowej skrzydta wzgledem
ukfadu Ax,y,z, samolotu AT-5.
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X, = -0.133 [m]
5) Aktualne wychylenie klap.
D, = 0 [deg]
6, 7, 8 ) Osiowe momenty bezwtadnosci samolotu wzgledem uktadu osi AX,Y,Z,.

J,=1560.7 [kg [n’]
J,=1248.4 [kg (]
J,=2629.3 [kg 0]

Rekord 16

1, 2, 3) Momenty dewiacyjne samolotu wzgledem uktadu osi AX,Y,Z,.

Jw =0 [kg [n®]
J,, =319.7 [kg 0]
J,, =0 [kg (]

4, 5) Podtuzna i boczna predko$¢ wiatru poziomego mierzona w ukfadzie
wspotrzednych Ox,y, .

Ve =0 [M/s]
Vg =0 [m/s]

6) Gestos¢ powietrza p,.
0,=1.226 [kg/m?|
7) Predkosc¢ dzwieku.
a=340.2 [m/s]

8) Kat slizgu - kat zawarty pomiedzy osig podtuzng samolotu i wektorem predkosci
osi srodka masy samolotu.

£=0 [deg]
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Rekord 17
1) Kat toru lotu samolotu ©; .
O, =0 [deg]
2) Predkos¢ maksymalna dla biezgcej konfiguraciji.
V, =75 [m/s]
3, 4) Srednia cieciwa geometryczna oraz powierzchnia odniesienia steru wysokosci.

C,s=0.2 [m]
S, =0.639 [m?]

5) Stosunek kagtowego przemieszczenia steru wysokosci do liniowego

. . : . oy
przemieszczenia ragczki drgzka sterowego —-.
LD

O 25099 1= 436
O m

rad
—1
m
gdzie:
O, = 25 deg - maksymalne wychylenie steru wysokosci od potozenia

neutralnego;
O,,= 0.1 m — maksymalne przemieszczenie liniowe drgzka sterowego od

potozenia neutralnego.

6) Wspotczynnik sity oporu usterzenia pionowego odniesiony do jego powierzchni przy
o, =4 =0.
Warto$¢ wspotczynnika sity oporu usterzenia pionowego dla o, = =0 wyznaczono

wykorzystujgc model obliczeniowy usterzenia przygotowany na potrzeby programu
ANSYS Fluent. W wyniku przeprowadzonych analiz uzyskano:

C, 4, =0.012

7) Wydtuzenie efektywne usterzenia pionowego [7].

Wydtuzenie efektywne A, usterzenia kierunku okreslono korzystajgc z wykresu

przedstawionego na rysunku 2.6.
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\ %

0,2 N /1

N /

\ _/
0,0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0

> | =

\J

A
Rys. 2.6 Zaleznosé LAEf= (%j [7].

gdzie:
h=1.179 m, h=1.862 m;
2
A= 203
Ste
Se=1.552 m? - powierzchnia efektywna usterzenia kierunku.
Uwzgledniajgc powyzsze wartosci otrzymano %20.633. Nastepnie dla
. L h, o Ae
uzyskanej wartosci ilorazu Y wyznaczono z rysunku (2.6) wartos¢ A 1.03.

Ostatecznie otrzymano:
A =2.3

8) Promien ptaskiego, prawidtowego zakretu samolotu.
Poniewaz rozpatrywany jest lot prostoliniowy samolotu stgd promien
ptaskiego, prawidtowego zakretu pozostaje niezidentyfikowany.

Rekord 18

1, 2) Predkos¢ minimalna V, oraz krok predkosci D,, przyjete przy obliczeniach zapaséw

statecznosci i sterownosci.
Poniewaz liczba krokow przy wyznaczaniu zapasow statecznosci i sterownosci
wynosi 15, dlatego tez wartos¢ V,+15D, powinna nieznacznie przekracza¢ wartos¢

predkosci maksymalnej [7]:
V,=22.64 [m/s]

D, =35
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3, 4) Wartos¢ poczatkowa Xg,, | krok D,q, przy zmianie potozenia srodka masy
samolotu.

Xquo=0[m]
Dy = 0.006
5) Moment niewywazenia masowego steru wysokosci X,,q, -

Xyen =0 [Nm]

6) Sztywnosc¢ uktadu sterowania sterem wysokosci S, .
Nm
=1000 [—
Sy [ deg]

7) Wspétczynnik F,, zapasu wartosci C,—ta w zakrecie [7]:

Foa =—2™ (2.12)

gdzie:
C,.x =1.77 - maksymalna wartos¢ wspotczynnika sity nosnej;
C, = 0.5 - wspotfczynnik sity nosnej w locie z predkos$cig przelotows.
Nastepnie podstawiajgc wartosci liczbowe do zaleznosci (2.12) uzyskano:

Fey =3.54

8) Przecigzenie dopuszczalne:

=3.8

N max

Rekord 19

1, 2) Maksymalne dodatnie wychylenie steru wysokosci D, ., ilotek D, ., -

Dy e = 25 [deg]
D\ 1, = 30 [deg]

3, 4, 5) Trzy r6zne potozenia srodka masy samolotu podane w % SCA wzgledem
krawedzi SCA.
Xo =185
57



X, = 27.25
Xy = 29

6) Pochodna wspoiczynnika sity nosnej wzgledem kata natarcia dla profilu ptata
gtéwnego.

Cop _ 0.109 [1/deg]
oa

7) Przecigzenie maksymalne, dopuszczalne odpowiadajgce punktowi D na obwiedni
obcigzen.

X =3.8

D max

8) Predkos¢ samolotu odpowiadajgca punktowi D obwiedni obcigzen.
Vp=92.17 [m/s]

Rekord 20

1) Przetozenie w ukfadzie sterowania klapkg docigzajgcg steru wysokosSci.

_ DS, _

= A =

2) Odlegtosc¢ osi obrotu steru wysokosci od srodka aerodynamicznego usterzenia
poziomego.

k

X, = 0.262 [m]

3) Srednia cieciwa geometryczna usterzenia poziomego.
C,u =0.599 [m]

4) Wydtuzenie geometryczne usterzenia poziomego.

2
12

A, =—=5.47
Sy
gdzie:
l,, =3.24 m — rozpietos¢ usterzenia poziomego;

S,=1.92 m? - powierzchnia usterzenia poziomego.
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5) Kat skosu H ,,, linii ¥ dtugosci cieciw usterzenia poziomego.
H 2 = 3 [deg]
6) Zbieznosc¢ usterzenia poziomego.

by
=" =0.69
M b

OH
gdzie:
b,, = 0.7 m — cieciwa usterzenia poziomego w ptaszczyznie symetrii samolotu;

b, = 0.484 m — cieciwa koncowa usterzenia poziomego.

7) Pochodna wspoétczynnika sity nosnej profilu usterzenia poziomego wzgledem jego
kata natarcia.

Con _ 0.107 [1/deq]
oa

8) Kat wzniosu usterzenia poziomego.

Xy = 0 [deg]
Rekord 21
1) Rozpietosc¢ usterzenia poziomego.

|, =3.24 [m]
2) Rozpietos¢ zewnetrzna steru wysokosci.

| = 3.24 [M]
3) Kat skrecenia ptata usterzenia poziomego.

£,=0[deg]
4) Rozpieto$¢ wewnetrzna steru na usterzeniu poziomym.

Beq, = 0.190 [m]
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5) Pochodna wspotczynnika sity nosnej dla profilu usterzenia poziomego wzgledem
kata wychylenia steru.

ac:ﬂ20.069 [1/deg]
09,
6, 7) Srednia cigciwa geometryczna C,, i powierzchnia S, steru kierunku.

C,, = 0.344 [m]
S,, = 0.688 [m?]

8) Stosunek przemieszczenia katowego steru kierunku do przemieszczenia liniowego
pedatu steru:

o, rad
Fou =—=4.04 [—
GV 51- [ m ]
gdzie:
o,= 25 deg — maksymalne wychylenie steru kierunku od potozenia

neutralnego;
o, = 0.108 m — maksymalne przemieszczenie liniowe pedatu steru od

potozenia neutralnego.
W tabeli 2.1 zestawiono wszystkie dane, ktére zostaty opisane powyzej. Kazdy

kolejny rekord to wiersz z danymi wprowadzanymi do programu obliczeniowego STB.
Natomiast kolumny rozdzielajg poszczegoélne dane w wierszach.
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Tabela 2.1. Zestawienie danych wejsciowych do programu obliczeniowego STB.

Rekord Dane wprowadzone do poszczegolnych rekordow program uSTB
1 AT-5; dane wg ESDU; konfiguracja gtadka; H=0.
2 41 0 1 5 | 4 | 4 | 1| 1 | 2] 1 o] 0o |[15] 0 | 0] O
3 0 5 1
4 8| 8 1 6 o [ 10 ] 4 | 1 o | 1 o | 8 1 ] o o | 1
5 -1.32 0.094 1.77 0.432 0.2 0.9 0.044 0.04
6 -0.031 0.017 -0.014 1 -0.001 -0.001 -0.001 -0.001
7 0.059 -0.09 0.066 -1.18 6.0 4.0 0.1101 -0.027
8 0.0313 0.1 0.1 0.001 0.026 -0.01
9 0. 0. 1. 0 0.327 10.17 7.96 9.0
10 4.5 5.24 1.154 780. 27.25 0. 15.8 4.163
11 0.645 1.92 -1. 4.365 0.96 1.552 0.451 1.199
12 1.223 7.518 1.223 2.631 5.014 1.893 1.159 1.1
13 0.21 2.5 1.865 0.31 0.0 7.642 1.6 2.854
14 0.0 0.033 5.986 1.306 0.021 1.41 0.85 0.0247
15 2.5 5.47 7.09 -.133 0.0 1560.7 1248.4 2629.3
16 0.0 319.7 0.0 0.0 0.0 1.226 340.2 0.0
17 0.0 75. 0.2 0.639 4.36 0.012 2.3 0.0
18 22.64 3.5 0.0 0.006 0.0 1000. 3.54 3.8
19 25.0 30.0 18.5 27.25 29. 0.109 3.8 92.2
20 1.0 0.262 0.599 5.47 3.0 0.69 0.107 0.0
21 3.24 3.24 0.0 0.19 0.069 0.344 0.688 4.04
22 Predkos¢ V=15% =25% =34%
23 (ESDU) test Coopera-Harpera 1 stery zablokowane VA =194 km/h
24 (ESDU) test Coopera-Harpera 1 stery zablokowane VA =194 km/h
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Rozdziat 3. Numeryczna analiza stateczno $ci statycznej i
dynamicznej samolotu AT-5.

3.1. Uwagi wst epne

Rozdziat zawiera wyniki numerycznej analizy statecznosci statycznej i
dynamicznej samolotu AT-5. W celu wykonania wyzej wymienionej analizy
wykorzystano program obliczeniowy STB-0880.

W pierwszej czesci rozdziatu zostat krétko oméwiony program obliczeniowy
STB-0880. Nastepnie przeprowadzono numeryczng analize statecznosci
dynamicznej. W kohcowej czesci rozdziatu zawarto wyniki analizy rownowagi i
sterownosci samolotu AT-5. Wyzej wymienione analizy przeprowadzono dla trzech
réznych potozen srodka ciezkosci samolotu.

Na wstepie nalezy zaznaczy¢, ze system obliczeniowy STB-0880 przeznaczony
jest do wyznaczania warto$ci wtasnych i postaci naturalnych drgan oraz okreslania
warunkéw rownowagi samolotu. Zakres stosowalnosci niektérych pochodnych
aerodynamicznych wykorzystywanych w programie ograniczony jest do obszaru
predkosci 0O<Ma<May,, gdzie May, odpowiada predkosci pojawienia sie lokalnych fal
uderzeniowych. Pochodne obliczone w programie STB-0880 w obszarze predkosci
Ma,<Ma<l mogg rozni¢ sie od pochodnych rzeczywistych, obejmuje to szczegdinie
pochodne boczne. W takim przypadku, aby uwiarygodnié obliczenia w tym zakresie
predkosci nalezy wczyta¢ do programu wartosci pochodnych aerodynamicznych w
funkcji liczby Macha. Wartosci tych pochodnych mozna uzyskaé na przyktad z badan
tunelowych modelu samolotu lub rzeczywistego samolotu [7].

Kolejne ograniczenie w stosowaniu programu STB-0880 wynika z wartosci

wspotczynnika sity nosnej. Odnosi sie to do pochodnych aerodynamicznych | ,1,,

(sktadowe od wzniosu ptata), |,, (sktadowa od kadtuba i od interferencji kadtub-
skrzydto), n, (sktadowa od kadtuba) oraz I, . Dla matych warto$ci wspotczynnika C,

wyzej wymienione pochodne s3g obliczane z dokfadnosciag do kilku procent.
Dowiedziono, ze jezeli -0.2<C, <0.6, to btad wzgledny w wyznaczeniu pochodnych
nie przekracza 10%. W celu uwiarygodnienia wartosci tych pochodnych na duzych
kagtach natarcia nalezy wczytaé do programu ich warto$ci pochodzgce z badan
tunelowych [7].

W programie obliczeniowym STB-0880 przyjeto zatozenie, ze optyw samolotu
odbywa sie bez oderwania, co jest przyczyng kolejnego ograniczenia stosowalnosci
programu. W przypadku oderwania strug wszystkie pochodne boczne wyznaczone w
programie STB nie sg wiarygodne i powinny by¢ znane z badan eksperymentalnych
[7].

Nalezy zaznaczy¢, ze przy wyznaczaniu wartosci pochodnej n, program
obliczeniowy STB nie uwzglednia interferencji kadtub-skrzydto. Ponadto przy duzych
rozpietosciach klap znajdujgcych sie na skrzydle gwaltownie rosnie biad przy
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obliczaniu wartosci tej pochodnej. Natomiast przy obliczaniu wartosci pochodnej |, w

przedziale May,<Ma<l zastosowano liniowg aproksymacje dajgcg dos¢ dokiadne
wyniki. Przy pomocy systemu obliczeniowego STB-0880 mozna prowadzi¢ obliczenia
przy niesymetrycznym optywie samolotu, ktéry jest spowodowany bocznym slizgiem
lub bocznym wiatrem. Jednakze wartos¢ kata bocznego optywu S, nie moze byc
duza. Wynika to z faktu, ze przy niewielkim kacie s$lizgu mozna postugiwaé sie
pochodnymi aerodynamicznymi, ktére stuszne sg dla optywu symetrycznego. Dla
konstrukcji klasycznych kat 5, musi spetnia¢ warunek: -10 deg < S, < 10 deg [7].

Przed wykonaniem obliczeh programem STB-0880 nalezy dysponowaé
charakterystykami aerodynamicznych samolotu. Charakterystyki te dla samolotu AT-
5 wyznaczono przy uzyciu metody objetosci skonczonych. Dane wejsciowe
wprowadzone do programu obliczeniowego STB-0880 przedstawiono w tabeli 2.1.
Schemat wyznaczania niezbednych danych do analizy statecznosci, sterownosci i
réwnowagi samolotu zawarto w rozdziale 2.

3.2. Numeryczna analiza stateczno s$ci dynamicznej samolotu AT-5.

Pod pojeciem statecznosci samolotu rozumie sie jego zdolno$¢ powrotu do
wyjéciowego zakresu lotu po naruszeniu réwnowagi jakgkolwiek przyczyng
zewnetrzng. Natomiast stateczno$¢ ruchu niezaburzonego mozna okreslic na
podstawie jego porownania z ruchem zaburzonym. Ruch zaburzony samolotu moze
mie¢ charakter zaréwno okresowy jak i nieokresowy [5].

Samolot jest stateczny dynamicznie, jezeli po przypadkowym zaburzeniu ruchu
ma zdolno$¢ do samodzielnego powrotu do poprzedzajgcych zaburzenie warunkow
lotu. Dodatkowo przyjmuje sie, ze pilot (autopilot) nie wigcza sie do sterowania [5].

Statecznos¢ dynamiczna obejmuje caly proces powrotu samolotu od momentu
wystgpienia zaburzenia do ruchu niezaburzonego. Samolot w pierwszych chwilach
po ustgpieniu zaburzenia musi posiada¢ tendencje do powrotu do ruchu
poprzedzajgcego zaburzenie, w zwigzku z tym statecznosc¢ statyczna jest warunkiem
koniecznym, ale nie wystarczajgcym aby samolot byt stateczny dynamicznie [5].

Analize statecznosci dynamicznej wykonano dla trzech potozen $rodka
ciezkosci samolotu, skrajnego przedniego (x.=18.5 %SCA, m=516.7 kg), skrajnego
tylnego (X.=29 %SCA, m=704 kg) oraz dla potozenia odpowiadajgcego
maksymalnej masie startowej samolotu (x.=27.25 %SCA, m=780 kg). W wyniku
przeprowadzonych  obliczen  programem  STB-0880 otrzymano  wartosci
wspotczynnikdéw ttumienia oraz czestosci pieciu podstawowych postaci naturalnych
drgan sztywnego samolotu. Nalezg do nich trzy postacie oscylacyjne [5, 7]:

1. Oscylacje szybkie — sg to drgania krotkookresowe silnie tlumione,
wspoétrzedng dominujgcg oscylacji szybkich jest zmiana kata natarcia.
Oscylacje szybkie wystepujg w krotkookresowym ruchu podtuznym samolotu.
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Jest to ruch zwigzany ze zmiang kata natarcia i pochylenia samolotu przy w
przyblizeniu statej predkosci lotu.

2. Oscylacje fugoidalne — sg to drgania dilugookresowe z niezbyt duzym
wspotczynnikiem tlumienia, wspotrzedng dominujgcg jest zmiana predkosci
lotu. Drgania fugoidalne wystepujg w diugookresowym podtuznym ruchu
samolotu wywotane sg zmiang kata pochylenia samolotu i kagta pochylenia
toru lotu, ktora powstata po zaniknieciu krotkookresowego podtuznego ruchu
samolotu  wywotanego przypadkowym  zaburzeniem. W  procesie
diugookresowych ruchéw samolotu ma miejsce rowniez niewielka zmiana kata
natarcia, jednak podstawowg wielkoscia w tym wypadku jest zmiana
predkosci.

3. Holendrowanie — jest to posta¢ posiadajgca dwie wspoétrzedne dominujgce:
boczny $lizg z predkoscig ,v” i przechylanie samolotu z predkoscig ,p”. Sg to
drgania krétkookresowe, najczesciej silnie ttumione. Przyczyng tej sktonnosci
skrzydta jest przewaga statecznosci poprzecznej nad kierunkowa.
Holendrowanie jest ruchem oscylacyjnym polegajgcym na bocznych
wahaniach samolotu, podczas ktorych zmienia sie zarowno kat slizgu jak i
przechylenie samolotu. Zmiana przechylenia samolotu wyprzedza w fazie
boczny $lizg o okoto 160°. O statecznosci wahan w duzej mierze decyduje

, s . dL . . .
wielkos¢ pochodnej ﬁ a wiec i nhatezenie momentu przechylajgcego

podczas slizgu.
oraz dwie postacie nieoscylacyjne:

1. Spirala — posta¢ posiadajgca dwie wspotrzedne dominujgce: boczny $lizg z
predkoscig v’ i znajdujgce sie w fazie z bocznym $lizgiem odchylanie
samolotu z predkoscig ,r". Wspotczynnik ttumienia spirali jest zwykle bardzo
maty. O statecznosci spirali decyduje gtownie to, czy ujemna wartosc

momentu od slizgu g—; przewazy dodatnig wartos¢ momentu od odchylenia.

Czesto trudno jest zapewni¢ samolotowi statecznos¢ spiralng w catym
zakresie warunkow lotu przy zachowaniu statecznosci innych postaci ruchow.
2. Przechylanie samolotu — dominujgcg wspotrzedng przechylania jest predko$é
katowa p wokot osi podituznej samolotu. Jest to najczesciej posta¢ bardzo
silnie ttumiona.
W tabelach 3.1, 3.2 i 3.3 zawarto wartosci uzyskanych czestosci 7 oraz

wspotczynnikéw tlumienia & dla wymienionych powyzej postaci naturalnych drgan
samolotu AT-5. Nastepnie wykonano odpowiednie wykresy, Kktore zostaly
zaprezentowane na rysunkach nr 3.1 + 3.5.
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Tabela 3.1 Wartosci wspotczynnikow tlumienia ¢ oraz czestosci /7 naturalnych drgan sztywnego samolotu dla skrajnego

przedniego wywazenia samolotu ( x. =18.5 %SCA, m=516.7 kg).

v [M/s] Oscylacje szybkie Oscylacje fugoidalne Holendrowanie Spirala Przechylanie
3 n [1/s] ¢ n [1/s] ¢ n [1/s] ¢ 3
22.64 -1.516 1.6287 0.0166 0.46399 -0.435 1.3956 0.0727 -2.770
26.14 -1.710 1.9383 0.0057 0.41835 -0.388 1.4849 0.0584 -3.035
29.64 -1.916 2.2398 -0.0005 0.37638 -0.372 1.5905 0.0438 -3.350
33.14 -2.130 2.5353 -0.0046 0.34011 -0.374 1.7105 0.0316 -3.690
36.64 -2.347 2.8267 -0.0077 0.30912 -0.386 1.8410 0.0220 -4.045
40.14 -2.566 3.1153 -0.0102 0.28259 -0.404 1.9790 0.0149 -4.409
43.64 -2.786 3.4018 -0.0125 0.25970 -0.427 2.1223 0.0096 -A4.777
47.14 -3.008 3.6869 -0.0145 0.23977 -0.452 2.2693 0.0057 -5.150
50.64 -3.230 3.9708 -0.0165 0.22227 -0.479 2.4191 0.0028 -5.524
54.14 -3.452 4.2539 -0.0183 0.20675 -0.508 2.5710 0.0007 -5.901
57.64 -3.674 4.5364 -0.0201 0.19288 -0.537 2.7244 -0.0009 -6.278
61.14 -3.897 4.8183 -0.0219 0.18038 -0.568 2.8791 -0.0021 -6.656
64.64 -4.120 5.0998 -0.0236 0.16903 -0.599 3.0347 -0.0029 -7.035
68.14 -4.343 5.3809 -0.0253 0.15865 -0.630 3.1910 -0.0036 -7.414
71.64 -4.566 5.6618 -0.0269 0.14910 -0.661 3.3480 -0.0041 -7.794
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Tabela 3.2 Wartosci wspétczynnikow tlumienia ¢ oraz czestosci n naturalnych drgan sztywnego samolotu dla wywazenia
odpowiadajgcego maksymalnej masie startowej samolotu (x.=27.25 %SCA, m=780 kg).

v [M/s] Oscylacje szybkie Oscylacje fugoidalne Holendrowanie Spirala Przechylanie
3 n [1/s] ¢ n [1/s] ¢ n [1/s] ¢ 3
22.64 -1.246 1.1049 0.0322 0.34376 -0.600 1.4493 0.0600 -2.704
26.14 -1.381 1.3524 0.0165 0.35131 -0.472 1.5279 0.0584 -2.846
29.64 -1.532 1.5966 0.0072 0.33474 -0.407 1.6050 0.0496 -3.083
33.14 -1.693 1.8351 0.0017 0.31200 -0.376 1.6956 0.0391 -3.361
36.64 -1.859 2.0687 -0.0018 0.28892 -0.365 1.7998 0.0294 -3.662
40.14 -2.029 2.2982 -0.0043 0.26736 -0.367 1.9145 0.0213 -3.978
43.64 -2.200 2.5247 -0.0063 0.24779 -0.377 2.0373 0.0148 -4.301
47.14 -2.373 2.7489 -0.0079 0.23019 -0.392 2.1658 0.0098 -4.631
50.64 -2.547 2.9713 -0.0094 0.21438 -0.410 2.2987 0.0059 -4.964
54.14 -2.722 3.1923 -0.0107 0.20015 -0.431 2.4349 0.0030 -5.300
57.64 -2.896 3.4122 -0.0120 0.18730 -0.454 2.5735 0.0007 -5.637
61.14 -3.071 3.6313 -0.0132 0.17564 -0.478 2.7140 -0.0010 -5.976
64.64 -3.247 3.8495 -0.0144 0.16499 -0.503 2.8561 -0.0023 -6.315
68.14 -3.422 4.0672 -0.0156 0.15523 -0.529 2.9993 -0.0033 -6.656
71.64 -3.598 4.2843 -0.0167 0.14623 -0.555 3.1434 -0.0041 -6.996
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Tabela 3.3 Wartosci wspotczynnikéw ttumienia é oraz czestosci /7 naturalnych drgan sztywnego samolotu dla skrajnego tylnego

wywazenia samolotu (X, =29 %SCA, m=704 kg).

v [M/s] Oscylacje szybkie Oscylacje fugoidalne Holendrowanie Spirala Przechylanie
3 n [1/s] ¢ n [1/s] ¢ n [1/s] ¢ 3
22.64 -1.294 0.9621 0.0306 0.29521 -0.598 1.4019 0.0606 -2.978
26.14 -1.443 1.1969 0.0184 0.31833 -0.496 1.4943 0.0561 -3.139
29.64 -1.604 1.4263 0.0096 0.30930 -0.444 1.5858 0.0461 -3.402
33.14 -1.774 1.6494 0.0037 0.29094 -0.422 1.6886 0.0353 -3.712
36.64 -1.949 1.8670 -0.0004 0.27063 -0.417 1.8027 0.0259 -4.047
40.14 -2.128 2.0805 -0.0035 0.25092 -0.423 1.9257 0.0182 -4.396
43.64 -2.308 2.2907 -0.0059 0.23262 -0.437 2.0555 0.0122 -4.754
47.14 -2.489 2.4985 -0.0080 0.21592 -0.455 2.1902 0.0077 -5.119
50.64 -2.672 2.7043 -0.0098 0.20076 -0.477 2.3286 0.0042 -5.487
54.14 -2.855 2.9086 -0.0114 0.18697 -0.501 2.4697 0.0016 -5.858
57.64 -3.038 3.1117 -0.0130 0.17440 -0.527 2.6130 -0.0004 -6.230
61.14 -3.222 3.3138 -0.0144 0.16290 -0.554 2.7578 -0.0018 -6.604
64.64 -3.406 3.5151 -0.0158 0.15233 -0.581 2.9040 -0.0030 -6.979
68.14 -3.589 3.7158 -0.0172 0.14254 -0.610 3.0511 -0.0038 -7.355
71.64 -3.774 3.9159 -0.0185 0.13344 -0.639 3.1991 -0.0044 -7.731
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Rys. 3.2 Wspdétczynnik ttumienia é oraz czesto$¢ 17 oscylacji fugoidalnych
samolotu AT-5.
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4,0

Rys. 3.4 Wspotczynnik ttumienia & spirali dla samolotu AT-5.
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Rys. 3.3 Wspotczynnik ttumienia é oraz czesto$¢ 1 holendrowania
samolotu AT-5.
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Rys. 3.5 Wspétczynnik ttumienia ¢ przechylania dla samolotu AT-5.

Rézniczkowe réwnania ruchu zaburzonego o szesciu stopniach swobody wraz

ze zwigzkami kinematycznymi majg postac [8]:

Mx = Bx
gdzie:
M — uogdlniona macierz masowa;
B — uogdlniona macierz sztywnosciowa.
Roéwnanie (3.1) mozemy zapisa¢ w postaci:

x = BM X

Rozwigzanie powyzszego rOwnania mozna zapisa¢ w postaci:

A

X,€

X =
natomiast wartosci wlasne A nastepujgco:

A =& +in;

W przypadku zespolonej wartosci wiasnej

A =& +in,
sprzezona do niej warto$¢ A, =&, —in, taka, ze & =& oraz 5,

(3.1)

(3.2)

(3.3)

(3.4)

bedzie istniata
-, - W powyzszych
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wzorach & oznacza wspotczynnik ttumienia, natomiast 7 czestos¢ naturalnych drgan

samolotu.
W zaleznosci od wspétczynnika ttumienia ruch drgajgcy bedzie miat rozny
przebieg i tak na przyktad dla £ <O0:

X(1)

IS
A
RN

o
g

ﬁ?%?
/3

ARAVIVAYS t

L
Ed

Rys. 3.6 Przebieg ruchu drgajacego ze wspotczynnikiem ttumienia ¢ <O.

Uwaza sie, ze samolot jest stateczny dynamicznie, jezeli wszystkie pierwiastki
rownania charakterystycznego sg ujemne lub majg ujemne czesci rzeczywiste w
przypadku pierwiastkdw zespolonych sprzezonych. Z powyzszych rozwazan wynika,
ze uklad bedzie stateczny przy spetnionym warunku & <0.

Na rysunkach nr 3.7 + 3.10 przedstawiono czasy sttumienia amplitudy do
potowy w funkcji predkosci lotu i wywazenia dla poszczegdlnych postaci naturalnych
drgan sztywnego samolotu. Natomiast na rysunku numer 3.11 przedstawiono zmiane
wartosci -¢&/n w  funkcji predkosci lotu. Dla wahan boczno-kierunkowych

(holendrowanie) stosunek wartosci wspoitczynnikdéw tlumienia i czestosci musi
spetnia¢ warunek: —¢&/n>0.0523. Ponadto dla oscylacji szybkich wyznaczono

¢

wartosci bezwymiarowego wspotczynnika tlumienia =——=2__  ktore w

przepisow MIL-F-8785C powinny by¢ wieksze od wartosci 0.6.
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Rys. 3.7 Oscylacje szybkie - czasy sttumienia amplitudy do potowy
dla samolotu AT-5.
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Rys. 3.8 Oscylacje fugoidalne - czasy sttumienia amplitudy do potowy
dla samolotu AT-5.
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Rys. 3.9 Holendrowanie - czasy sttumienia amplitudy do potowy dla samolotu AT-5.
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Rys. 3.10 Spirala - czasy sttumienia amplitudy do potowy dla samolotu AT-5.
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Rys. 3.11 Warunek tlumienia holendrowania —¢/n dla samolotu AT-5.
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Rys. 3.12 Oscylacje szybkie - bezwymiarowy wspoétczynnik ttumienia ¢

dla samolotu AT-5.
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Analizujgc uzyskane wyniki stwierdzono, ze warto$ci wspotczynnikow ttumienia
oscylacji szybkich, holendrowania i przechylania sg mniejsze od zera dla wszystkich
analizowanych wywazen samolotu w catym zakresie predkosci lotu. Natomiast dla
matych predkosci lotu oscylacje fugoidalne sg niettumione. Jednakze po
przekroczeniu predkosci V = 30+35 m/s drgania te zaczynajg by¢ tlumione.
Minimalny czas podwojenia amplitudy wynosi ponad 21 s i wraz ze wzrostem
predkosci lotu szybko ros$nie. Najstabiej ttumiong postacig drgan jest spirala. Dopiero
po przekroczeniu predkosci lotu V = 55+59 m/s zaczyna by¢ ttumiona. Jednakze
minimalny czas podwojenia amplitudy wynosi ponad 9 s i wystepuje dla predkosci
minimalnej przy skrajnym przednim wywazeniu samolotu. Wraz ze wzrostem
predkosci lotu czas podwojenia dla spirali rosnie. Ponadto zaobserwowano, ze dla
wszystkich postaci drgan sztywnego samolotu wraz ze wzrostem predkosci lotu
poprawia sie ich ttumienie. Czas tlumienia do potowy amplitudy oscylacji szybkich
jest bardzo maly i maleje wraz ze wzrostem predkosci lotu. Co wiecej wartosci
bezwymiarowego wspoitczynnika ttumienia ¢, oscylacji szybkich sg wieksze od

wartosci 0.6. Natomiast czas ttumienia amplitudy do potowy dla holendrowania w
zaleznosci od predkosci lotu poczgtkowo rosnie, po czym dosy¢ szybko spada.
Maksymalny czas sttumienia amplitudy do potowy dla holendrowania nie przekracza
2 s. Stosunek wartosci wspotczynnikéw ttumienia i czestosci holendrowania —&/n

dla wszystkich analizowanych wywazen samolotu w catym zakresie predkosci lotu
jest znacznie wigkszy niz wymagany przepisami.

Wraz ze wzrostem predkosci lotu zwieksza sie warto$¢ czestosci oscylacji
szybkich i holendrowania. Natomiast wartosci czestosci oscylacji fugoidalnych
malejg. Ponadto stwierdzono spadek wartosci czestosci oscylacji szybkich oraz
fugoidalnych w miare zmiany potozenia srodka masy od skrajnego przedniego do
skrajnego tylnego.

3.3 Numeryczna analiza warunkow rownowagi i sterown  0Sci
samolotu AT-5.

W podrozdziale tym zostaly zaprezentowane rozwigzania nieliniowego,
petnego uktadu rownan rownowagi w trakcie lotu samolotu AT-5. W tabelach 3.4 +
3.6 zawarto wartosci wybranych parametrow lotu uzyskane w wyniku numerycznej
analizy warunkow rownowagi programem STB-0880. Nastepnie na wykresach  3.13
+ 3.16 przedstawiono przebiegi tych parametrow w funkcji predkosci. Analize
warunkéw réwnowagi i sterownosci samolotu wykonano dla trzech potozen srodka
masy samolotu, skrajnego przedniego (x.=18.5 %SCA, m=516.7 kg), skrajnego

tylnego (X.=29 %SCA, m=704 Kkg) oraz dla potozenia odpowiadajgcego
maksymalnej masie startowej samolotu (x.=27.25 %SCA, m=780 kg).

Poszczeg6lne symbole umieszczone w kolejnych kolumnach tabel
oznaczaja:
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V - predkosc lotu;

P, - cigg silnika;

a - katnatarcia,

d, - katwychylenia steru wysokosci;

C, - wspoiczynnik sity nosnej;

C, - wspotczynnik sity oporu;

Cn - Wspotczynnik momentu pochylajgcego dla samolotu bez usterzenia

poziomego.
Tabela 3.4 Rozwigzania nieliniowych réwnan réwnowagi samolotu AT-5 dla
skrajnego przedniego wywazenia ( X. =18.5 %SCA, m=516.7 kg).
V [m/s] Ps [N] a [deg] | I, [deg] C; Cx Coron
I Il 1 v \% VI VI

26.14 680 11.281 -9.003 1.184 0.154 -0.020
29.64 590 8.635 -7.299 0.936 0.102 -0.035
33.14 540 6.741 -6.078 0.758 0.074 -0.045
36.64 520 5.345 -5.177 0.627 0.058 -0.053
40.14 520 4.290 -4.498 0.527 0.048 -0.059
43.64 550 3.475 -3.975 0.451 0.042 -0.063
47.14 590 2.833 -3.563 0.390 0.038 -0.067
50.64 630 2.319 -3.234 0.342 0.035 -0.070
54.14 700 1.900 -2.966 0.303 0.033 -0.072
57.64 770 1.555 -2.745 0.270 0.032 -0.074
61.14 840 1.267 -2.561 0.243 0.031 -0.076
64.64 930 1.025 -2.406 0.220 0.031 -0.077
68.14 1020 0.819 -2.275 0.201 0.030 -0.078
71.64 1120 0.642 -2.162 0.184 0.030 -0.079
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Tabela 3.5

Rozwigzania nieliniowych

rownan

réownowagi

wywazenia (X, =27.25 %SCA, m=780 kg).

samolotu AT-5 dla

Vv [m/s] Ps [N] a [deg] | o, [ded] C, Cx Crion
I Il I v Vv Vi VI
26.14 1370 16.634 -6.421 1.688 0.299 0.010
29.64 1130 12.980 -5.347 1.344 0.194 -0.011
33.14 970 10.302 -4.535 1.092 0.133 -0.026
36.64 860 8.301 -3.923 0.904 0.097 -0.037
40.14 800 6.775 -3.455 0.761 0.075 -0.045
43.64 780 5.590 -3.092 0.650 0.060 -0.052
47.14 770 4.652 -2.805 0.561 0.051 -0.057
50.64 790 3.899 -2.576 0.491 0.045 -0.061
54.14 820 3.285 -2.390 0.433 0.040 -0.064
57.64 870 2.778 -2.236 0.385 0.037 -0.067
61.14 930 2.355 -2.108 0.345 0.035 -0.070
64.64 1000 1.999 -2.001 0.312 0.034 -0.072
68.14 1080 1.696 -1.909 0.283 0.032 -0.073
71.64 1170 1.436 -1.831 0.259 0.032 -0.075

Tabela 3.6 Rozwigzane nieliniowych réwnan réwnowagi samolotu AT-5 dla skrajnego

tylnego wywazenia x.=29 %SCA i masy m=704 Kkg.

Vv [m/s] Ps [N] a [deg] | o, [ded] C, Cx Crion
I Il I v \Y, Vi VIl
26.14 1130 14.961 -4.411 1.530 0.248 0.000
29.64 940 11.612 -3.810 1.216 0.161 -0.018
33.14 820 9.177 -3.328 0.987 0.112 -0.032
36.64 740 7.365 -2.952 0.816 0.083 -0.042
40.14 700 5.988 -2.658 0.687 0.065 -0.049
43.64 690 4.919 -2.427 0.586 0.053 -0.055
47.14 710 4.075 -2.241 0.507 0.046 -0.060
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I I " v \% VI VII
50.64 730 3.397 -2.092 0.443 0.041 -0.064
54.14 780 2.845 -1.969 0.392 0.038 -0.067
57.64 830 2.390 -1.868 0.349 0.035 -0.069
61.14 900 2.010 -1.783 0.313 0.034 -0.072
64.64 980 1.690 -1.711 0.283 0.032 -0.073
68.14 1060 1.418 -1.650 0.257 0.032 -0.075

0 P [kN]

14

—a— P, = f(V,x, =185%SCA)
—— P, = f(V,x. =27.25%SCA)
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Rys. 3.13 Zalezno$¢ P, = f (V) dla trzech r6znych wywazen samolotu AT-5.
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Rys. 3.14 Zalezno$¢ a = f (V) oraz J,, = f(V) dla trzech r6znych wywazen
samolotu AT-5.
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Rys. 3.15 Zaleznos¢ C, = f(V), C, = f (V) dla trzech r6znych wywazen
samolotu AT-5.
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Rys. 3.16 Zaleznos¢ C,,, = f(V) dla trzech réznych wywazen samolotu AT-5.

Po analizie wykresu zamieszczonego na rysunku nr 3.13 na ktérym zostaly
zaprezentowane przebiegi ciggu niezbednego dla trzech ro6znych wywazeh samolotu
stwierdzono, ze wartos¢ predkosci optymalnej jest najmniejsza dla skrajnego
przedniego potozenia $rodka ciezkosci samolotu. Najwiekszg wartos¢ Vop
zaobserwowano dla x.=29 %SCA odpowiadajgcego maksymalnej masie startowej

samolotu. Wartos¢ predkosci optymalnej odpowiada minimum funkcji Py = f (V). Na

matych predkosciach lotu i katach natarcia a >a_, cigg niezbedny zmniejsza sie

opt
wraz ze wzrostem predkosci. Natomiast dla przypadkow kiedy kat natarcia a < a,

warto$¢ ciggu niezbednego rosnie wraz ze wzrostem predkosci lotu.

Na wykresie nr 3.14 mozna zaobserwowac, ze w celu zwiekszenia predkosci
lotu (zmniejszenia kata natarcia) nalezy ster wysokosci wychyli¢ w kierunku dodatnim
I odwrotnie przy zmniejszaniu predkosci. Taka zmiana kgta wychylenia steru
wysokosci wraz z predkoscig swiadczy o prawidiowosci w ruchach drgzkiem
sterowym. Sterowanie takie nazywa sie normalnym i wystepuje ono wtedy, gdy

pochodna ddf'/* > 0. Dodatnia wartosc¢ tej pochodnej swiadczy o tym, ze samolot jest

jednoczesnie zréwnowazony pod wzgledem sit i momentdw w calym zakresie
badanych predkosci lotu. Ponadto z wykresu nr 3.14 mozna odczytaé, ze kat
wychylenia steru wysokos$ci jest wystarczajgcy do zapewnienia réwnowagi samolotu
na wszystkich analizowanych predkosciach lotu. Zmiana kagta wychylenia steru
wysokosci zawiera sie w przedziale od -9 deg do -1.5 deg (w gore), natomiast jego
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maksymalne wychylenie wynosi +25 deg. Przebiegi zmiany kata natarcia wraz z
predkoscig sg prawidlowe w celu ustalenia warunkow lotu poziomego. Spadek
wartosci kata natarcia zwigzany jest ze zmniejszaniem sie niezbedne] wartosci
wspotczynnika sity nosnej wraz ze zwiekszaniem predkosci lotu samolotu.

Analizujgc wykres nr 3.15 stwierdzono, ze niezbedny do lotu poziomego
wspotczynnik sity nosnej C, maleje wraz ze wzrostem predkosci lotu. W celu

utrzymania statej wartosci sity nosnej w trakcie lotu poziomego wraz ze
zwiekszaniem predkosci lotu wspotczynnik C, musi male¢. Warto$¢ wspoétczynnika

sity nosnej jest najmniejsza dla skrajnego przedniego wywazenia samolotu (x;=18.5

%SCA, m=516.7 kg), natomiast dla wywazenia odpowiadajgcego maksymalnej
masie startowe] samolotu (X.=27.25 %SCA, m=780 Kkg) przyjmuje wartosc¢

najwiekszg. Jest to zwigzane ze zmiang masy samolotu dla r6znych jego wywazen.
Zwigkszenie masy samolotu powoduje wzrost wartosci sity nosnej niezbednej do
zrOwnowazenia ciezaru samolotu w czasie lotu poziomego. Wartos¢ wspotczynnika
oporu rowniez maleje, jest to bezposrednio zwigzane ze zmniejszaniem sie kata
natarcia wraz ze wzrostem predkosci lotu. Najmniejszg zmiane wartosci
wspotczynnikbw oporu zaobserwowano dla wywazenia samolotu x.=18.5 %SCA.

Natomiast dla potozenia srodka masy samolotu x.=27.25 %SCA uzyskano

najwieksze wartosci wspoétczynnika Cx.

Wartos¢ wspétczynnika momentu pochylajgcego dla samolotu bez usterzenia
poziomego spada wraz ze wzrostem predkosci lotu, co zostato zaprezentowane na
wykresie nr 3.16. Zmniejszanie sie wartosci wspotczynnika momentu pochylajgcego
dla samolotu bez usterzenia poziomego spowodowane jest przemieszczeniem
srodka parcia w strone krawedzi sptywu wywotanego zmniejszaniem kata natarcia
wraz ze wzrostem predkosci lotu. Wartosci wspoétczynnika momentu pochylajgcego
sg najwieksze dla wywazenia odpowiadajgcego maksymalnej masie startowej
X =27.25 %SCA.
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Rozdziat 4. Wnioski i uwagi ko ncowe.

Niniejsze sprawozdanie zawiera wyniki numerycznej analizy aerodynamicznej i
mechaniki lotu w  zakresie okreslenia  podstawowych  charakterystyk
aerodynamicznych oraz statecznosci statycznej i dynamicznej. Wyniki uzyskane w
trakcie poszczegoélnych analiz mogg zosta¢ wykorzystane na etapie projektowania
samolotu AT-5.

W pierwszym rozdziale opracowania opisano zagadnienia zwigzane z
numeryczng analizg aerodynamiczng, m.in.: przygotowanie siatki obliczeniowej,
zalozenia przyjete podczas obliczen, model obliczeniowy oraz przedstawiono
uzyskane wyniki. Analize przeprowadzono korzystajgc z programu obliczeniowego
ANSYS Fluent bazujgcego na rozwigzaniu rownan rézniczkowych czgstkowych
metodg objetosci skonczonych (Finite Volumes Method). Natomiast do generaciji
siatek obliczeniowych uzyto programu ICEM CFD, ktéry réwniez wchodzi w skfad
pakietu ANSYS. W trakcie wykonywania obliczen przeanalizowano szereg
przypadkow obliczeniowych. Wykonano analize symetrycznego i niesymetrycznego
optywu catego samolotu, samolotu bez usterzenia poziomego oraz samolotu ze
schowanym podwoziem. Obliczenia uzupetniono o analize wychylenia lotki, klapy,
steru wysokos$ci oraz steru kierunku. W trakcie wykonywania obliczehh zastosowano
model turbulencji Spalart-Allmaras. Model ten przyjety jest za standard w analizach
optywow zewnetrznych, szczegolnie w zakresie liczb Reynoldsa uzywanym w
lotnictwie. W opracowaniu zamieszczono zaréwno wyniki ilosciowe w postaci
wykresow i danych tabelarycznych jak i wyniki jakosciowe obrazujgce charakter
optywu, obszar oderwan oraz przeciggniecie samolotu. Obszary oderwan czyli
obszary przeptywu wstecznego zobrazowano przy pomocy sktadowej wspétczynnika
tarcia wzdtuz osi samolotu. Obszary kolorowania zostaty obciete tak, by pokolorowaé
tylko te powierzchnie, gdzie przeptyw odbywa sie w kierunku przeciwnym do
kierunku przeptywu niezaburzonego. Pole przeptywu wokét samolotu zobrazowano
za pomoca linii prgdu. Wartosci wspoétczynnika momentu pochylajgcego samolot oraz
wspotczynnika momentu odchylajgcego wyznaczono wzgledem punktu bedgcego
rzutem na ptaszczyzne symetrii samolotu OXZ punktu znajdujgcego w odlegtosci 25
%SCA ($redniej cieciwy aerodynamicznej) od noska profilu zawierajgcego SCA.

Charakterystyki wspoétczynnika sity oporu wyraznie pokazujg, ze wptyw oporu
podwozia jest stalty w funkcji kgta natarcia i stanowi dos¢ duzg czes¢ wspoétczynnika
oporu Cxo. Wypuszczenie podwozia nie wplywa na zmiane wartosci wspoétczynnika
sity nosnej samolotu. Ponadto wypuszczenie podwozia ma niewielki wptyw na
wartos¢ wspotczynnika momentu pochylajgcego. Duze zmiany rozstateczniajgce
przynosi odjecie statecznika poziomego i steru. Z porownania doskonatoSci
aerodynamicznej Cz/Cx dla konfiguracji z wypuszczonym i schowanym podwoziem
wynika ze maksymalna doskonatos¢ po wypuszczeniu podwozia spada z 13 do 11.
Ponadto okreslono, ze gtownymi zrédtami oporu sg skrzydto i kadtub. Udziat ptata
rosnie wraz ze wzrostem wartosci bezwzglednej kata natarcia, podobnie jak zespotu
usterzenia poziomego. Udziat ptata nosnego w wielkosci wspotczynnika sity nosnej
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jest znaczacy (ponad 75%), z kolei udziat kadtuba stanowi ok. 20% catkowite]
wartosci wspoétczynnika sity nosnej. Wraz ze zmiang kata natarcia, proporcje te
praktycznie nie ulegajg zmianom. Kagty natarcia odpowiadajgce zerowej sile nosnej
dla kadtuba i dla ptata nosnego s bliskie 1.5°.

Dla przyjetego bieguna wzgledem, ktorego liczono warto§¢ momentu

pochylajgcego, samolot jest stateczny statycznie. Wartos¢ pochodnej a—my w catym
a

zakresie analizowanych kgtéw natarcia jest ujemna. Z charakterystyk wspoétczynnika
momentu pochylajgcego mozna odczytac, ze kat zaklinowania usterzenia poziomego
wynosi ok. 3.5°. Nalezy pamieta¢ o uwzglednieniu wptywu zakrzywienia strumienia
zaskrzydtowego. Najwiekszy wpltyw na wartos¢ tego wspotczynnika ma usterzenie
poziome i kadtub.

Na podstawie otrzymanych wynikow dla oplywu symetrycznego catego
samolotu okreslono, ze oderwanie rozpoczyna sie w poblizu krawedzi sptywu
przejscia skrzydio — kadtub przy 16° kgta natarcia, i staje sie widoczne na polu
cisnien przy 20°. Wraz ze wzrostem kata natarcia obszar oderwania przesuwa sie ku
zewnetrznej czesci ptata. Do 22° kgta natarcia przeptyw na lotce jest jeszcze
prawidtowy. Przy 26° kgta natarcia nastepuje oderwanie na usterzeniu poziomym.

W wyniku przeprowadzenia analizy niesymetrycznego optywu samolotu
stwierdzono, ze wptyw oporu podwozia jest staty w funkcji kata $lizgu i stanowi duzg
czes¢ wspotczynnika sity oporu Cxo. Ponadto wraz ze wzrostem kata $lizgu roznica
pomiedzy wartosciami wspotczynnika sity bocznej dla samolotu z podwoziem i bez
jest coraz wieksza. Wypuszczenie podwozia ma niewielki wplyw na wartosé
wspotczynnika momentu odchylajgcego. Prawie w catym zakresie analizowanych
katow slizgu wartos¢ doskonatosci bocznej jest wieksza dla samolotu ze schowanym
podwoziem.

W trakcie analizy zjawiska oderwania w optywie niesymetrycznym stwierdzono,
ze rozpoczyna sie na krawedzi natarcia usterzenia pionowego dla kata slizgu =14°.
Wraz ze wzrostem kata slizgu obszar oderwania przesuwa sie w kierunku podstawy
usterzenia. Dla p=20° obszar oderwania zajmuje juz blisko 40% powierzchni
usterzenia poziomego.

Poréwnano wyniki otrzymane poprzez odjecie wartosci sit wystepujgcych na
usterzeniu poziomym od wartosci sit otrzymanych dla catlego samolotu z wynikami
dla samolotu bez usterzenia poziomego. Stwierdzono, ze warto$ci wspotczynnikow
sity oporu i sity nosnej sg niemal identyczne. Najwieksze réznice wykazato
poréwnanie wartosci wspoétczynnikbw momentow pochylajgcych samolot. Jako ze
siatki obliczeniowe w obu przypadkach mialy te same gestosci, i rozwigzanie byto
otrzymane tg samg metoda, zrodtem réznic jest interferencja aerodynamiczna — a
konkretnie brak wplywu interferencyjnego usterzenia na pozostale podzespoty
ptatowca, w szczegolnosci na ogon, gdzie niewielkie réznice cisnien nie wptyng na
site oporu ani site nosng, ale dadzg réznice w momencie pochylajgcym. Jest to
powdd, dla ktérego konieczne wydaje sie przeprowadzanie obliczen réwniez dla
ptatowca pozbawionego usterzenia poziomego. Natomiast najwieksze réznice
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wartosci doskonatosci aerodynamicznej mozna zaobserwowa¢ w zakresie ujemnych
katow natarcia, gdzie samolot bez usterzenia poziomego uzyskuje wieksze co do
wartosci bezwzglednej wartosci doskonatosci aerodynamicznej. Na podstawie
wynikéw jakosciowych stwierdzono brak znaczgcych réznic w tendencjach zmian
cisnienia w funkcji kata natarcia jak i zmian dotyczgcych obszarow oderwan.

W opracowaniu przedstawiono zmiany sktadowej pionowej predkosci powietrza
w ukiadzie lokalnym, (zwigzanym z samolotem) w ptaszczyznie ¥ $redniej cieciwy
aerodynamicznej usterzenia poziomego. Sg one istotne w trakcie badania wptywu
odchylenia strug na skutecznos¢ usterzenia poziomego. Otrzymane wyniki mogag
zostac¢ wykorzystane w trackie doboru optymalnego potozenia usterzenia poziomego.

W celu wykonania analizy wptywu wychylenia lotki na charakterystyki
aerodynamiczne ptata opracowano model obliczeniowy, ktory skiadat sie z ptata
giébwnego wydtuzonego do ptaszczyzny symetrii samolotu OXZ, wyposazonego w
lotke i klape. Jako dodatnie przyjeto wychylenie lotki w dét. Stwierdzono, ze lotka ma
cechy lotki typu ,friese”, czyli nie powoduje znaczgcych rdoznic oporu przy wychylaniu
w gore i w doét.

W ramach przeprowadzonych obliczen wykonano analize optywu wydzielonego
usterzenia poziomego, ktérego model obliczeniowy skladat sie ze statecznika i steru
wysokosci. Obszar powierzchni nosnej wydtuzono do ptaszczyzny symetrii samolotu
OXZ. Otrzymane wyniki zostaty zaprezentowane w:

» odniesieniu do powierzchni i cieciwy ptata oraz punktu rzutu 25%SCA na
ptaszczyzne symetrii OXZ;

* odniesieniu do powierzchni i cieciwy usterzenia poziomego oraz punktu rzutu
25%SCAh na ptaszczyzne symetrii OXZ.

Natomiast analize wptywu wychylenia klapy na charakterystyki aerodynamiczne
samolotu wykonano dla jej trzech wychylen &r = 0°, 15°, i 35°. Dla wychylen &g = 0° i
15° optyw na nieruchomej czesci ptata i klapie jest niezaburzony. Przy wychyleniu o
= 35° na powierzchni klapy wystepuje przeptyw zwrotny, natomiast na nieruchomej
czesci ptata w dalszym ciggu wystepuje optyw niezaburzony.

W nastepnym rozdziale Kkorzystajgc z wyznaczonych charakterystyk
aerodynamicznych, modelu  numerycznego  samolotu, wynikbw  analiz
poszczegoblnych elementow konstrukcyjnych samolotu otrzymanych z pomocag
programu ANSYS Fluent i informacji zawartych w literaturze obliczono pochodne
aerodynamiczne oraz okreslono dane geometryczne i masowe samolotu AT-5.
Wyznaczone dane byly niezbedne do przeprowadzenia numerycznej analizy
sterownosci oraz statecznosci statycznej i dynamicznej samolotu.

Wykorzystujgc wyniki obliczen przeprowadzonych we wczesniejszych etapach
opracowania, w rozdziale trzecim wykonano numeryczng analize wiasnosci
dynamicznych samolotu AT-5. Analize przeprowadzono przy pomocy systemu
obliczeniowego STB-0880 dla trzech réznych potozen $rodka masy samolotu.
Analizujgc uzyskane wyniki stwierdzono, ze wartosci wspotczynnikow tlumienia
oscylacji szybkich, holendrowania i przechylania sg mniejsze od zera dla wszystkich
analizowanych wywazen samolotu w catym zakresie predkosci lotu. Natomiast dla
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matych predkosci lotu oscylacje fugoidalne sg niettumione. Jednakze po
przekroczeniu predkosci lotu V = 30+35 m/s drgania te zaczynajg by¢ ttumione.
Minimalny czas podwojenia amplitudy wynosi ponad 21 s i wystepuje dla wywazenia
odpowiadajgcego maksymalnej masie startowej x.=27.25 %SCA. Wraz ze wzrostem

predkosci lotu czas ten szybko rosnie. Najstabiej ttumiong postacig drgan jest spirala.
Dopiero po przekroczeniu predkosci lotu V = 55+59 m/s zaczyna by¢ ttumiona.
Jednakze minimalny czas podwojenia amplitudy wynosi 9 s i wystepuje dla predkosci
minimalnej przy skrajnym przednim wywazeniu samolotu x.=18.5 %SCA. Wraz ze

wzrostem predkosci lotu czas podwojenia dla spirali rosnie. Ponadto
zaobserwowano, ze dla wszystkich postaci drgan sztywnego samolotu wraz ze
wzrostem predkosci lotu poprawia sie ich ttumienie. Czas ttumienia do potowy
amplitudy oscylacji szybkich jest bardzo maty i dodatkowo maleje wraz ze wzrostem
predkosci lotu. Co wiecej wartosci bezwymiarowego wspoéiczynnika tlumienia

¢

{4 :ﬁ oscylacji szybkich sg wieksze od wartosci 0.6. Natomiast czas
§t+n

ttumienia amplitudy do potowy dla holendrowania w zaleznosci od predkosci lotu

poczatkowo rosnie, po czym dosy¢ szybko spada. Maksymalny czas sttumienia

amplitudy do potowy dla holendrowania nie przekracza 2 s. Stosunek wartosci

wspotczynnikbw tlumienia i czestosci holendrowania -¢&/n  dla  wszystkich

analizowanych wywazen samolotu w catym zakresie predkosci lotu jest znacznie
wiekszy od wartosci 0.0523. Wraz ze wzrostem predkosci lotu zwieksza sie wartosc
czestosci oscylacji szybkich i holendrowania. Natomiast wartosci czestosci oscylacii
fugoidalnych malejg. Ponadto stwierdzono spadek wartosci czestosci oscylacji
szybkich oraz fugoidalnych w miare zmiany potozenia srodka masy od skrajnego
przedniego do skrajnego tylnego.

Z otrzymanych wynikbw rozwigzania nieliniowego, peinego uktadu rownan
rownowagi samolotu AT-5 wynika, Zze niezaleznie od wywazenia jest on
zrownowazony pod wzgledem sit i momentow w catym zakresie badanych predkosci
lotu. Wartos¢ predkosci optymalnej jest najmniejsza dla skrajnego przedniego
potozenia srodka ciezkosci samolotu. Najwiekszg wartos¢ Vo, zaobserwowano dla
X =29 %SCA odpowiadajgcego maksymalnej masie startowej samolotu. Na matych

predkosciach lotu i katach natarcia a >a_, cigg niezbedny zmniejsza sie wraz ze

opt
wzrostem predkosci. Natomiast dla przypadkéw kiedy kat natarcia a <a,, wartos¢

ciggu niezbednego rosnie wraz ze wzrostem predkosci lotu. Na podstawie
otrzymanych wynikébw stwierdzono, ze w celu zwiekszenia predkosci lotu
(zmniejszenia kgta natarcia) nalezy ster wysokosci wychyli¢ w kierunku dodatnim i
odwrotnie przy zmniejszaniu predkosci. Taka zmiana kata wychylenia steru
wysokosci wraz z predkoscig swiadczy o prawidiowosci w ruchach drgzkiem
sterowym. Sterowanie takie nazywa sie normalnym i wystepuje ono wtedy, gdy

pochodna ddf'/* > 0. Dodatnia wartosc¢ tej pochodnej swiadczy o tym, ze samolot jest
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jednoczesnie zréwnowazony pod wzgledem sit i momentdw w calym zakresie
badanych predkosci lotu. Ponadto udowodniono, ze kat wychylenia steru wysokosci
jest wystarczajgcy do zapewnienia rownowagi samolotu na wszystkich
analizowanych predkosciach lotu. Zmiana kgta wychylenia steru wysokosci zawiera
sie w przedziale od -9 deg do -1.5 deg (w gore), natomiast jego maksymalne
wychylenie wynosi +25 deg. Przebiegi zmiany kagta natarcia wraz z predkoscig sg
prawidlowe w celu ustalenia warunkéw lotu poziomego. Niezbedny do lotu
poziomego wspotczynnik sity nosnej C, maleje wraz ze wzrostem predkosci lotu.
Wartos¢ wspofczynnika sity nosnej jest najmniejsza dla skrajnego przedniego
wywazenia samolotu (x.=18.5 %SCA, m=516.7 kg), natomiast dla wywazenia
odpowiadajgcego maksymalnej masie startowej samolotu (x.=27.25 %SCA, m=780

kg) przyjmuje wartos¢ najwiekszg. Jest to zwigzane ze zmiang masy samolotu dla
réznych jego wywazenh. Zwiekszenie masy samolotu powoduje wzrost wartosci sity
nosnej niezbednej do zréwnowazenia ciezaru samolotu w czasie lotu poziomego.
Wartos¢ wspotczynnika oporu rowniez maleje, jest to bezposrednio zwigzane ze
zmniejszaniem sie kata natarcia wraz ze wzrostem predkosci lotu. Najmniejszg
zmiane wartosci wspotczynnikbw oporu zaobserwowano dla wywazenia samolotu
X.=18.5 %SCA. Natomiast dla potozenia srodka masy samolotu x.=27.25 %SCA
uzyskano najwieksze wartosci wspoétczynnika Cx. Wartos¢ wspoétczynnika momentu
pochylajgcego dla samolotu bez usterzenia poziomego spada wraz ze wzrostem
predkosci lotu. Wartosci wspoéiczynnika momentu pochylajgcego sg najwieksze dla
wywazenia odpowiadajgcego maksymalnej masie startowej x.=27.25 %SCA.
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Zatgczniki

Zatacznik nr 1 - Wyniki numerycznej analizy aerodynamic  znej calego samolotu

- opin symetryczny.
net
alpha beta total fcx[j] total fcz[j] total_my[j] total cx[j] total cz[j] total_cmy]j]
-16 0 1800.666 -8523.16 3350.492 0.162856 -0.77085 0.299729
-14 0 1265.26 -8124.47 2835.223 0.114433 -0.7348 0.253634
-12 0 892.3731 -6982.25 2294.022 0.080708 -0.63149 0.205219
-10 0 692.6874 -5775.37 1886.186 0.062648 -0.52234 0.168735
-8 0 545.5684 -4476.42 1485.112 0.049342 -0.40486 0.132855
-6 0 432.1707 -3118.72 1083.547 0.039086 -0.28206 0.096932
-4 0 355.5563 -1732.9 688.3137 0.032157 -0.15673 0.061575
-2 0 313.0994 -346.057 288.1625 0.028317 -0.0313 0.025779
0 0 305.279 914.6152 -80.3114 0.02761 0.08272  -0.00718
2 0 326.2356 2297.693 -391.077 0.029505 0.207809  -0.03499
4 0 375.6066 3678.39 -742.057 0.033971 0.332682  -0.06638
6 0 456.3496 5047.971 -1103.12 0.041273 0.45655 -0.09868
8 0 565.623 6393.832 -1453.86 0.051156 0.578273  -0.13006
10 0 703.5003 7703.823 -1792.65 0.063626 0.696751  -0.16037
12 0 866.9756 8960.885 -2109.89 0.078411 0.810443  -0.18875
14 0 1052.89 10138.23 -2395.8 0.095226 0.916925  -0.21432
16 0 1256.044 11194.32 -2663.92 0.113599 1.012439  -0.23831
18 0 1472.039 12059.98 -2915.62 0.133135 1.090732  -0.26083
20 0 1708.419 12614.15 -3228.59 0.154513 1.140852  -0.28882
22 0 2020.791 127435 -3798.42 0.182765 1.152551 -0.3398
24 0 2536.021 12376.84 -4580.48 0.229363 1.119389  -0.40976
26 0 3201.183 11587.61 -4984.28 0.289522 1.04801  -0.44589
28 0 4018.152 10462.49 -5029.78 0.363411 0.946251  -0.44996
aileron

alpha beta total_fcx[j] total fcz[j] total_my[j] total _cx[j] total_cz[j] total_cmyf[j]
0 25415 -170.532 123.7152 0.002299 -0.01542 0.011067
0 11.22373 -130.093 92.91164 0.001015 -0.01177 0.008312
0 6.801108 -57.0881 42.43852 0.000615 -0.00516 0.003796
0 5.074866 -15.1297 13.06215 0.000459 -0.00137 0.001169
0 4.315187 15.57187 -8.77852 0.00039 0.001408  -0.00079
0 5.462984 41.04738 -26.9458 0.000494 0.003712  -0.00241
-4 0 8.21894 61.90573 -41.8394 0.000743 0.005599  -0.00374
0 12.17454 78.34748 -53.6441 0.001101 0.007086 -0.0048
0 17.20041 91.12134 -62.9031 0.001556 0.008241  -0.00563
0 2299821 103.4627 -72.0362 0.00208 0.009357  -0.00644
0 29.81375 116.5162 -81.9359 0.002696 0.010538 -0.00733
0 37.61234 130.381 -92.7398 0.003402 0.011792 -0.0083
0 46.32608 144.3476 -103.953 0.00419 0.013055 -0.0093
0 56.02599 158.0012 -115.307 0.005067 0.01429  -0.01032
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flap
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14
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alpha beta
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66.60123
78.06091
90.23648

102.821
116.1295

133.446
160.0499
192.4946
230.0938

total_fex(j]
22.99204
17.02357
12.99088
9.77401
7.146243
5.03215
3.486312
2.439638
2.007658
1.931632
2.624338
3.817711
5.527465
7.69322
10.22763
13.05985
16.28567
19.57737
23.49592
30.96981
60.64241
96.79577
112.9713

total_fcx(j]
83.33585
32.24902
11.3224
3.984385
1.628839
2.3471
5.627319
10.79676
17.21557

171.4273
184.2038

195.823
205.5631
214.6038
226.9989
251.4658
282.4036

312.247

total_fcz[j]
-70.297
-63.9559
-57.4269
-50.1591
-42.3725
-33.9971
-25.361
-16.3368
-7.66741
0.339616
8.700011
17.42436
25.95454
33.97582
41.25551
47.78221
54.11862
58.70573
63.03944
72.52818
116.575
155.4895
157.225

total_fcz[j]
-368.455
-197.744
-96.3888
-44.5803
-5.21504
29.47504
61.39072
91.15523
117.8246

-126.899
-138.445
-149.585
-159.795
-169.995
-183.639
-208.186
-239.021
-271.165

total_my(j]
328.3859
292.9265
260.5137
226.2724
190.513
152.6186
113.9265
73.67697
35.19008
-0.49722
-37.7857
-76.9888
-115.7
-152.6
-186.714
-218.061
-249.279
-273.279
-297.217
-348.261
-578.305
-799.514
-839.569

total_my[j]
260.3164
139.0339
68.1687
32.26871
5.023454
-19.0966
-41.3947
-62.4193
-81.575

0.006024
0.00706
0.008161
0.009299
0.010503
0.012069
0.014475
0.01741
0.02081

total_cx[j]
0.002079
0.00154
0.001175
0.000884
0.000646
0.000455
0.000315
0.000221
0.000182
0.000175
0.000237
0.000345
0.0005
0.000696
0.000925
0.001181
0.001473
0.001771
0.002125
0.002801
0.005485
0.008754
0.010217

total_cx[j]
0.007537
0.002917
0.001024

0.00036
0.000147
0.000212
0.000509
0.000976
0.001557

0.015504
0.01666
0.017711
0.018592
0.019409
0.02053
0.022743
0.025541
0.02824

total_cz[j]
-0.00636
-0.00578
-0.00519
-0.00454
-0.00383
-0.00307
-0.00229
-0.00148
-0.00069
3.07E-05
0.000787
0.001576
0.002347
0.003073
0.003731
0.004322
0.004895
0.005309
0.005701
0.00656
0.010543
0.014063
0.01422

total_cz[j]
-0.03332
-0.01788
-0.00872
-0.00403
-0.00047
0.002666
0.005552
0.008244
0.010656

-0.01135
-0.01239
-0.01338
-0.01429
-0.01521
-0.01643
-0.01862
-0.02138
-0.02426

total_cmyf[j]
0.029377
0.026205
0.023305
0.020242
0.017043
0.013653
0.010192
0.006591
0.003148
-4.4E-05
-0.00338
-0.00689
-0.01035
-0.01365
-0.0167
-0.01951
-0.0223
-0.02445
-0.02659
-0.03115
-0.05173
-0.07152
-0.07511

total_cmyf[j]
0.023287
0.012438
0.006098
0.002887
0.000449
-0.00171
-0.0037
-0.00558
-0.0073
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horiz_stab
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alpha beta

-16
-14
-12
-10

0

0
0
0

25.66091
35.60838
47.02425
59.78802
73.90448
89.35452

106.026
124.8004
149.9114
185.7556
234.8007
287.3975
305.0412
321.5216

total_fcx(j]
29.31668
29.54642
29.4631
28.96888
28.38976
27.43353
26.65609
25.69745
24.26037
24.16455
23.61463
22.66106
21.73548
20.85155
19.88473
18.73749
17.87339
17.11305
16.0641
14.61107
13.22785
12.36547
11.62469

total_fex(j]
169.253
135.1771
104.7651
79.57525

141.553

165.239
187.6639
208.7317
228.4419
246.6322
262.4731
277.0086
296.0283
323.2057
357.4532
384.0312
367.1977
347.3942

total_fcz[j]
0.602707
0.243056
-0.10879
-0.6435
-1.63808
-2.54884
-2.77195
-3.22064
-4.21118
-3.40217
-2.76427
-2.9008
-2.92692
-2.99392
-2.87652
-2.63771
-2.38756
-2.332
-2.38419
-2.70155
-2.95963
-3.13146
-2.83677

total_fcz[j]
-962.459
-890.139
-793.236
-689.275

-08.786
-116.187
-133.071
-149.419
-165.296
-180.677
-195.087
-209.712
-230.207
-260.874
-302.238
-341.473
-339.974
-337.619

total_my[j]
-27.8261
-26.9699
-25.853
-24.6981
-24.2607
-23.5615
-22.0612
-20.8421
-20.2058
-17.758
-15.2308
-13.8444
-12.3694
-11.0296
-9.46633
-7.73697
-6.18443
-5.08536
-4.19182
-3.81584
-3.52128
-3.23048
-2.20174

total_my(j]
3948.773
3650.664
3257.425
2836.881

0.002321
0.003221
0.004253
0.005407
0.006684
0.008081
0.009589
0.011287
0.013558

0.0168
0.021236
0.025993
0.027589
0.029079

total_cx[j]
0.002651
0.002672
0.002665

0.00262
0.002568
0.002481
0.002411
0.002324
0.002194
0.002185
0.002136

0.00205
0.001966
0.001886
0.001798
0.001695
0.001617
0.001548
0.001453
0.001321
0.001196
0.001118
0.001051

total_cx[j]
0.015308
0.012226
0.009475
0.007197

0.012802
0.014945
0.016973
0.018878
0.020661
0.022306
0.023739
0.025053
0.026773
0.029231
0.032329
0.034733

0.03321
0.031419

total_cz[j]
5.45E-05
2.2E-05
-9.8E-06
-5.8E-05
-0.00015
-0.00023
-0.00025
-0.00029
-0.00038
-0.00031
-0.00025
-0.00026
-0.00026
-0.00027
-0.00026
-0.00024
-0.00022
-0.00021
-0.00022
-0.00024
-0.00027
-0.00028
-0.00026

total_cz[j]
-0.08705
-0.08051
-0.07174
-0.06234

-0.00884
-0.01039

-0.0119
-0.01337
-0.01479
-0.01616
-0.01745
-0.01876
-0.02059
-0.02334
-0.02704
-0.03055
-0.03041

-0.0302

total_cmyf[j]
-0.00249
-0.00241
-0.00231
-0.00221
-0.00217
-0.00211
-0.00197
-0.00186
-0.00181
-0.00159
-0.00136
-0.00124
-0.00111
-0.00099
-0.00085
-0.00069
-0.00055
-0.00045
-0.00037
-0.00034
-0.00032
-0.00029
-0.0002

total_cmyf[j]
0.35325
0.326582
0.291403
0.253782
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58.98556
42.90249
31.39582
24.47989
21.97376
21.90165
26.93925
36.01307
48.76275
65.07526
84.58497
106.6062

130.922
157.9868
191.4485
239.8696
311.7831
383.8125
414.2811

alpha beta total_fcx[j]

-16
-14
-12
-10

O O O O O O O O O O O OO O0OO0OO0oOOoODOoOOoOOoOo oo

360.6414
287.7382
231.3549
184.6681
147.1179
117.5256
96.16951
83.09912
78.26803
80.96683
90.37641
106.9443
130.0168
159.0004
193.2205
231.7972
272.7694
316.9295

367.784
432.9709
547.6884
680.8089
836.4664

-582.227
-474.129
-367.099
-259.841
-153.321
-74.5855
19.57281
115.3733
207.6875
295.801
378.4814
454.8348
528.0445
599.2522
681.8176
804.6395
883.8399
869.096
804.5436

total_fcz[j]
-1378.37
-1203.58
-1011.43
-809.568
-599.435
-383.379
-164.076
52.56005
235.8994
470.3413
682.1467
887.1121
1087.734
1280.68
1462.906
1630.054
1773.196
1884.552
1944.44
1942.682
1904.39
1813.696
1732.606

2402.919
1963.085

1525.85
1085.559
646.5554

317.759
-75.7434
-479.154
-871.302
-1249.31

-1608.1

-1943.9
-2269.98

-2590.2
-2962.58
-3514.25
-3930.68
-3988.03
-3790.82

total_my(j]
-1246.5
-1140.97
-1022.29
-896.843
-769.728
-642.628
-516.187
-395.132
-258.327
-171.672
-57.1054
59.80505
173.8942
283.9484
391.0228
498.4393
606.6038
710.9226
814.7676
935.1315
1022.607
1113.85
1141.181

0.005335
0.00388
0.00284

0.002214

0.001987

0.001981

0.002436

0.003257
0.00441

0.005886
0.00765

0.009642

0.011841

0.014289

0.017315

0.021694

0.028198

0.034713

0.037469

total_cx[j]
0.032617
0.026024
0.020924
0.016702
0.013306
0.010629
0.008698
0.007516
0.007079
0.007323
0.008174
0.009672
0.011759

0.01438
0.017475
0.020964

0.02467
0.028664
0.033263
0.039159
0.049534
0.061574
0.075652

-0.05266
-0.04288

-0.0332

-0.0235
-0.01387
-0.00675

0.00177
0.010435
0.018784
0.026753
0.034231
0.041136
0.047758
0.054198
0.061665
0.072773
0.079936
0.078603
0.072765

total_cz[j]
-0.12466
-0.10885
-0.09148
-0.07322
-0.05421
-0.03467
-0.01484
0.004754
0.021335
0.042539
0.061695
0.080232
0.098377
0.115828
0.132309
0.147426
0.160372
0.170443
0.17586
0.175701
0.172237
0.164035
0.156701

0.214961
0.175614
0.1365
0.097112
0.05784
0.028426
-0.00678
-0.04286
-0.07795
-0.11176
-0.14386
-0.1739
-0.20307
-0.23171
-0.26503
-0.31438
-0.35163
-0.35676
-0.33912

total_cmyf[j]
-0.11151
-0.10207
-0.09145
-0.08023
-0.06886
-0.05749
-0.04618
-0.03535
-0.02311
-0.01536
-0.00511
0.00535
0.015556
0.025402
0.03498
0.044589
0.054266
0.063598
0.072888
0.083655
0.091481
0.099643
0.102088
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total_fex(j]
42.65159
41.64601
41.14913
41.237
43.22231
42.46148
42.72508
42.35296
43.51132
43.30191
41.93645
41.48289
40.54262
40.22068
39.47069
38.95456
38.78611
37.86089
37.80916
38.22804
39.20565
39.37028
40.83007

total_fcx(j]
-0.36337
-0.83904
-1.0383
-1.15664
-1.23178
-1.28631
-1.31221
-1.09451
-1.27586
-1.10698
-1.27831
-1.20584
-1.1466
-1.10375
-1.08101
-1.07345
-1.05054
-0.90728
-0.75531

total_fcz[j]
11.89859
11.26489
11.96291
10.06672
9.284778
7.728042
5.8088
3.826174
3.347447
1.201199
-0.13074
-1.06862
-2.32113
-2.88375
-3.48048
-3.741
-5.35414
-7.06449
-8.40423
-9.66963
-11.1391
-13.3218
-15.0607

total_fcz[j]
-0.97841
-0.65856
-0.24133
0.208387
0.661664
1.112063
1.55552
1.9424
2.357475
2.588589
3.011199
3.332846
3.629194
3.913547
4.193415
4.465326
4.74801
5.009787
5.314038

total_my(j]
-24.5462
-23.9299
-24.1114
-23.3544
-24.6175
-23.8464
-23.8393
-23.6282
-24.8142
247777
-23.9522
-24.0911
-23.7088
-23.9354
-23.8562
-23.9613
-24.1945
-23.8181
-24.1056
-24.7688
-25.8224
-26.1994
-27.7559

total_my[j]
3.219083
1.078693
-0.90424
-2.88004
-4.80741
-6.7024
-8.55924
-10.0182
-11.9537
-12.7189
-14.5036
-15.7758
-16.9534
-18.0671
-19.1297
-20.1152
-21.1109
-22.0575
-23.1704

total_cx[j]
0.003858
0.003767
0.003722

0.00373
0.003909

0.00384
0.003864

0.00383
0.003935
0.003916
0.003793
0.003752
0.003667
0.003638

0.00357
0.003523
0.003508
0.003424

0.00342
0.003457
0.003546
0.003561
0.003693

total_cx[j]
-3.3E-05
-7.6E-05
-9.4E-05
-0.0001
-0.00011
-0.00012
-0.00012
-9.9E-05
-0.00012
-0.0001
-0.00012
-0.00011
-0.0001
-1E-04
-9.8E-05
-9.7E-05
-9.5E-05
-8.2E-05
-6.8E-05

total_cz[j]
0.001076
0.001019
0.001082
0.00091
0.00084
0.000699
0.000525
0.000346
0.000303
0.000109
-1.2E-05
-9.7E-05
-0.00021
-0.00026
-0.00031
-0.00034
-0.00048
-0.00064
-0.00076
-0.00087
-0.00101
-0.0012
-0.00136

total_cz[j]
-8.8E-05
-6E-05
-2.2E-05
1.88E-05
5.98E-05
0.000101
0.000141
0.000176
0.000213
0.000234
0.000272
0.000301
0.000328
0.000354
0.000379
0.000404
0.000429
0.000453
0.000481

total_cmyf[j]
-0.0022
-0.00214
-0.00216
-0.00209
-0.0022
-0.00213
-0.00213
-0.00211
-0.00222
-0.00222
-0.00214
-0.00216
-0.00212
-0.00214
-0.00213
-0.00214
-0.00216
-0.00213
-0.00216
-0.00222
-0.00231
-0.00234
-0.00248

total_cmyf[j]
0.000288
9.65E-05
-8.1E-05
-0.00026
-0.00043
-0.0006
-0.00077
-0.0009
-0.00107
-0.00114
-0.0013
-0.00141
-0.00152
-0.00162
-0.00171
-0.0018
-0.00189
-0.00197
-0.00207
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vert_stab

wing

o O O o

alpha beta

O O O O OO O O o o o o o o

-0.61503
-0.18643
1.452636

3.59867

total_fcx(j]
21.2951
20.74147
19.93318
19.08282
18.13063
17.07316
15.99407
15.13012
14.42877
13.3064
11.99386
10.92093
9.923119
8.957785
8.013391
7.050343
5.99551
5.076407
4.489457
3.594807
3.100438
4.364861
4.689633

total_fex(j]
1046.128
690.7532
435.6317
321.4787
237.8638
173.2186
126.5954
98.02347
87.68896
93.11052
113.9778
151.0789
204.1473
272.8746

5.767483
5.787687
3.966352
2.039433

total_fcz[j]
0.241029
-0.69969
-1.52101
-2.35849
-3.09968
-3.72281
-4.24498
-4.41407
-5.29613
-4.51622
-4.12759
-4.07076
-3.96742
-3.67572
-3.24601
-2.75503
-2.12991
-1.45463
-0.62035
0.386485
2.491786
5.754442
6.858639

total_fcz[j]
-5584.82
-5649.11
-4976.77
-4173.93
-3267.95
-2300.31
-1300.01
-290.075
634.5603
1660.711
2690.227
3714.724
4724.963
5712.563

-24.9197
-25.1236
-18.4149
-12.4333

total_my[j]
40.42321
39.67053
38.21574
37.01309
35.5797
33.85417
32.01856
29.35117
29.81571
24.0299
19.75407
17.16364
14.70765
11.80873
8.639613
5.502572
2.118136
-1.22341
-5.07662
-9.38496
-17.6808
-31.3637
-37.4044

total_my(j]
-55.4705
-189.192
-299.586
-311.536
-316.731
-323.229
-329.6
-334.741
-332.094
-334.62
-339.367
-344.423
-349.058
-352.858

-5.6E-05 0.000522
-1.7E-05 0.000523
0.000131 0.000359
0.000325 0.000184

total_cx[j] total_cz][j]
0.001926 2.18E-05
0.001876 -6.3E-05
0.001803 -0.00014
0.001726 -0.00021

0.00164 -0.00028
0.001544 -0.00034
0.001447 -0.00038
0.001368 -0.0004
0.001305 -0.00048
0.001203 -0.00041
0.001085 -0.00037
0.000988 -0.00037
0.000897 -0.00036

0.00081 -0.00033
0.000725 -0.00029
0.000638 -0.00025
0.000542 -0.00019
0.000459 -0.00013
0.000406 -5.6E-05
0.000325 3.5E-05

0.00028 0.000225
0.000395 0.00052
0.000424 0.00062

total_cx[j] total_cz][j]
0.094614 -0.5051
0.062473 -0.51092

0.0394 -0.45011
0.029075 -0.3775
0.021513 -0.29556
0.015666 -0.20804
0.01145 -0.11758
0.008865 -0.02624
0.007931 0.057391
0.008421 0.150198
0.010308 0.24331
0.013664 0.335968
0.018464 0.427336
0.024679 0.516657

-0.00223
-0.00225
-0.00165
-0.00111

total_cmyf[j]
0.003616
0.003549
0.003419
0.003311
0.003183
0.003029
0.002864
0.002626
0.002667
0.00215
0.001767
0.001535
0.001316
0.001056
0.000773
0.000492
0.000189
-0.00011
-0.00045
-0.00084
-0.00158
-0.00281
-0.00335

total_cmyf[j]
-0.00496
-0.01692
-0.0268
-0.02787
-0.02833
-0.02892
-0.02949
-0.02995
-0.02971
-0.02993
-0.03036
-0.03081
-0.03123
-0.03157
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12
14
16
18
20
22
24
26
28

O O O O O O O o o

Zatacznik nr 2 - Wyniki
usterzenia poziomego — optyw symetryczny.

net

aileron

alpha beta

-16
-14
-12
-10

alpha
-16
-14
-12
-10

beta

OO O O O o o o

356.6989

453.671
559.4254
665.6703
766.1983
892.9147
1113.112
1484.677
2042.074

numerycznej analizy aerodynamic

total_fcx]j]

1512.83
978.2542
660.5505
496.0569
377.2495
290.0583

233.065
205.4649
207.2409

231.981
283.2129
359.9313
460.9271
585.3271
731.4124
896.4806
1075.786
1274.058
1494.697
1765.042
2180.494
2753.336
3334.383

total_fex]j]
26.18837
12.38328
6.526199
4.866495
4.203785
5.395767
8.250803

6665.593
7563.555
8371.252
9021.719
9393.133
9345.419
8842.353
8106.461
7117.477

total_fcz[j]

-7503.57
-7125.36
-6112.07
-5021.08
-3839.41
-2599.15
-1332.95
-63.0884
1076.706
2383.487
3661.979
4922.922
6161.976

7369.72
8526.339
9605.072
10561.72
11352.36
11798.31
11732.26
11153.88
10338.97
9542.588

total_fcz[j]
-185.315
-130.148
-54.4362
-13.7901
16.50132
41.64326
61.92142

-354.71
-352.431
-342.59
-320.881
-296.144
-322.267
-472.296
-652.384
-852

total_my[j]

70.35614
-201.194
-458.466
-575.249
-676.331
-769.078
-848.497
-918.284
-926.528
-1007.88
-1044.19
-1060.02
-1062.2
-1052.36
-1025
-974.004
-893.794
-806.37
-708.225
-625.73
-654.911
-867.289
-1057.46

total_my(j]

160.2486
112.0214
47.81556

13.2917
-12.5131
-33.9702
-51.3269

0.032261 0.602851
0.041031 0.684065
0.050596 0.757115
0.060205 0.815945
0.069297 0.849536
0.080757 0.845221
0.100672 0.799722
0.134278 0.733167

0.18469 0.643721

total_cx[j]

0.209795
0.135662
0.091603
0.068792
0.052316
0.040224
0.032321
0.028493

0.02874

0.03217
0.039275
0.049914

0.06392
0.081171

0.10143
0.124321
0.149187
0.176683

0.20728
0.244771
0.302385
0.381825
0.462403

total_cx[j]
0.003632
0.001717
0.000905
0.000675
0.000583
0.000748
0.001144

total_cz[j]

-1.04057
-0.98812

-0.8476
-0.69631
-0.53244
-0.36044
-0.18485
-0.00875
0.149314
0.330535
0.507833
0.682697
0.854525
1.022012
1.182409
1.332004
1.464669
1.574313
1.636157
1.626996
1.546788
1.433779
1.323339

total_cz[j]

-0.0257
-0.01805
-0.00755
-0.00191
0.002288
0.005775
0.008587

-0.03173
-0.03153
-0.03065
-0.02871
-0.02649
-0.02883
-0.04225
-0.05836
-0.07622

znej samolotu bez

total_cmyf[j]

0.008462

-0.0242
-0.05514
-0.06919
-0.08134

-0.0925
-0.10205
-0.11045
-0.11144
-0.12122
-0.12559
-0.12749
-0.12775
-0.12657
-0.12328
-0.11715

-0.1075
-0.09699
-0.08518
-0.07526
-0.07877
-0.10431
-0.12718

total_cmyf[j]
0.019274
0.013473
0.005751
0.001599
-0.0015
-0.00409

-0.00617
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-2 0 12.3579 77.86142  -65.0864 0.001714 0.010798 -0.00783
0 0 17.42282 90.70567 -76.3841 0.002416 0.012579 -0.00919

2 0 23.16287 102.836  -87.2601 0.003212 0.014261 -0.0105

4 0 29.85112 115.3073 -98.7264 0.00414 0.01599 -0.01187
6 0 37.54364 128.6873 -111.306 0.005206 0.017846 -0.01339

8 0 46.20638 142.5051 -124.625 0.006408 0.019762 -0.01499
10 0 55.8035 156.1426 -138.18 0.007739 0.021653 -0.01662
12 0 66.28612 169.4061 -151.84 0.009192 0.023493 -0.01826
14 0 77.56634 181.9477 -165.34 0.010757 0.025232 -0.01989
16 0 89.51624 193.3466  -178.346 0.012414 0.026813 -0.02145
18 0 101.9148 203.1087 -190.452 0.014133 0.028167 -0.02291
20 0 115.2074 212.197  -202.596 0.015977 0.029427 -0.02437
22 0 1325173 225.5623 -219.721 0.018377 0.03128 -0.02643
24 0 155.774 244.7699  -243.993 0.021602 0.033944 -0.02935
26 0 187.5167 274.5406 -279.799 0.026004 0.038073 -0.03365
28 0 217.7862 294.129  -308.147 0.030202 0.040789 -0.03706

flap
alpha beta total fcx[j] total _fcz[j] total my[j] total_cx[j] total_cz[j] total_cmy][j]

-16 0 87.7834  -384.057 321.3809 0.012174 -0.05326 0.038654
-14 0 32.65971 -191.352 160.7994 0.004529 -0.02654 0.01934
-12 0 9.60789 -77.5694 66.25276 0.001332 -0.01076 0.007968
-10 0 2.812513 -27.6277 247822  0.00039 -0.00383 0.002981
-8 0 1.238632 9.528262 -6.19794 0.000172 0.001321 -0.00075
-6 0 2.660748 42,9324  -34.2223 0.000369 0.005954 -0.00412
-4 0 6.372756 73.61984  -60.1446 0.000884 0.010209 -0.00723
-2 0 11.99527 102.5245 -84.7833 0.001663 0.014218 -0.0102
0 0 18.67112 127.1446 -106.119 0.002589 0.017632 -0.01276

2 0 27.36549 150.3464 -126.459 0.003795 0.02085 -0.01521

4 0 3752783 1729362 -146.539 0.005204 0.023982 -0.01762

6 0 49.06501 194.468  -166.152 0.006804 0.026968 -0.01998

8 0 6186212 214.6105 -185.07 0.008579 0.029762 -0.02226
10 0 75.95927 233.5544  -203.551 0.010534 0.032389 -0.02448
12 0 91.38803 251.1408 -221.589 0.012673 0.034828 -0.02665
14 0 108.1501 266.6624  -238.796 0.014998 0.03698 -0.02872
16 0 127.5712 281.7563 -257.389 0.017691 0.039073 -0.03096
18 0 154.1237 303.1965 -284.941 0.021373 0.042046 -0.03427
20 0 190.5062 330.1821 -322.82 0.026419 0.045789 -0.03883
22 0 2449285 369.2365 -380.886 0.033966 0.051205 -0.04581
24 0 288.0328 381.4957 -415.168 0.039944 0.052905 -0.04993
26 0 315.7983 375.5315  -428.157 0.043794 0.052078 -0.0515
28 0 325.0915 352.9452  -418.941 0.045083 0.048945 -0.05039

kadlub
alpha beta total fcx[j] total fcz[j] total my[j] total cx[j] total cz[j] total_cmy]j]

-16 0 339.6508 -1379.35 -1099.84 0.047102 -0.19128 -0.13228
-14 0 266.3628 -1194  -1029.07 0.036938 -0.16558 -0.12377
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-12 0 2129482 -1001.23 -939.881 0.029531 -0.13885 -0.11304
-10 0 169.8003 -801.555  -842.323 0.023547 -0.11116 -0.10131
-8 0 135.2226 -592.095 -744.445 0.018752 -0.08211 -0.08954
-6 0 108.3089 -376.508 -644.11  0.01502 -0.05221 -0.07747
-4 0 89.44723 -159.864 -541.823 0.012404 -0.02217 -0.06517
-2 0 78.80503 55.91625 -443.801 0.010928 0.007754 -0.05338
0 0 76.92276 235.0364 -320.26 0.010667 0.032594 -0.03852
2 0 80.35325 472.4669  -255.734 0.011143 0.06552 -0.03076
4 0 91.77612 684.3192 -158.642 0.012727 0.094899 -0.01908
6 0 109.9244 887.649  -55.2432 0.015244 0.123097 -0.00664
8 0 134.2534 1085.39 48.03523 0.018618 0.150519 0.005777
10 0 164.2583 1276.332 149.08 0.022779 0.176998 0.01793
12 0 199.0299 1455.611 250.9463 0.027601 0.20186 0.030182
14 0 237.5657 1617.753 355.6831 0.032945 0.224345 0.042779
16 0 278.734 1754.455 465.0737 0.038654 0.243303 0.055936
18 0 327.718 1868.486 563.8354 0.045447 0.259116 0.067815
20 0 387.4656 1924979 665.4469 0.053733 0.266951 0.080036
22 0 453.7371 1892.547 810.5779 0.062923 0.262453 0.097491
24 0 569.2955 1816.666 936.7329 0.078948 0.25193 0.112664
26 0 691.9581 1688.323 1010.699 0.095959 0.234132 0.121561
28 0 869.6825 1744836 933.5904 0.120605 0.241969 0.112286

rudder
alpha beta total fcx[j] total fcz[j] total my[j] total cx[j] total cz[j] total_cmy]j]

-16 0 -0.88219 2.786557 -12.037 -0.00012 0.000386 -0.00145
-14 0 -0.83595 2.836549 -12.4254 -0.00012 0.000393 -0.00149
-12 0 -0.72646 2.8983  -12.7596 -0.0001 0.000402 -0.00153
-10 0 -0.63704 2.954608 -13.108 -8.8E-05 0.00041 -0.00158
-8 0 -0.55601 2.998619 -13.4192 -7.7E-05 0.000416 -0.00161
-6 0 -0.48024 3.028967 -13.6799 -6.7E-05 0.00042 -0.00165
-4 0 -0.41295 3.052958 -13.9253 -5.7E-05 0.000423 -0.00167
-2 0 -0.2402 3.011555 -13.8596 -3.3E-05 0.000418 -0.00167
0 0 -0.15285 3.073574 -14.2632 -2.1E-05 0.000426 -0.00172
2 0 -0.1574 3.061558 -14.2953 -2.2E-05 0.000425 -0.00172
4 0 -0.16675 3.156693 -14.7587 -2.3E-05 0.000438 -0.00178
6 0 -0.10335 3.111877 -14.6489 -1.4E-05 0.000432 -0.00176
8 0 -0.05891 3.030446 -14.3709 -8.2E-06 0.00042 -0.00173
10 0 -0.01767 2.923773 -13.9562 -2.5E-06 0.000405 -0.00168
12 0 0.016134 2.810873 -13.4892 2.24E-06 0.00039 -0.00162
14 0 0.048126 2.675807 -129 6.67E-06 0.000371 -0.00155
16 0 0.07718 2.510246 -12.161 1.07E-05 0.000348 -0.00146
18 0 0.072154 2.319009 -11.2755 1E-05 0.000322 -0.00136
20 0 0.084149 2.137309 -10.4401 1.17E-05 0.000296 -0.00126
22 0 0.107077 1.956809 -9.66177 1.48E-05 0.000271 -0.00116
24 0 0.175543 1.143792 -5.96823 2.43E-05 0.000159 -0.00072
26 0 0.389314 0.056655 -1.09009 5.4E-05 7.86E-06 -0.00013
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28 0 1.14437 -1.59383 4.819182 0.000159 -0.00022 0.00058

vert_stab
alpha beta total fcx[j] total fcz[j] total my[j] total cx[j] total _cz[j] total_cmy]j]

-16 0 12.1353 4.975683 1.609458 0.001683 0.00069 0.000194
-14 0 12.40318 4.040428 3.612904 0.00172 0.00056 0.000435
-12 0 1253982 3.113982 5.40197 0.001739 0.000432 0.00065
-10 0 12.66559 2.090525 7.593954 0.001756 0.00029 0.000913

-8 0 12.75674 1.050835 9.866422 0.001769 0.000146 0.001187

-6 0 12.79344 -0.03077 12.29692 0.001774 -4.3E-06 0.001479

-4 0 12.79718 -1.13423 14.83557 0.001775 -0.00016 0.001784

-2 0 1291782 -2.03457 16.7164 0.001791 -0.00028 0.002011

0 0 13.25102 -3.73843 21.78481 0.001838 -0.00052 0.00262

2 0 1259949 -3.66848 19.62754 0.001747 -0.00051 0.002361

4 0 12.29322 -4.23628 20.10435 0.001705 -0.00059 0.002418

6 0 12.09797 -5.32235 22.78007 0.001678 -0.00074 0.00274

8 0 11.85923 -6.47442 25.76866 0.001645 -0.0009 0.003099

10 0 1156286 -7.52748 28.41787 0.001604 -0.00104 0.003418

12 0 11.20408 -8.50288 30.81911 0.001554 -0.00118 0.003707

14 0 10.76807 -9.45537 33.2162 0.001493 -0.00131 0.003995

16 0 10.23533 -10.452 35.90523 0.001419 -0.00145 0.004318

18 0 9.621227 -11.4737 38.82937 0.001334 -0.00159 0.00467

20 0 9.029057 -12.6084 42.25526 0.001252 -0.00175 0.005082

22 0 8.617343 -14.0216 46.72207 0.001195 -0.00194 0.005619

24 0 8.420798 -15.0936 50.26153 0.001168 -0.00209 0.006045

26 0 8.724755 -13.8088 44.12154 0.00121 -0.00191 0.005307

28 0 6.90299 -12.7509 40.02023 0.000957 -0.00177 0.004813

wing

alpha beta total fcx[j] total _fcz[j] total my[j] total_cx[j] total_cz[j] total_cmy][j]

-16 0 1047.954 -5562.61 698.9949 0.145327 -0.77141 0.084071
-14 0 655.2811 -5616.74 563.8723 0.090873 -0.77891 0.067819
-12 0 419.6548 -4984.85 374.7039 0.058197 -0.69128 0.045067
-10 0 306.549 -4183.15 234.5137 0.042511 -0.58011 0.028206
-8 0 224.3837 -3277.4 90.37805 0.031117  -0.4545 0.01087
-6 0 161.3797 -2310.21  -55.3924  0.02238 -0.32037 -0.00666
-4 0 116.61 -1310.55 -196.112 0.016171 -0.18174 -0.02359
-2 0 89.62911 -300.368 -327.47  0.01243 -0.04165 -0.03939
0 0 81.12607 624.4837 -431.286 0.01125 0.086602 -0.05187
2 0 88.65726 1658.445  -543.758 0.012295 0.229988 -0.0654
4 0 111.9314 2690.496 -645.626 0.015522 0.37311 -0.07765
6 0 151.4037 3714.328  -735.445 0.020996 0.515092 -0.08845
8 0 206.8049 4722914 -811.937 0.028679 0.65496 -0.09765
10 0 277.7608 5708.294 -874.167 0.038519 0.79161 -0.10514
12 0 363.4882 6655.873 -919.849 0.050408 0.923018 -0.11063
14 0 462.3823 7545.488 -945.867 0.064122 1.046387 -0.11376
16 0 569.6524 8340.098 -946.877 0.078998 1.156581 -0.11388
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Zatacznik nr 3 - Wyniki numerycznej analizy aerodynamic

Net

aileron

18
20
22
24
26
28

OO O O O o o

680.6084
792.4044
925.1345
1158.796
1548.949
1913.776

8986.724
9341.426
9256.976
8724.895
8014.327
7165.023

— optyw niesymetryczny.

alpha beta

0 -20
-18
-16
-14
-12
-10

O O OO OO0 O 0O O OO0 OO0 OoOOoOOoOo o o o

alpha beta
0 -20
-18

-16

-14

-12

-10

O O OO OO0 o o o o o
1
oo

total_fex]j]
656,0118
577,2109
509,2314
460,8391
419,5605
386,6042
359,7745
339,5565
323,7745
315,6683
312,9865
316,8594
324,7190
339,6999
362,9463
390,0531
424,4757
464,7527
513,1379
583,8273
659,5796

total_fcx]j]
18,0999
18,3360
18,5260
18,6860
18,7841
18,8603
18,8918
18,8849
18,8656
18,8324
18,0630
18,8311

total_cx]j]
0,0910
0,0801
0,0706
0,0639
0,0582
0,0536
0,0499
0,0471
0,0449
0,0438
0,0434
0,0440
0,0450
0,0471
0,0504
0,0541
0,0589
0,0645
0,0712
0,0810
0,0915

total_cx]j]
0,0025
0,0025
0,0026
0,0026
0,0026
0,0026
0,0026
0,0026
0,0026
0,0026
0,0025
0,0026

-922.366
-880.071
-872.761
-976.776
-1213.06

-1308.8

total_fecy[j]
-1329,7998
-1230,8699
-1118,9756
-1010,1789
-890,2447
-755,6382
-608,1483
-457,1368
-303,2457
-148,8576
-0,2457
146,9516
306,1921
458,2605
614,3893
762,1935
899,5736
1017,3777
1118,4146
1229,3154
1324,3542

total_fecy[j]
4,6756
4,2835
3,8687
3,4316
2,9683
2,4985
2,0078
1,5178
1,0239
0,5336
-0,0283
-0,5801

0.094385
0.109888
0.128295
0.160698
0.214804
0.265397

total_cy[j]
-0,1845
-0,1708
-0,1552
-0,1401
-0,1235
-0,1048
-0,0844
-0,0634
-0,0421
-0,0207
0,0000
0,0204
0,0425
0,0636
0,0852
0,1057
0,1248
0,1411
0,1552
0,1705
0,1837

total_cy[j]
0,0006
0,0006
0,0005
0,0005
0,0004
0,0003
0,0003
0,0002
0,0001
0,0001
0,0000
-0,0001

1.246253
1.295442
1.283731
1.209944
1.111404
0.993625

total_mz[j]
-2743,5258
-2520,2267
-2247,8967
-2031,5458
-1791,8877
-1518,9188
-1217,0717
-902,8467
-587,4712
-263,2178
-1,5109
254,9484
578,0886
894,1028
1212,2544
1517,6500
1795,6157
2031,3251
2245,2552
2495,0577
2724,2098

total_mz[j]
-8,9739
-8,0246
-7,0103
-6,0184
-5,0315
-4,0404
-3,0358
-2,0688
-1,1488
-0,3234
-0,0127
0,3024

-0.11094
-0.10585
-0.10497
-0.11748

-0.1459
-0.15741

znej catego samolotu

total_cmz[j]
-0,3298
-0,3030
-0,2702
-0,2442
-0,2154
-0,1826
-0,1463
-0,1085
-0,0706
-0,0316
-0,0002
0,0306
0,0695
0,1075
0,1457
0,1824
0,2159
0,2442
0,2699
0,3000
0,3275

total_cmz[j]
-0,0011
-0,0010
-0,0008
-0,0007
-0,0006
-0,0005
-0,0004
-0,0002
-0,0001
0,0000
0,0000
0,0000
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0 4 18,8405 0,0026 -1,0524 -0,0001 1,1525 0,0001
0 6 18,8357 0,0026 -1,5362 -0,0002 2,0793 0,0002
0 8 18,8445 0,0026 -2,0311 -0,0003 3,0877 0,0004
0 10 18,8326 0,0026 -2,5228 -0,0003 4,0808 0,0005
0 12 18,7657 0,0026 -2,9943 -0,0004 5,0735 0,0006
0 14 18,6450 0,0026 -3,4339 -0,0005 6,0865 0,0007
0 16 18,4582 0,0026 -3,8506 -0,0005 7,1002 0,0009
0 18 18,2565 0,0025 -4,2526 -0,0006 8,1532 0,0010
0 20 18,0184 0,0025 -4,6380 -0,0006 9,1376 0,0011
elev
alpha beta total fcx[j] total_cx[j] total fcy[j] total cy[j] total mz[j] total_cmz][j]
0 -20 2,5147 0,0003 -1,4419 -0,0002 -7,3249 -0,0009
0 -18 2,1200 0,0003 -1,7201 -0,0002 -8,1201 -0,0010
0 -16 1,7830 0,0002 -1,8274 -0,0003 -8,2958 -0,0010
0 -14 1,6689 0,0002 -1,6989 -0,0002 -7,6129 -0,0009
0 -12 1,5803 0,0002 -1,4175 -0,0002 -6,2881 -0,0008
0 -10 1,5436 0,0002 -1,0751 -0,0001 -4,7448 -0,0006
0 -8 1,5845 0,0002 -0,7551 -0,0001 -3,3401 -0,0004
0 -6 1,6558 0,0002 -0,5056 -0,0001 -2,2287 -0,0003
0 -4 1,7091 0,0002 -0,3493 0,0000 -1,4907 -0,0002
0 -2 1,6907 0,0002 -0,2005 0,0000 -0,7586 -0,0001
0 0 1,7143 0,0002 -0,0128 0,0000 -0,0438 0,0000
0 2 1,6865 0,0002 0,1610 0,0000 0,6032 0,0001
0 4 1,6959 0,0002 0,3005 0,0000 1,2899 0,0002
0 6 1,6408 0,0002 0,4884 0,0001 2,1682 0,0003
0 8 1,5726 0,0002 0,7711 0,0001 3,4247 0,0004
0 10 1,5323 0,0002 1,1343 0,0002 5,0192 0,0006
0 12 1,5669 0,0002 1,4963 0,0002 6,6445 0,0008
0 14 1,6739 0,0002 1,7674 0,0002 7,9325 0,0010
0 16 1,8025 0,0003 1,8200 0,0003 8,3048 0,0010
0 18 2,1178 0,0003 1,6230 0,0002 7,7423 0,0009
0 20 2,5155 0,0003 1,3429 0,0002 6,9463 0,0008
flap

alpha beta total fcx[j] total cx[j] total fcy[j] total cy[j] total mz[j] total cmz][j]
0 -20 15,8507 0,0022 3,4905 0,0005 -3,4535 -0,0004
-18 16,4855 0,0023 3,3803 0,0005 -3,1542 -0,0004
-16 17,0886 0,0024 3,2144 0,0004 -2,7509 -0,0003
-14 17,6384 0,0024 2,9563 0,0004 -2,3890 -0,0003
-12 18,0435 0,0025 2,6666 0,0004 -1,9700 -0,0002
-10 18,2949 0,0025 2,3021 0,0003 -1,6485 -0,0002
18,3233 0,0025 1,8577 0,0003 -1,4243 -0,0002
-6 18,3878 0,0026 1,4837 0,0002 -0,9451 -0,0001
-4 18,4784 0,0026 1,0752 0,0001 -0,4656 -0,0001
-2 18,5555 0,0026 0,6404 0,0001 -0,0197 0,0000
0 18,8646 0,0026 0,0941 0,0000 0,4230 0,0001

O O OO O o o o o o
1
(00]
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2 18,5354 0,0026 -0,5424 -0,0001 0,2721 0,0000
4 18,4901 0,0026 -0,9923 -0,0001 0,7663 0,0001
6 18,5086 0,0026 -1,4010 -0,0002 1,3739 0,0002
8 18,3547 0,0025 -1,7710 -0,0002 1,8902 0,0002
10 18,2955 0,0025 -2,1915 -0,0003 2,1606 0,0003
18,0612 0,0025 -2,5609 -0,0004 2,4678 0,0003
14 17,6267 0,0024 -2,8090 -0,0004 2,9618 0,0004
16 17,1369 0,0024 -3,0915 -0,0004 3,3323 0,0004
18 16,5417 0,0023 -3,3021 -0,0005 3,6954 0,0004
20 15,8775 0,0022 -3,4531 -0,0005 3,9485 0,0005

O O OO OO oo o o
-
N

front_gear
alpha beta total fcx[j] total cx[j] total fcy[j] total cy[j] total mz[j] total_cmz][j]
0 -20 39,3254 0,0055 -29,7567 -0,0041 68,8420 0,0083

0 -18 36,8079 0,0051 -27,5076 -0,0038 62,7042 0,0075
0 -16 36,8067 0,0051 -26,9057 -0,0037 60,1315 0,0072
0 -14 34,2317 0,0047 -23,7712 -0,0033 52,6705 0,0063
0 -12 32,1848 0,0045 -21,8302 -0,0030 47,1435 0,0057
0 -10 30,0872 0,0042 -19,7884 -0,0027 41,4140 0,0050
0 -8 28,7403 0,0040 -17,1317 -0,0024 34,9904 0,0042
0 -6 27,5099 0,0038 -13,8279 -0,0019 27,6345 0,0033
0 -4 25,1204 0,0035 -9,9954 -0,0014 19,3271 0,0023
0 -2 24,5992 0,0034 -6,3646 -0,0009 11,7264 0,0014
0 0 25,3624 0,0035 -0,9478 -0,0001 1,3869 0,0002
0 2 24,6890 0,0034 4,0762 0,0006 -8,2952 -0,0010
0 4 25,3054 0,0035 9,3967 0,0013 -18,5262 -0,0022
0 6 26,6892 0,0037 13,5449 0,0019 -27,0636 -0,0033
0 8 29,4071 0,0041 17,2193 0,0024 -35,2830 -0,0042
0 10 30,6701 0,0043 19,8197 0,0027 -41,5794 -0,0050
0 12 32,3615 0,0045 21,7028 0,0030 -46,9890 -0,0056
0 14 35,2772 0,0049 24,3755 0,0034 -53,8866 -0,0065
0 16 36,6628 0,0051 24,7623 0,0034 -56,8105 -0,0068
0 18 38,8483 0,0054 28,2479 0,0039 -64,7239 -0,0078
0 20 39,9636 0,0055 26,6246 0,0037 -64,8132 -0,0078
horiz_stab

alpha beta total fcx[j] total_cx[j] total fcy[j] total cy[j] total mz[j] total_cmz][j]
0 -20 13,0473 0,0018 -2,3470 -0,0003 -40,3621 -0,0049
-18 13,5376 0,0019 -1,9800 -0,0003 -37,6230 -0,0045
-16 13,7971 0,0019 -1,7804 -0,0002 -35,1451 -0,0042
-14 13,9667 0,0019 -1,6915 -0,0002 -32,8136 -0,0039
-12 14,8588 0,0021 -1,3971 -0,0002 -29,5097 -0,0035
-10 16,3370 0,0023 -0,9847 -0,0001 -25,3525 -0,0030
-8 18,1631 0,0025 -0,5556 -0,0001 -20,5346 -0,0025
-6 19,7860 0,0027 -0,2358 0,0000 -15,4520 -0,0019
-4 20,9352 0,0029 -0,0339 0,0000 -10,1794 -0,0012
-2 21,6164 0,0030 0,1297 0,0000 -4,5121 -0,0005

O O OO O o o o o
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kadlub

alpha beta

0

O O OO OO0 OO OO0 O0OO0OOoODOoOOoOOoOo o o o

main_gear

alpha beta

0

O O OO O o o o

-20
-18
-16
-14
-12
-10

-20
-18
-16
-14
-12
-10

22,6178
21,6924
21,0055
19,8755
18,1057
16,1301
14,5048
13,4602
13,5321
13,5105
12,8767

total_fcx]j]
210,5012
184,1013
161,4694
142,3319
123,8218
106,6647
91,2417
78,9203
70,1004
65,3426
62,6604
65,5873
70,7300
79,8453
93,2296
109,6239
127,7601
146,3506
164,6555
187,0228
213,6567

total_fex|j]
71,4153
67,2422
61,8956
59,4415
54,1211
51,1409
48,3241
46,5673
45,2905

0,0031
0,0030
0,0029
0,0028
0,0025
0,0022
0,0020
0,0019
0,0019
0,0019
0,0018

total_cx]j]
0,0292
0,0255
0,0224
0,0197
0,0172
0,0148
0,0127
0,0109
0,0097
0,0091
0,0087
0,0091
0,0098
0,0111
0,0129
0,0152
0,0177
0,0203
0,0228
0,0259
0,0296

total_cx]j]
0,0099
0,0093
0,0086
0,0082
0,0075
0,0071
0,0067
0,0065
0,0063

-0,0132
-0,1620
0,0040
0,2030
0,5530
1,0247
1,4904
1,8564
1,8829
1,9776
2,4029

total_fecy[j]
-492,2223
-449,2836
-409,1780
-373,1871
-333,3460
-285,6820
-231,3747
-176,0269
-119,6497
-62,8204
-0,2554
61,8740
119,3281
176,5080
234,7992
290,1860
340,0406
379,0808
410,8970
450,5499
492,5549

total_fecy[j]
-60,2705
-58,0963
-53,6474
-48,0679
-40,5009
-33,7439
-26,8432
-20,8380
-13,3341

0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0001
0,0001
0,0002
0,0003
0,0003
0,0003
0,0003

total_cy[j]
-0,0683
-0,0623
-0,0568
-0,0518
-0,0462
-0,0396
-0,0321
-0,0244
-0,0166
-0,0087
0,0000
0,0086
0,0166
0,0245
0,0326
0,0403
0,0472
0,0526
0,0570
0,0625
0,0683

total_cy[j]
-0,0084
-0,0081
-0,0074
-0,0067
-0,0056
-0,0047
-0,0037
-0,0029
-0,0018

-0,1569
4,1515
9,8410
15,1358
20,3620
25,2830
29,5597
32,9954
35,1624
37,3438
40,2000

total_mz[j]
616,2375
575,2619
521,7721
452,8239
381,5162
312,6505
249,2090
185,3442
121,6408
59,1657
-1,3343
-63,3799
-126,1485
-189,6244
-250,1987
-312,0079
-378,3736
-448,8794
-520,9317
-576,6351
-618,0766

total_mz[j]
-15,6441
-13,3091
-11,0954
-10,6468
-7,4152
-6,1564
-5,2321
-4,1351
-2,7989

0,0000
0,0005
0,0012
0,0018
0,0024
0,0030
0,0036
0,0040
0,0042
0,0045
0,0048

total_cmz[j]
0,0741
0,0692
0,0627
0,0544
0,0459
0,0376
0,0300
0,0223
0,0146
0,0071
-0,0002
-0,0076
-0,0152
-0,0228
-0,0301
-0,0375
-0,0455
-0,0540
-0,0626
-0,0693
-0,0743

total_cmz[j]
-0,0019
-0,0016
-0,0013
-0,0013
-0,0009
-0,0007
-0,0006
-0,0005
-0,0003
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rudder

spinner

O O OO O O o o o o o o

alpha beta

0

O O OO OO0 O 0O O OO0 OO0 OoOOoOOoOo o o o

alpha beta

0

O O O o o o o

-20
-18
-16
-14
-12
-10

-20
-18
-16
-14
-12
-10
-8
-6

43,9047
44,5576
44,7039
45,4886
46,7628
49,1414
51,4168
55,2358
58,9872
62,7511
69,7373
72,0262

total_fex|j]
68,5980
52,3515
32,5317
21,0038
14,0138
8,8197
4,9438
2,1551
0,2664
-0,7838
-1,4342
-0,8016
0,2283
2,1080
4,8815
8,6950
13,7894
20,7781
32,6052
51,6797
68,1630

total_fcx]j]
17,7852
18,0512
18,3057
18,5425
18,7589
18,9492
19,1108
19,2320

0,0061
0,0062
0,0062
0,0063
0,0065
0,0068
0,0071
0,0077
0,0082
0,0087
0,0097
0,0100

total_cx]j]
0,0095
0,0073
0,0045
0,0029
0,0019
0,0012
0,0007
0,0003
0,0000
-0,0001
-0,0002
-0,0001
0,0000
0,0003
0,0007
0,0012
0,0019
0,0029
0,0045
0,0072
0,0095

total_cx]j]
0,0025
0,0025
0,0025
0,0026
0,0026
0,0026
0,0027
0,0027

-7,0348
1,0089
9,2545
17,7282
21,7582
29,3249
35,1122
42,1834
47,9975
54,2534
58,4455
61,4071

total_fecy[j]
-168,4106
-165,4991
-146,9045
-129,7906
-113,0048
-94,8965
-76,1613
-57,2078
-38,4347
-19,9521
-0,2567
19,4459
38,1428
56,9612
75,8290
94,4821
112,4859
129,0869
145,5773
163,5660
166,0797

total_fecy[j]
-28,5429
-25,6442
-22,7585
-19,8684
-16,9828
-14,1063
-11,2397
-8,3770

-0,0010
0,0001
0,0013
0,0025
0,0030
0,0041
0,0049
0,0059
0,0067
0,0075
0,0081
0,0085

total_cy[j]
-0,0234
-0,0230
-0,0204
-0,0180
-0,0157
-0,0132
-0,0106
-0,0079
-0,0053
-0,0028
0,0000
0,0027
0,0053
0,0079
0,0105
0,0131
0,0156
0,0179
0,0202
0,0227
0,0230

total_cy[j]
-0,0040
-0,0036
-0,0032
-0,0028
-0,0024
-0,0020
-0,0016
-0,0012

-1,2721
0,8439
1,5696
4,4087
4,9340
6,9327
8,1164
10,3238
11,9593
13,4430
16,5700
17,6453

total_mz[j]
-868,4788
-829,7306
-717,7995
-626,1392
-542,1460
-453,8052
-363,5139
-272,7292
-182,9819
-94,8777
-1,1631
92,5933
181,6406
271,6067
361,9766
451,7882
539,5155
622,6729
711,9848
820,0477
857,3593

total_mz[j]
77,0620
70,1231
62,9336
55,4796
47,8087
39,9588
31,9634
23,8387

-0,0002
0,0001
0,0002
0,0005
0,0006
0,0008
0,0010
0,0012
0,0014
0,0016
0,0020
0,0021

total_cmz[j]
-0,1044
-0,0997
-0,0863
-0,0753
-0,0652
-0,0546
-0,0437
-0,0328
-0,0220
-0,0114
-0,0001
0,0111
0,0218
0,0327
0,0435
0,0543
0,0649
0,0749
0,0856
0,0986
0,1031

total_cmz[j]
0,0093
0,0084
0,0076
0,0067
0,0057
0,0048
0,0038
0,0029
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vert_stab

wing

O O OO OO0 O o o o o o o

alpha beta

0 -20
-18
-16
-14
-12
-10

O O OO OO OO OO0 OO0 OoOOoOOoOoOo o o o

alpha beta
0 -20
-18
-16
-14
-12
-10
-8

O O O O o o

19,3157
19,3701
19,3565
19,3572
19,2959
19,2026
19,0818
18,9347
18,7647
18,5737
18,3770
18,1609
17,9459

total_fcx]j]
130,4736
96,8415
72,6698
56,3248
43,7049
33,8914
26,3622
20,7859
16,9029
15,0330
14,7790
15,0008
16,8457
20,6644
26,2399
33,7932
43,7288
56,2655
72,7527
96,1548
129,8699

total_fex|j]
68,4005
71,3361
74,3579
77,0029
79,6885
82,0152
84,0887

0,0027
0,0027
0,0027
0,0027
0,0027
0,0027
0,0026
0,0026
0,0026
0,0026
0,0025
0,0025
0,0025

total_cx]j]
0,0181
0,0134
0,0101
0,0078
0,0061
0,0047
0,0037
0,0029
0,0023
0,0021
0,0021
0,0021
0,0023
0,0029
0,0036
0,0047
0,0061
0,0078
0,0101
0,0133
0,0180

total_cx]j]
0,0095
0,0099
0,0103
0,0107
0,0111
0,0114
0,0117

-5,5091
-2,6454
0,2637
3,1806
6,0773
8,9986
11,9219
14,8288
17,7443
20,6597
23,5516
26,4680
29,3770

total_fecy[j]
-566,9348
-520,4108
-474,2661
-429,1419
-377,0665
-318,3661
-254,5951
-188,0578
-121,1347
-52,3966
-0,0801
51,5664
120,2029
187,4136
254,1898
318,3581
377,4808
429,3213
473,7581
517,4541
564,5108

total_fecy[j]
11,9608
11,6079
11,2093
10,6508
9,6663
8,2041
6,6425

-0,0008
-0,0004
0,0000
0,0004
0,0008
0,0012
0,0017
0,0021
0,0025
0,0029
0,0033
0,0037
0,0041

total_cy[j]
-0,0787
-0,0722
-0,0658
-0,0595
-0,0523
-0,0442
-0,0353
-0,0261
-0,0168
-0,0073
0,0000
0,0072
0,0167
0,0260
0,0353
0,0442
0,0524
0,0596
0,0657
0,0718
0,0783

total_cy[j]
0,0017
0,0016
0,0016
0,0015
0,0013
0,0011
0,0009

15,6007
7,3065
-1,1238
-9,5680
-17,9232
-26,2567
-34,4861
-42,5368
-50,4343
-58,1281
-65,5460
-72,7592
-79,6833

total_mz[j]
-2473,0311
-2247,2266
-2037,3859
-1842,0660
-1619,9496
-1370,1010
-1098,1840
-813,4074
-525,7593
-230,1850
-0,2477
226,8120
522,0760
810,8059
1096,4707
1370,0282
1621,6166
1842,5572
2035,5287
2234,2045
2462,6775

total_mz[j]
-88,3989
-81,1277
-73,2509
-64,8340
-56,0459
-47,0934
-37,9696

0,0019
0,0009
-0,0001
-0,0012
-0,0022
-0,0032
-0,0041
-0,0051
-0,0061
-0,0070
-0,0079
-0,0087
-0,0096

total_cmz[j]
-0,2973
-0,2702
-0,2449
-0,2214
-0,1947
-0,1647
-0,1320
-0,0978
-0,0632
-0,0277
0,0000
0,0273
0,0628
0,0975
0,1318
0,1647
0,1949
0,2215
0,2447
0,2686
0,2961

total_cmz[j]
-0,0106
-0,0098
-0,0088
-0,0078
-0,0067
-0,0057
-0,0046
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AT-5.

I Jedno skrzydio

net
delta
-20
-10
0
10
20
30
aileron
delta
-20
-10
0
10
20
30

flap
delta
-20
-10
0
10
20
30

wing

delta
-20
-10

total_fcx]j]
121.0155
79.7594
71.46328
88.68752
126.1492
184.6551

total_fex]j]
46.71991
11.34239
8.728355
31.87168
76.95787
142.6888

total_fcx]j]
6.894284
7.245928
8.217732
10.17645
10.60544
11.85937

total_fcx]j]
67.40134
61.17109

total_fcz[j]
-225.709
89.17544
506.5578
822.6698
1227.364
1544.335

total_fcz[j]
-152.678
-59.7111
45.20621
139.2392
226.3296
295.6104

total_fcz[j]
50.41264
57.78197
66.78628
73.75822
79.1935
81.84664

total_fcz[j]
-123.443
91.10454

85,6713
86,7898
87,5075
86,4450
87,5776
86,7929
85,5670
84,0875
82,1288
79,9367
77,1145
74,4039
71,7971
68,6661

total_mx([j]
1513.943
477.3781
-847.456
-1948.16
-3198.15
-4227.03

total_mx([j]
572.7818
224.5612
-167.797
-520.767
-849.041
-1109.98

total_mx([j]
-79.4827
-96.5881
-117.781
-133.901
-145.296
-149.466

total_mx([j]
1020.644
349.4051

0,0119
0,0120
0,0121
0,0120
0,0121
0,0120
0,0119
0,0117
0,0114
0,0111

4,9385
3,0961
1,2533
-0,0182
-1,3226
-2,9437
-4,6782
-6,4166
-8,0379
-9,4957

0,0107 -10,5247
0,0103 -11,1459
0,0100 -11,4621
0,0095 -11,8545

total_my[j]
6.479058
-124.265
-262.69
-390.6
-511.799
-610.755

total_my[j]
115.7726
43.62807
-31.1699
-94.3893
-149.974
-190.62

total_my[j]
-33.6922
-38.7363
-45.1432
-50.0752
-53.8404
-55.6516

total_my[j]
-75.6014
-129.156

total_cx[j]
0.016782
0.011061
0.00991
0.012299
0.017494
0.025607

total_cx[j]
0.006479
0.001573
0.00121
0.00442
0.010672
0.019788

total_cx[j]
0.000956
0.001005
0.00114
0.001411
0.001471
0.001645

total_cx[j]
0.009347
0.008483

0,0007
0,0004
0,0002
0,0000
-0,0002
-0,0004
-0,0006
-0,0009
-0,0011
-0,0013
-0,0015
-0,0015
-0,0016
-0,0016

total_cz[j]
-0.0313
0.012367
0.070248
0.114085
0.170207
0.214163

total_cz[j]
-0.02117
-0.00828
0.006269
0.019309
0.031387
0.040994

total_cz[j]
0.006991
0.008013
0.009262
0.010229
0.010982
0.01135

total_cz[j]
-0.01712
0.012634

-28,6978
-19,2152
-9,4679
-0,0823
9,8874
19,5115
28,9437
38,0776
47,2977
56,2112
65,0537
73,6872
81,4189
88,8686

total_cmx(j]
0.182087
0.057416
-0.10193
-0.23431
-0.38465
-0.5084

total_cmx(j]
0.06889
0.027009
-0.02018
-0.06263
-0.10212
-0.1335

total_cmx(j]
-0.00956
-0.01162
-0.01417
-0.0161
-0.01748
-0.01798

total_cmx(j]
0.122756
0.042024

-0,0034
-0,0023
-0,0011
0,0000
0,0012
0,0023
0,0035
0,0046
0,0057
0,0068
0,0078
0,0089
0,0098
0,0107

znej lotki samolotu

total_cmyf(j]
0.000779
-0.01495
-0.03159
-0.04698
-0.06156
-0.07346

total_cmyf(j]
0.013924
0.005247
-0.00375
-0.01135
-0.01804
-0.02293

total_cmyf(j]
-0.00405
-0.00466
-0.00543
-0.00602
-0.00648
-0.00669

total_cmyf(j]
-0.00909

-0.01553
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0
10
20
30
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poziomego.

545172 394.5653 -561.878
46.63939 609.6724  -1293.49
38.58591 921.8405 -2203.81

30.1069 1166.878  -2967.59

Il Cale symetryczne usterzenie.

net
deltah
0
10
20
25
30
elev
delta h
0
10
20
25
30
horiz_stab
deltah
0
10
20
25
30

net

deltah
0
10
20
25
30

elev
delta h
0
10
20

1) Wzgledem % SCAh usterzenia

total_fcx[j] total_fcz][j]
27.90454 0.176137
50.83296 -522.594
117.4101 -977.646
163.0271  -1099.7
192.6176 -1127.09
total_fcx[j] total_fcz][j]
1.584176 0.119061
27.13195 -165.246
101.9094  -306.19
153.8063 -342.494
188.918 -337.042
total_fcx[j] total_fcz][j]
26.32037 0.057076
23.70101 -357.348
15.50068 -671.456
9.220784 -757.203
3.699662 -790.045

2) Wzgledem ¥ SCA samolotu

total_fcx[j] total_fcz][j]
27.90454 0.176125
50.83296 -522.594
117.4101 -977.646
163.0271  -1099.7
192.6176 -1127.09
total_fcx[j] total fcz[j]
1.584176  0.11906
27.13195 -165.246
101.9094  -306.19

-186.377
-246.135
-307.985
-364.484

total_my[j]
-0.02234
68.94675
127.6714
143.2531
141.4767

total_my(j]
-0.04644
49.78103
92.85686
106.4573
105.8196

total_my[j]
0.024095
19.16572
34.81456
36.79575
35.65711

total_my[j]
17.79479
2278.824
4276.646
4830.767
4962.718

total_my][j]
0.510981
755.9022
1435.582

0.00756

0.006468
0.005351
0.004175

total_cx[j]
0.021379
0.038945
0.089953
0.124902
0.147573

total_cx[j]
0.001214
0.020787
0.078077
0.117838
0.144738

total_cx[j]
0.020165
0.018158
0.011876
0.007064
0.002834

total_cx]j]

0.00387
0.007049
0.016282
0.022608
0.026712

total_cx]j]

0.00022
0.003763
0.014132

0.054717
0.084547
0.127838
0.161819

total_cz[j]
0.000135
-0.40038
-0.74902
-0.84253
-0.86351

total_cz[j]
9.12E-05
-0.1266
-0.23459
-0.2624
-0.25822

total_cz[j]
4.37E-05
-0.27378
-0.51443
-0.58013
-0.60529

total_cz[j]

2.44244E-05
-0.07247184

-0.135577
-0.15250265
-0.15630082

total_cz[j]

-0.06758
-0.15557
-0.26506
-0.35692

znej usterzenia

total_cmyf[j]

-3.00331E-05
0.092672262
0.171604764
0.192548146
0.190160444

total_cmyf[j]

-6.24194E-05
0.066911362
0.124810076
0.143090558
0.142233324

total_cmyf[j]
3.23864E-05
0.0257609
0.04679469
0.049457588
0.04792712

total_cmyf[j]
0.00214
0.274083
0.514368
0.581014
0.596884

total_cmyf[j]

1.65109E-05
-0.02291583
-0.04246147

6.15E-05
0.090915
0.172663

-0.02242

-0.0296
-0.03704
-0.04384
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25
30
horiz_stab

deltah

0

10

20

25

30

153.8063
188.9179

total_fcx]j]
26.32037
23.70102
15.50067
9.220786
3.699665

-342.494
-337.042

total_fcz[j]
0.057064
-357.348
-671.456
-757.203
-790.045

1634.849
1634.852

total_my/[j]
17.2838
1522.922
2841.064
3195.918
3327.866

0.021329
0.026199

total_cx]j]
0.00365
0.003287
0.00215
0.001279
0.000513

-0.04749604
-0.04673992

total_cz[j]
7.91352E-06
-0.04955602
-0.09311554
-0.1050066
-0.1095609

0.196629
0.196629

total_cmyf[j]
0.002079
0.183168
0.341705
0.384385
0.400254
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