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Streszczenie. W niniejszej pracy omowiono numeryczne badania aerodynamiczne samolotu
Tu-154M. Badania wykonano przy uzyciu metody obj¢tosci skoficzonych korzystajac ze
specjalistycznego  oprogramowania. Przedstawiono metode przygotowania modelu
numerycznego samolotu oraz sposéb prowadzenia analizy aerodynamicznej. W trakcie
prowadzonych badan przeanalizowano mie¢dzy innymi wpltyw poszczegolnych zespolow
konstrukcyjnych samolotu na wuzyskiwane charakterystyki aerodynamiczne. Wyniki
zaprezentowano w postaci wykresow sktadowych sity 1 momentu aerodynamicznego w funkcji
kata natarcia i1 kata $lizgu. Ponadto przedstawiono wyniki jako$ciowe optywu bryly samolotu.
Stowa kluczowe: mechanika, aerodynamika, komputerowa mechanika ptynow.

1. Wstep.

Dynamiczny rozwoj techniki mikroprocesorowej oraz metod Obliczeniowe] Mechaniki
Pltynéw (Computational Fluid Dynamics) umozliwit symulacje wielu zjawisk zachodzacych w
trakcie optywu ciat ptynami. CFD stanowi dzial mechaniki ptynéw, stuzacy do szczegotowe;j
analizy 1 modelowania przeptywdéw za pomocg metod numerycznych. W teorii mechaniki
ptynéw ruch cieczy i gazow opisywany jest uktadem rownan rézniczkowych [1]:

e rownanie Naviera Stokesa (réwnanie zachowania pedu) w postaci:

%(pﬁ) +V-(pPD) = -Vp+ V(@) + pG + F (1.1)
gdzie:
P - ci$nienie statyczne;
pgi F- odpowiednio sity grawitacji 1 sity zewnetrzne, np. narastajagce w wyniku przeptywu
przez fazg rozproszona;
T - tensor naprezen.
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T=ul|(VD+ VvT)—gv-vI (1.2)
gdzie:
u — lepkos¢ kinematyczna;
I —macierz jednostkowa.



e rownanie cigglosci przepltywu (réwnanie zachowania masy w odniesieniu do ptynu
traktowanego jako os$rodek ciggly) w postaci:

dp ,
E+V-(pv) =Sn (1.3)

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

e rownanie zachowania energii w postaci:

0 d 0 Cple\ OT

a(pE) + a—xi(ui(pE +p)) = O_x] I(k + Pr, )6_x] + ui(Tij)eff + Sp (1.4)
gdzie:
k - przewodno$¢ cieplna;
E — energia calkowita;
(Tl- j)eff - tensor napre¢zen $cinajacych.

du; Juy; 2 ouy
(Tif), 1y = Mess <a—xi + a—x]> ~ g Herr (a—xk 5ij> (1.5)

Rozwigzanie ich w ogolnym przypadku jest mozliwe jedynie przez zastosowanie metod
numerycznych, np. metody objetosci skonczonych. RoOwnania powyzsze przeksztatca si¢ do

postaci catkowe;:
0
%ﬂ QdV+fdeA=o (1.6)

w ktorej jako Q oznaczono wartos$ci, ktore podlegaja prawom zachowania (masy, pedu, energii)
wewnatrz komorki, F to wektor wielko$ci charakteryzujacych strumien wymieniany z
otoczeniem komorki, V to obj¢tos¢ pojedynczej komoérki kontrolnej, natomiast A to jej
powierzchnia zewnetrzna. Tak rozpisane réwnania rozwigzuje si¢ metoda iteracyjng (kolejnych
przyblizen). Wielko$¢ komoérek w domenie odtwarzajacej obszar powietrza wokot badanej
geometrii dobrana jest tak, aby dobrze odwzorowac¢ nieréwnomiernos$ci pola przeptywu. Jest to
niestety metoda bardzo wymagajaca jesli chodzi o zasoby obliczeniowe, zaréwno pod
wzgledem wykorzystywanej pamigci, jak 1 wydajnos$ci obliczeniowej. W przypadku geometrii
catych samolotow najczg$ciej obliczenia wykonuje si¢ na komputerze ztozonym z kilku -
kilkudziesigciu réwnolegle pracujacych jednostek (wezldw), gdzie kazdy analizuje osobny
fragment siatki obliczeniowe;.

Jednym z cze$ciej stosowanych pakietow stuzacych do rozwigzywania problemow
inzynierskich z zakresu mechaniki ptynéw i aerodynamiki jest program ANSYS Fluent [1]
bazujacy na rozwigzaniu rownan roézniczkowych czastkowych metoda objetosci skonczonych
(Finite Volumes Method). Umozliwia on analiz¢ przeplywow niescisliwych 1 Scisliwych, z
opcjonalnym uwzglednieniem lepkosci przeptywu. W programie zaimplementowano wiele



modeli turbulencji. Rownania ruchu rozwigzywane sa na siatkach niestrukturalnych
(tetrahedralnych), strukturalnych i hybrydowych.

Do generacji siatek obliczeniowych uzyto programu ICEM CFD [2], wchodzacego w
sktad pakietu ANSYS. Program ICEM CFD jest zaawansowanym  narzedziem do
preprocesoringu, umozliwiajagcym 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 sktadajacych si¢ z wielu typdw elementdw. Jest on rowniez wyposazony w liczne
narzedzia do sprawdzania i poprawy jakos$ci siatki. Do poprawy jako$ci elementow siatki stuza
automatyczne i manualne narzg¢dzia, dajace mozliwo$¢ m.in. wygladzenia, zageszczenia,
rozrzedzenia siatki, a takze w razie potrzeby przesuwania poszczegdlnych wezlow wewnatrz
domeny.

2. Opis obiektu badawczego.
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Rys. 1. Samolot pasazerski Tul-54 M o numerze bocznym 102.

Numeryczne badania aerodynamiczne wykonano dla samolotu Tu-154M. Modele
obliczeniowe powstalty w oparciu o geometryczny model powierzchniowy samolotu, ktory
zostal wygenerowany w wyniku przeprowadzenia digitalizacji powierzchni zewngtrznej
samolotu Tu-154M o numerze bocznym nr 102.

Samolot Tu-154 zaprojektowano w konwencjonalnym uktadzie aerodynamicznym.
Pierwszy oblot samolotu miat miejsce w 1968 r. Samolot jest dolnoptatem ze skrzydiami
sko$nymi wyposazonymi w ruchome powierzchnie sterowe i mechanizacje (sloty, klapy,
przerywacze 1 lotki). Skrzydta skladaja si¢ z czeSci centralnej (centroplata) i skrzydla
doczepnego. Konstrukcja skrzydet poéiskorupowa. Uktad sterowania klasyczny. Usterzenia
sko$ne zbudowane w uktadzie T, usterzenie poziome mocowane do konsoli usterzenia
pionowego. Obydwa usterzenia klasyczne (statecznik plus ster), konstrukcja dzwigarowa.
Podwozie trojpodporowe, wciggane, z przednim punktem podparcia. Glowne podwozie
zabudowane w skrzydtach, przednie - w nosowej czesci kadluba. W celu umozliwienia
operowania z lotnisk gruntowych zdecydowano si¢ na zamontowanie podwozia gldéwnego
posiadajacego sze$¢ kot oraz zespotu napedowego zlozonego z trzech silnikéw
turbowentylatorowych umieszczonych w tylnej czesci kadluba, dwa symetrycznie po jego
bokach, trzeci — centralnie potozony na kadhubie i integralnie zwigzany z konstrukcja
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usterzenia (statecznika) pionowego. Nad wylotem s$rodkowego silnika zamontowano
pomocniczy zespot napgdowy. Wersje samolotu oznaczong jako Tu-154M wyposazono w
silniki Sotowiow D-30KU-154-1II o ciaggu 104 kN, charakteryzujace si¢ dtuzszym resursem i
wyzsza niezawodnos$cig. Tu-154M posiadal takze zmodernizowane uklady nawigacyjne,
przekonstruowane sloty i przerywacze. W Sitach Powietrznych RP eksploatowana byta wersja
samolotu Tu-154M Lux, ktéra byla przeznaczona do transportu najwazniejszych oséb w
panstwie. Posiadane samoloty byly sukcesywnie wyposazane w najnowsze urzadzenia
awioniczne, otrzymaly m.in. system zapobiegania kolizjom w powietrzu TCAS, nowy
radiolokator meteorologiczny, system zarzadzania lotem FMS, system tacznosci satelitarnej
dostosowany do lotow w przestrzeni RVSM.

Tabela nr 1. Podstawowe dane techniczne samolotu Tu-154M [5].

Lp. Nazwa Wartos¢
1. | Dlugos$¢ [m] 47,9
2. | Wysoko$¢ [m] 11,4
3. | Rozpietos¢ [m] 37,55
4. | Powierzchnia no$na [m?] 201,5
5. | Masa wiasna [kg] 55300
6. | Maksymalna masa startowa [kg] 102000
7. | Predko$¢ minimalna [km/h] 235

8. | Predko$¢ maksymalna [km/h] 950

9. | Pulap maksymalny [m] 11000

3. Uklady wspolrzednych oraz oznaczenia skladowych sily i momentu
aerodynamicznego.

W trakcie prowadzonych badan aerodynamicznych wykorzystano prostokatne,
prawoskretne uktady wspotrzednych zgodne z Polska Norma [3], ktore zostaly przedstawione
na rysunku nr 2.

Uklad zwiazany z samolotem okresla si¢ nast¢pujaco:

— poczatek uktadu lezy w srodku masy samolotu - punkcie O;

— plaszczyzna Oxz jest plaszczyzng symetrii geometrycznej, masowej 1 acrodynamiczne;j
samolotu;

— 0§ podluzna Ox lezy w plaszczyznie symetrii samolotu, stanowi gltowna o$
bezwladnosci samolotu 1 ma zwrot w kierunku nosa samolotu;

— 0$ boczna Oy jest prostopadta do plaszczyzny symetrii i ma zwrot w kierunku prawego
skrzydta;

— 0§ Oz lezy w plaszczyznie symetrii samolotu i ma zwrot w kierunku dolnej powierzchni
kadtuba.



Plaszczyzna
symetrii Oxz

Rys. 2. Uktady wspotrzednych, katy przejscia oraz sktadowe sity i momentu
aerodynamicznego.

Uklad zwiazany z przeplywem okresla si¢ nast¢pujaco:
— poczatek uktadu lezy w §rodku masy samolotu - punkcie O;
— 0§ podtuzna Ox, jest skierowana wzdtuz wektora V predkosci samolotu wzgledem
powietrza;
— 0§ Oz, lezy w plaszczyznie symetrii samolotu i ma zwrot w kierunku dolnej powierzchni
kadtuba;

— 0§ Oy, ma zwrot w kierunku prawego skrzydta i jest skierowana tak by uktad byt
prawoskretny.

Katy przejscia pomiedzy ukladami Oxyz i Oxyaza:
— kat natarcia a - jest to kat pomigdzy rzutem wektora predkosci V na ptaszczyzng
symetrii samolotu Oxz i 0sig podtuzng samolotu Ox;
— kat $lizgu f - jest to kat pomiedzy wektorem predkosci V i plaszczyzng symetrii
samolotu Oxz.

W trakcie przeprowadzonych badan wartosci wspdlczynnikow sktadowych sity i momentu
aerodynamicznego wyznaczono z nastepujacych zaleznosci [4]:



— wspo6lczynnik sity oporu

Cm1=5£?5%?§ 2.1)
— wspotczynnik sity bocznej

Cya = pj_'% (2.2)
— wspotczynnik sity nos$nej

Cra = % (2.3)

— wspoOlczynnik momentu przechylajacego

C = 2-L )4
l_poo'vozo'S'b (')

— wspotczynnik momentu pochylajacego
Cpp = —— M 2.5
™ Do V2 S+ SCA 25)

— wspoOlczynnik momentu odchylajacego
¢ =——2 2 2.6
n_poo'vozo'S'b (')

— Pxa—sita oporu [N];

— Pya —sita boczna [N];

— Pza—sila nosna [N];

— N —moment odchylajacy [Nm];

— M — moment pochylajacy [Nm];

— L —moment przechylajacy [Nm];

—  Po - gestosé powietrza [kg/m?];

— Vo - predkos¢ strumienia niezaburzonego [m/s];
— S — powierzchnia no$na samolotu [m?];

— b —rozpigtos$¢ samolotu [m];

— SCA — dhugo$¢ sredniej cigciwy aerodynamicznej [m];

4. Opracowanie modeli numerycznych samolotu na potrzeby analizy CFD.

W ramach prowadzonych badan aerodynamicznych przygotowano szereg modeli
numerycznych samolotu Tu-154M. W artykule zaprezentowano wyniki dla nastepujacych
konfiguracji samolotu:

— wariant nr 1 — samolot w konfiguracji przelotowe;j;
— warlant nr 2 — samolot w konfiguracji przelotowej bez usterzenia poziomego;
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— wariant nr 3 — samolot w konfiguracji do ladowania;
— wariant nr 4 — samolot w konfiguracji do ladowania z urwang koncéwka lewego
skrzydta o rozpigtosci 6 m.

— wariant nr 5 — samolot w konfiguracji do ladowania z urwang koncowka lewego
skrzydta o rozpigtosci 6 m oraz wychylong lotka na 20° i przerywaczem na 45° na
prawym skrzydle;

Rys. 3. Model powierzchniowy samolotu Tu-154M w konfiguracji przelotowej (wariant nr 1).

Na rysunku nr 3 przedstawiono model powierzchniowy samolotu Tu-154M w
konfiguracji przelotowej. Model przygotowano w wyniku przeprowadzenia przez zespot
badawczy Wojskowej Akademii Technicznej digitalizacji powierzchni zewnetrznej samolotu
Tu-154M o numerze bocznym 102. Dzigki zastosowaniu wyspecjalizowanej aparatury
badawczej oraz kadrze badawczej posiadajacej duze doswiadczenie w przedmiotowym zakresie
otrzymano wiarygodny model geometryczny odznaczajacy si¢ wysoka doktadnoscia
odwzorowania powierzchni samolotu. Natomiast rysunek nr 4 przedstawia gestos¢ siatki
obliczeniowe] wygenerowanej na podstawie posiadanego modelu geometrycznego samolotu.
Uwage zwraca wicksza gestos¢ siatki w obszarach spodziewanej wysokiej zmiennos$ci
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wyznaczanych parametréw przeptywu. Do takich obszaréw zalicza si¢ migdzy innymi:
krawedz natarcia i krawedz sptywu skrzydta i usterzenia, okolice wlotow 1 wylotéw z silnikow,
nosek kadtuba, gondole podwozia gtéwnego, prowadnice klap, kierownice aerodynamiczne,
obszar potaczenia skrzydla z kadlubem oraz obszary znacznej zmiany krzywizny powierzchni.

l

i
v

Y

P

N
it
v

przelotowej (wariant nr 1).

W obszarze otaczajacym dany ptatowiec wygenerowano siatke niestrukturalng. Wielkos¢
siatki obliczeniowej dla samolotu Tu-154M w konfiguracji przelotowej wynosita ok. 9.3 min
komorek, a dla samolotu w konfiguracji do ladowania ok. 18 mln komoérek. Wokot $cian bryty
samolotu wygenerowano 5 warstw komorek pryzmatycznych symulujagcych warstwe
przyscienng. Grubo$¢ pierwszego elementu siatki (0.6 mm) odpowiadala parametrowi
turbulencji y+ z zakresu <30 — 200>, co jest zalecane dla zastosowanego modelu turbulencji
Spalart-Allmaras. Model ten przyjety jest za standard w analizach optywoéw zewngtrznych,
szczegOlnie w zakresie liczb Reynoldsa uzywanym w lotnictwie [1].

W opracowanych modelach na powierzchni ptatowca zastosowano warunek brzegowy
WALL - $ciana z warunkiem rozwoju turbulencji standard wall function. Na tylnej $cianie



domeny zatozono warunek PRESSURE OUTLET, a na pozostalych $cianach domeny:
przedniej, gornej, dolnej i bocznej - warunek pola dalekiego przeptywu: PRESSURE FAR
FIELD. Powierzchni¢ wlotu i wylotu z silnikow samolotu Tu-154M przygotowano na potrzeby
wyznaczenia wptywu zespotu napgdowego na charakterystyki aerodynamiczne samolotu.

Rys. 5. Model powierzchniowy samolotu Tu-154M
w konfiguracji do ladowania (wariant nr 3).

Na rysunku nr 5 przedstawiono model powierzchniowy samolotu Tu-154M w
konfiguracji do ladowania — klapy wychylone na 6w = 36° sloty wysunigte, podwozie
wypuszczone. Geometria wychylonych klap 1 wypuszczonych slotow oraz podwozia zostata
odtworzona na podstawie rzeczywistego samolotu z wykorzystaniem metod inzynierii
odwrotnej. Rysunek nr 6 przedstawia ggstos¢ oraz szczegdty opracowane;j siatki obliczeniowe;.
Na uwage zwraca fakt, uwzglednienia szczelin zarowno w przypadku slotow, jak i klap.
Konieczno$¢ zamodelowania dodatkowych szczegdtéw geometrii samolotu spowodowata
znaczacy wzrost ilosci komorek siatki obliczeniowe;.
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Rys. 6. Gestos¢ siatki obliczeniowej na ptatowcu samolotu Tu-154M w konfiguracji do
ladowania (wariant nr 3).

W celu okreslenia uszkodzen skrzydta oraz przygotowania siatki obliczeniowej do analiz
samolotu Tu-154M w konfiguracji do lagdowania z urwang koncowka lewego skrzydta
skorzystano z dokumentacji fotograficznej wraku samolotu oraz informacji dotyczacych
uszkodzen skrzydta. Na podstawie dostgpnych informacji zatozono, ze urwana badz
uszkodzona zostata koncowka lewego skrzydla o rozpietosci 6 m i powierzchni 17.85 m?
(rysunek nr 7 i 8). Nastepnie w modelu powierzchniowym samolotu Tu-154M w konfiguracji
do ladowania dokonano modyfikacji polegajacej na usunigciu koncoéwki lewego skrzydta o
rozpigtosci 6 m. W kolejnym etapie prac korzystajac z przygotowanego modelu
powierzchniowego zaprezentowanego na rysunku nr 9 przygotowano model obliczeniowy do
numerycznych analiz aerodynamicznych.
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Rys. 7. Wyznaczenie miejsca uszkodzenia lewego skrzydta samolotu Tu-154M.

28.58 m?2
(15.88%)

17.85 m2
(9.92%)

46.43 m?
(25.8%)

Obrys koncowki
plata ktora zostata
znaleziona w catosci

Rys. 8. Wyznaczenie rozpigtosci 1 powierzchni urwanej koncowki lewego skrzydia
samolotu Tu-154M.
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Rys. 9. Model powierzchniowy samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania
z urwang koncéwka lewego skrzydta o rozpigtosci 6 m (wariant nr 4).

W celu umozliwienia analizy wplywu poszczegdlnych zespotéw konstrukcyjnych
samolotu na uzyskiwane charakterystyki aerodynamiczne, opracowane modele obliczeniowe
samolotu Tu-154M podzielono na odpowiednie strefy, ktore zostaly zaprezentowane na
rysunkach nr 10 1 11. W sktad stref obliczeniowych wchodza:

— zespoty konstrukcyjne samolotu: kadtub, skrzydlo, statecznik pionowy, statecznik
poziomy, silniki, podwozie;

— powierzchnie sterowe oraz elementy mechanizacji skrzydla: stery wysokosci, ster
kierunku, lotki, sloty, klapy, przerywacze, spoilery.
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Rys. 10. Podziat powierzchni samolotu Tu-154M w konfiguracji przelotowej na odpowiednie
strefy obliczeniowe.
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[ GEAR_FRONT GEAR_MAIN

Rys. 11. Podzial powierzchni samolotu Tu-154M w konfiguracji do lagdowania na
odpowiednie strefy obliczeniowe.

Podczas wykonywania numerycznych analiz aerodynamicznych przyjeto nastepujace
zatozenia:

— przeplyw jest stacjonarny 1 ustabilizowany, czyli za ptatowcem nie pojawia si¢ Sciezka
wirow Karmana, ani zadna inna niestacjonarna struktura w przeplywie;

— warunki lotu odpowiadajg zerowej wysokos$ci (na poziomie morza) wedlug atmosfery
wzorcowej: cisnienie p=101325 Pa, temperatura T=288.15 °K, oraz gestos¢ powietrza
p=1.225 kg/m?;

— predkos¢ lotu wynosi: V=283 km/h, co odpowiada liczbie Macha Ma=0.23.
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Ponadto jako parametry odniesienia przyjeto:

— powierzchnie ptata S = 180 m?;

— dhlugos$¢ sredniej cigciwy aerodynamicznej SCA = 5.28 m;

— rozpigto$¢ samolotu b =37.55 m;
PotoZenie bieguna momentu aerodynamicznego znajdowalo si¢ na plaszczyznie symetrii
samolotu w punkcie odpowiadajacym rzutowi punktu %4 SCA na tg ptaszczyzne.

MAC of 81 2 = =

N
LI ;
\\ % iy ‘\ /
MAC of 51+82 "'\"_"_‘—'i‘f
\ b A
L2 \
b '

L1___8S2
(L1+L2) ~ (S1+82) A Y

Rys. 12. Sposdb wyznaczenia $redniej cigciwy aerodynamicznej samolotu Tu-154M.

5. Wyniki ilosciowe numerycznej analizy aerodynamicznej samolotu Tu-
154M.

Na rysunkach nr 13 + 24 przedstawiono poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych
uzyskanych dla nastepujacych konfiguracji samolotu Tu-154M:
— CFD wariant 1 — samolot w konfiguracji przelotowe;j;
— CFD wariant 2 — samolot w konfiguracji przelotowej bez usterzenia poziomego;
— CFD wariant 3 — samolot w konfiguracji do lgdowania;
— CFD wariant 4 — samolot w konfiguracji do ladowania z urwang koncoéwka lewego
skrzydta o rozpigtosci 6 m;
— CFD wariant 5 — samolot w konfiguracji do ladowania z urwang koncoéwka lewego
skrzydta o rozpigtosci 6 m oraz wychylong lotka na 20° i przerywaczem na 45° na
prawym skrzydle.

W celu weryfikacji poprawno$ci wynikow analiz numerycznych poréwnano je z wynikami
otrzymanymi w trakcie badan doswiadczalnych w tunelu powietrznym matych predkosci
Wojskowej Akademii Technicznej. Badania przeprowadzono dla modelu skali 1:50 dla
ci$nienia dynamicznego =250 Pa, predkos¢ przeptywu v=20.2 m/s co odpowiadalo
Re=138000 [6]. Na charakterystykach przedstawiono wyniki uzyskane dla modelu samolotu
Tu-154M w konfiguracji przelotowej, ktore zostaty oznaczone literami WT.
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Rys. 13. Poréwnanie warto$ci wspotczynnika sity oporu Cxa w funkcji kata natarcia o
dla samolotu Tu-154M; Ma=0.23.
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Rys. 14. Porownanie wartosci wspotczynnika sity no$nej Cza w funkcji kata natarcia a
dla samolotu Tu-154M; Ma=0.23.

15




Na charakterystyce wspotczynnika sity oporu przedstawionej na rysunku nr 13, najwigksze
réznice mozna zauwazy¢ pomie¢dzy wartosciami uzyskanymi dla wariantu 1 i 3. Dla samolotu
w konfiguracji do ladowania uzyskiwane wartosci oporu sg zdecydowanie wigksze. Ponadto
przesunigciu w stron¢ nizszych wartosci kata natarcia o ulegta wartos¢ Cxamin. Natomiast
utrata koncoéwki skrzydta ma porownywalnie niewielki wptyw na przebieg charakterystyki
wspolczynnika sity oporu.

Na charakterystyce wspodtczynnika sity nosnej (rysunek nr 14) najwigksze rdéznice réwniez
wystepuja pomiedzy wartoSciami uzyskanymi dla wariantu nr 1 1 3. Dla samolotu w
konfiguracji do ladowania z wychylonymi klapami i wysuni¢tymi slotami oraz podwoziem
uzyskano znaczacy przyrost uzyskiwanych wartos$ci wspotczynnika sity no$nej w prawie catym
zakresie analizowanych katéw natarcia. Wzrosta warto§¢ Czamax oraz krytycznego kata
natarcia ox. Ponadto porownujac wyniki otrzymane dla wariantu samolotu w konfiguracji do
ladowania z niezniszczonym skrzydlem oraz wariantu samolotu w konfiguracji do ladowania z
urwang koncoéwka lewego skrzydta o rozpigtosci 6 m uzyskano ok. 10% spadek wartosci sity
nos$nej dla kata natarcia a=10°.
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Rys. 15. Porownanie wartosci wspdtczynnika momentu pochylajagcego Cm w funkcji kata
natarcia o dla samolotu Tu-154M; Ma=0.23.
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Rys. 16. Poré6wnanie biegunowej samolotu Tu-154M; Ma=0.23.
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Rys. 17. Porownanie charakterystyk aerodynamicznych Cm = f(Cza)
dla samolotu Tu-154M; Ma=0.23
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Rys. 18. Poréwnanie doskonalo$ci aerodynamicznej samolotu Tu-154M; Ma=0.23.

Porownujac charakterystyki wspotczynnika momentu pochylajacego w funkcji kata
natarcia (rysunek nr 15) oraz wspodtczynnika momentu pochylajacego w funkcji wspotczynnika
sity nosnej (rysunek nr 17) mozna zauwazy¢, ze dla wariantow nr 1, 3 1 4 nachylenie
otrzymanych krzywych jest bardzo zblizone. Dla analizowanego bieguna momentu
aerodynamicznego (25% SCA) samolot jest stateczny statycznie w prawie calym zakresie
analizowanych katow natarcia. Dla wariantu samolotu w konfiguracji przelotowej w zakresie
katow natarcia o = 18° + 26° 1 a = 34° + 42.7° samolot staje si¢ niestateczny statycznie.
Natomiast dla wariantu nr 2 zanotowano najwi¢ksza réznice w nachyleniu krzywej. Jest to
spowodowane brakiem usterzenia poziomego w tym wariancie obliczeniowym samolotu.
Urwanie koncowki lewego skrzydla o rozpietosci 6 m zmniejszyto stateczno$¢ samolotu,
aczkolwiek w dalszym ciggu samolot jest stateczny statycznie w kanale podtuznym.

Przebieg biegunowej samolotu (rysunek nr 16) uzyskany dla poszczegolnych
analizowanych wariantow samolotu Tu-154M odzwierciedla wcze$niej opisane réznice w
wartosciach wspotczynnika sity oporu oraz sity nosne;.

Na rysunku nr 18 przedstawiono wykres doskonatos$ci aerodynamicznej samolotu Tu-
154M. Dla wariantu samolotu w konfiguracji przelotowej bez usterzenia poziomego uzyskano
najwickszg warto$¢ doskonatosci aerodynamicznej. Znaczne mniejsze wartosci doskonatosci
aerodynamicznej otrzymano dla wariantu samolotu w konfiguracji do lgdowania.
Spowodowane jest to wickszym przyrostem wartosci wspdtczynnika sity oporu w poréwnaniu
do przyrostu wartos$ci wspotczynnika sity nosnej. Natomiast dla wariantu nr 4 w porownaniu z
wariantem nr 3 uzyskano niewielki spadek warto$ci doskonatosci acrodynamicznej w zakresie
katow natarcia o = -2° + 36°.
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Rys. 19. Porownanie warto$ci wspotczynnika momentu przechylajacego Ci w funkcji kata
natarcia o dla samolotu Tu-154M; Ma=0.23.
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Rys. 20. Porownanie wartosci wspotczynnika momentu odchylajacego Cn w funkcji kata
natarcia a dla samolotu Tu-154M; Ma=0.23.
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Najwigkszy wplyw urwania koncowki lewego skrzydta o rozpigtosci 6 m mozna zauwazy¢
na charakterystykach wspolczynnika momentu przechylajacego Ci (rysunek nr 19) oraz
wspoOtczynnika momentu odchylajacego C, (rysunek nr 20). Urwanie koncéwki skrzydta
powoduje powstanie zarowno momentu przechylajacego, jak rowniez momentu odchylajacego.
Jednakze dla matych katow natarcia momenty przechylajacy oraz odchylajacy powstajace w
wyniku utraty koncowki lewego skrzydta o rozpigtosci 6 m moga by¢ zniwelowane poprzez
wychylenie na prawym skrzydle lotki 1 przerywacza. Uzyskane wyniki sg zgodne z
przedstawionymi w literaturze dotyczacej przedmiotowego zagadnienia [8, 10].

Uwage zwraca duza zgodno$¢ otrzymanych wynikow z wynikami uzyskanymi w trakcie
badan do$wiadczalnych w tunelu powietrznym. Swiadczy to o poprawnosci opracowanego
modelu numerycznego samolotu Tu-154M na potrzeby analizy aerodynamicznej. Ewentualne
réznice w warto$ciach poszczegdlnych wspdlczynnikéw aerodynamicznych wynikaja
bezposrednio ze specyfiki prowadzonych badan doswiadczalnych, migdzy innymi z réznych
wartosci liczb kryterialnych.

Na rysunkach nr 21 + 24 przedstawiono wyniki ilosciowe uzyskane w trakcie numerycznej
analizy aerodynamicznej samolotu Tu-154M w optywie niesymetrycznym. Na
charakterystykach wspoétczynnika sity oporu, wspdtczynnika sity bocznej oraz wspotczynnika
momentu odchylajacego w funkcji kata §lizgu mozna zauwazy¢, ze wptyw urwania koncoéwki
lewego skrzydta o rozpigtosci 6 m na ich przebieg jest niewielki. Najwickszy wptyw
obserwujemy na charakterystyce wspotczynnika momentu przechylajacego.
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Rys. 21. Poréwnanie warto$ci wspolczynnika sity oporu Cxa w funkcji kata $lizgu f3
dla samolotu Tu-154M; Ma=0.23.

20



w
(V)]

[V,

0,00 |
Cya &V 5 2 2 3b
-0,05 N
N\
0,10 AR

-0,15 \

-0,20

-0,25 \\\

-0,30 N

=
[y
(%]

/V

-0,35 S

-0,40 -

—CFD wariant 3
——CFD wariant 4

-0,45

Rys. 22. Poréwnanie wartosci wspotczynnika sity bocznej Cya w funkcji kata $lizgu 8
dla samolotu Tu-154M; Ma=0.23.
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Rys. 23. Poréwnanie warto$ci wspotczynnika momentu przechylajacego Ci w funkcji
kata $lizgu B dla samolotu Tu-154M; Ma=0.23.
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Rys. 24. Poréwnanie wartosci wspolczynnika momentu przechylajacego Cn w funkcji
kata $lizgu B dla samolotu Tu-154M; Ma=0.23.

6. Analiza wplywu podzespolow platowca samolotu Tu-154M na uzyskiwane
charakterystyki aerodynamiczne.

Na rysunkach nr 25 + 27 przedstawiono wplyw podzespoldw ptatowca na wartos¢
poszczegb6lnych wspotczynnikéw aerodynamicznych. W przypadku wspoétczynnika sity oporu
(rysunek nr 25) gtownymi Zrédtami oporu sg skrzydlo i kadlub. Udziat ptata, kadtuba i
usterzenia poziomego w catkowitej warto$ci wspotczynnika sity oporu ro§nie wraz ze wzrostem
wartosci bezwzglednej kata natarcia. Udziat plata nosnego w wielkosci wspdiczynnika sity
nosnej (rysunek nr 26) jest duzy i dla dodatnich katéw natarcia do 0=20° przekracza 70%.
Natomiast udziat kadtuba w tym przedziale katow natarcia dochodzi do ok. 15% catkowitej
warto$ci wspotczynnika sity no$nej. Proporcje te zmieniajg si¢ wraz ze zmiang kata natarcia.
Natomiast z charakterystyk wspotczynnika momentu pochylajacego (rysunek nr 27) mozna
odczyta¢ rozstateczniajacy wpltyw kadluba oraz duzo wickszy wplyw dostateczniajacy
statecznika poziomego. Warto$¢ wspotczynnika momentu pochylajacego pochodzaca od steru
wysokosci jest zdecydowanie mniejsza. W zakresie katow natarcia a=-10°+ 16°
obserwujemy dostateczniajacy wpltyw skrzydta samolotu.
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Rys. 25. Sktadowe wspotczynnika sity oporu aerodynamicznego w funkcji kata natarcia od
poszczegolnych stref podzialu geometrii ptatowca samolotu Tu-154M.
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Rys. 26. Sktadowe wspolczynnika sity no$nej w funkcji kata natarcia od poszczegolnych stref

podziatu geometrii ptatowca samolotu Tu-154M.

23




Tu-154M
ANSYS Fluent RANS S-A
Ma=0.23 (V=283 km/h)

1
08} \

WP

0.4 ; \ /

0.2

Cm

Net
aileron
elevator
engine
flap

horiz_stab
rudder
spoiler
vert_stab
B wing

(
d
I

_061111lllllllllllllllllll!

-60 -40  -20 20 40 60

0
alpha

Rys. 27. Sktadowe wspotczynnika momentu pochylajacego w funkcji kata natarcia od
poszczegolnych stref podzialu geometrii ptatowca samolotu Tu-154M.
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Rys. 28. Procentowy udziat poszczegodlnych stref podzialu geometrii ptatowca samolotu
Tu-154M w catkowitej wartosci wspotczynnika oporu dla kata natarcia a=2.7° 1 0=6.7°.
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Na rysunku nr 28 przedstawiono procentowe udzialy poszczegdlnych stref podziatu
geometrii ptatowca w catkowitej wartosci wspotczynnika sity oporu odpowiednio dla kata
natarcia 2.7° 1 6.7°. Wraz ze wzrostem kata natarcia odnotowano niewielki wzrost
procentowego udziatu skrzydta w calkowitej warto$ci wspotczynnika sity oporu z 31% dla
0=2.7° do 34% przy 0=6.7°. Jest to spowodowane przyrostem sity nos$nej oraz oporu
interferencyjnego. Natomiast dla usterzenia pionowego odnotowano spadek procentowego
udzialu w catkowitej wartosci wspotczynnika sity oporu z 17% dla 0=2.7° do 12% przy 0=6.7°.
Zaréwno dla kata natarcia 0=2.7°, jak i dla 0=6.7° najwiekszy udzial w catkowitej wartosci
wspotczynnika sity oporu ma skrzydto.

Z kolei na rysunku nr 29 przedstawiono procentowy udziat poszczegdlnych elementow
samolotu w sile oporu aerodynamicznego w funkcji kata natarcia dla samolotu Tu-154M.
Najwickszy udziat w catkowitej warto$ci sity oporu ma skrzydto oraz kadtub. Natomiast w
zakresie matych katéw natarcia znaczacy udziat w catkowitej sile oporu ma dodatkowo
usterzenie pionowe oraz gondole silnikowe. Udziaty poszczegdlnych elementéw samolotu
zmieniajg si¢ wraz ze zmiang kata natarcia. Z wykresu procentowego udziatu poszczegolnych
elementéw samolotu w sile nos$nej (rysunek nr 30) mozna odczytaé, ze udzial ptata nosnego
jest najwiekszy 1 dla katow natarcia a = 0° + 20° przekracza 70%. Ponadto w wartosci sity
nos$nej calego samolotu wystepuje znaczacy udziat kadluba oraz usterzenia poziomego.
Najwigksze zmiany procentowych udziatow poszczegdlnych elementéw samolotu zardowno w
sile oporu jak i w sile no$nej wystepuja w okolicach zerowego kata natarcia.
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Rys. 29 Procentowy udziat poszczegdlnych elementoéw samolotu w sile oporu
aerodynamicznego w funkcji kata natarcia dla samolotu Tu-154M; Ma=0.23.

25



Tu-154M CFD RANS(S-A) lift percentage

mwing

myert_stab

m spoiler
rudder

M horiz_stab
fuselage
flap

® engine

H elevator

o aileron

% of lift

-37 -27 -17 -7 3 15 25 35

alpha

Rys. 30 Procentowy udziat poszczegdlnych elementéw samolotu w sile nosnej w funkcji
kata natarcia dla samolotu Tu-154M; Ma=0.23.

7. Wyniki jakoSciowe numerycznej analizy aerodynamicznej samolotu Tu-
154M.

Na rysunkach nr 31 + 42 zaprezentowano jako$ciowe poréwnanie wynikow uzyskanych
dla wybranych katéw natarcia w postaci mapy ci$nien z naniesionymi liniami pradu na
powierzchni platowca. Ze wzgledu na dos$¢ szeroki zakres katéw natarcia przyjety w
obliczeniach, zdecydowano si¢ na krotki czas catkowania linii pradu, tylko w kierunku
przepltywu. W zwigzku z tym sg one kroétkie, a ich dtugos¢ odpowiada proporcjonalnie $redniej
predkosci na catkowanym obszarze. Linie pradu nabraty cech upodabniajgcych je do nitek
uzywanych w wizualizacji nitkowej w aerodynamice eksperymentalnej. Dzigki temu mozna
obraz pola przeptywu interpretowa¢ podobnie do obrazéw we wspomnianej wyzej metodzie.
Zaprezentowana metoda wizualizacji ma t¢ zaletg, Ze laczy informacje o ci$nieniu w danym
obszarze ptatowca (lub rozktadem dowolnej innej skalarnej wielkosci fizycznej) z predkoscia 1
kierunkiem przeptywu w tym obszarze.
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Rys. 31. Zobrazowanie zmian rozktadu ci$nienia oraz przebiegu linii pradu na powierzchni

ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji przelotowej dla a = -35.3° =~ 0.7°.
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Rys. 32. Zobrazowanie zmian rozktadu ci$nienia oraz przebiegu linii pradu na powierzchni
ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji przelotowej dla o =4.7° + 40.7°.
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Rys. 33. Zobrazowanie zmian rozktadu ci$nienia oraz przebiegu linii pradu na gornej
powierzchni ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania dla o =-35.3° = 0.7°.
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Rys. 34. Zobrazowanie zmian rozktadu ci$nienia oraz przebiegu linii pradu na gornej
powierzchni ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania dla o =4.7° +~ 40.7°.

a=-353

a=-293

Tu-134M *PL-102", landing cont., Scan 30
ARSYS Fiueett RANS 54
Mas0. 83

i
;

.
EH R

Tu-134M *PL-102", landing cont., Scan 30
5 Pt RANS 5-4
203 Ve i) z

§E

i
H

.
EH R

a=-19.3

i
H

.
EH R

Tu-134M *PL-102", landing cont., Scan 30
5 Pt RANS 5-4
205 (V=283 kmih)

4]

=

i
H

.
EH R

oa=-15.3

a=-93

Tu-134M *PL-102", landing cont., Scan 30
ARSYS Fiueett RANS 54
203 (Ve283 kmih}

=183 120

i
H

.
EH R

Tu-134M *PL-102", landing cont., Scan 30

ARSYS Fiueett RANS 54

Ma=0 203 IME! kmih)
4

i
H

.
EH R

a=-53

31




i
i
i
i

M
PR
M
PR

Rys. 35. Zobrazowanie zmian rozktadu ci$nienia oraz przebiegu linii pradu na dolne;j
powierzchni ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania dla o =-35.3° = 0.7°.
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Rys. 36. Zobrazowanie zmian rozktadu ci$nienia oraz przebiegu linii pradu na dolne;j
powierzchni ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania dla o =4.7° +~ 40.7°.
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Rys. 37. Zobrazowanie zmian rozktadu ci$nienia oraz przebiegu linii pradu na gornej
powierzchni platowca samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania z urwang
koncoéwka skrzydta o rozpigtosci 6 m dla o =-35.3° + 0.7°.
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Rys. 38. Zobrazowanie zmian rozktadu ci$nienia oraz przebiegu linii pradu na gorne;j

powierzchni ptatowca samolotu Tu-154M

w konfiguracji do ladowania z urwang

koncowka skrzydta o rozpietosci 6 m dla o = 4.7° + 40.7°.
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Rys. 39. Zobrazowanie zmian rozktadu ci$nienia oraz przebiegu linii pradu na dolnej
powierzchni platowca samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania z urwang
koncowka skrzydta o rozpietosci 6 m dla o =-35.3° + 0.7°.
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Rys. 40. Zobrazowanie zmian rozktadu ci$nienia oraz przebiegu linii pradu na dolnej
powierzchni ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania z urwang
koncowka skrzydta o rozpietosci 6 m dla o = 4.7° + 40.7°.
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Rys. 41. Zobrazowanie zmian rozktadu ci$nienia oraz przebiegu linii pradu w obszarze lotki
na prawym skrzydle samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania z urwang

koncowka lewego skrzydta o rozpigtosci 6 m dla o =-35.3°+ 0.7°.
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Rys. 42. Zobrazowanie zmian rozktadu ci$nienia oraz przebiegu linii pradu w obszarze lotki
na prawym skrzydle samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania z urwana
koncowka lewego skrzydta o rozpigtosci 6 m dla o =4.7° + 40.7°.

Na rysunkach nr 43 + 54 przedstawiono zobrazowanie obszarow oderwan oraz przebiegu
linii pradu na powierzchni ptatowca samolotu Tu-154M. Obszary oderwania czyli obszary
przeptywu wstecznego zobrazowano przy pomocy sktadowej wspodtczynnika tarcia wzdtuz osi
samolotu. Obszary kolorowania zostaly obcigte tak, by pokolorowac tylko te powierzchnie,
gdzie przeptyw odbywa si¢ w kierunku przeciwnym do kierunku przeptywu niezaburzonego.
Powstawanie takich obszaréw $wiadczy o oderwaniu przeptywu, ale trzeba uwaza¢ podczas
wyciggania wnioskéw, poniewaz obszary przeptywu wstecznego powstaja rowniez w
okolicach nawietrznych punktow spigtrzenia, ktore na powierzchniach no$nych przy wysokich
katach natarcia moga przesuwac si¢ mocno do tyhu ptata.

Na zaprezentowanych rysunkach mozna odczytaé, ze wraz ze zwigkszaniem kata natarcia
rosnie obszar podci$nienia na gornej powierzchni skrzydla oraz obszar nadci$nienia na jego
dolnej powierchnii. Dla mniejszych katow natarcia obszar podci$nienia tworzy si¢ przy
krawedzi natarcia skrzydet. Wraz ze zwigkszaniem kata natarcia powigksza si¢ obszar
podci$nienia na powierzchni centroptata. Dla okoto krytycznych katow natarcia oderwanie
rozpoczyna si¢ na koncéwce skrzydla, co jest charakterystyczne dla skrzydia skosnego.
Widoczne jest dziatanie kierownic aerodynamicznych. W powietrzu sptywajacym w kierunku
koncowek skrzydet kierownice aerodynamiczne tworza wiry stabilizujagce samolot i
zapobiegajgce naglemu niesymetrycznemu oderwaniu, ktére mogloby doprowadzi¢ do
korkociggu. W konfiguracji przelotowej dla wyzszych katow natarcia oderwanie dodatkowo
wystepuje w okolicach $rodkowej czesci skrzydia i1 ostatecznie obejmuje cala jego
powierzchni¢. Oderwanie przeptywu na powierzchni usterzenia poziomego wystgpuje dopiero
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dla katow natarcia powyzej a = 30°. Wychylenie elementow mechanizacji skrzydta (slotow i
klap) powoduje zwigkszenie obszaréw podci$nienia na gornej powierzchni skrzydta. Powoduje
rowniez zmian¢ charakteru oderwania, ktore jest tagodniejsze i obserwowane jest dla wyzszych
katow natarcia. Urwanie koncéwki skrzydta wptywa na zmiang optywu oraz rozktadu cisnienia
na powierzchni uszkodzonego skrzydta. Natomiast zaobserwowano niewielki wplyw urwania
koncowki skrzydta na przebieg oderwania. Wychylenie lotki na 20° i przerywacza na 45°
powoduje zmian¢ oplywu koncoéwki skrzydla oraz jego wczesniejsze zerwanie. Na
przedstawionych rysunkach mozna zauwazy¢ wplyw zamodelowanych szczelin na oplyw
skrzydta 1 elementéw jego mechanizacji takich, jak sloty i klapy.
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Rys. 43. Zobrazowanie obszaréw oderwan oraz przebiegu linii pradu na powierzchni
ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji przelotowej dla a = -35.3° =+ 0.7°.

o=4.7 oa=10.7

oa=14.7 o=20.7
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Rys. 44. Zobrazowanie obszaréw oderwan oraz przebiegu linii pradu na powierzchni

ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji przelotowej dla a = 4.7° + 40.7°.
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Rys. 45. Zobrazowanie obszaréw oderwan oraz przebiegu linii pradu na gérnej powierzchni
ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania dla o = -35.3° + 0.7°.

oa=10.7

43




o=24.7 a=30.7

Rys. 46. Zobrazowanie obszaréw oderwan oraz przebiegu linii pradu na gérnej powierzchni
ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania dla a = 4.7° + 40.7°.
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Rys. 47. Zobrazowanie obszaréw oderwan oraz przebiegu linii pradu na dolnej powierzchni
ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania dla a =-35.3° <+ 0.7°.
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Rys. 48. Zobrazowanie obszaréw oderwan oraz przebiegu linii pradu na dolnej powierzchni
ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania dla o = 4.7° +~ 40.7°.
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Rys. 49. Zobrazowanie obszaréw oderwan oraz przebiegu linii pradu na gérnej powierzchni
ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania z urwana koncowka
lewego skrzydta o rozpigtosci 6 m dla o =-35.3° + 0.7°.
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Rys. 50. Zobrazowanie obszaréw oderwan oraz przebiegu linii pradu na gérnej powierzchni
ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania z urwana koncowka
lewego skrzydta o rozpigtosci 6 m dla o =4.7° + 40.7°.
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Rys. 51.Zobrazowanie obszaréw oderwan oraz przebiegu linii pradu na dolnej powierzchni
ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania z urwang koncowka
lewego skrzydta o rozpigtosci 6 m dla o =-35.3° + 0.7°.

o=4.7

oa=10.7

Tu-A54M “PL-102%, cond.,
&0 m ol lalt Ioal, Sean 10
ARSYE Phonrt HARE EA
Ma=0.203 (V=283 k]
.

Tu-A54M “PL-102%, cond.,
&0 m ol lalt Ioal, Sean 10
RSV Phonrt HARE B A
Ma=0.203 (V=283 k]
T [

‘Wall shear.1 |
-

Wadl shaar-1 |
Me

Wadl shaar-1 |
Me

Wadl shaar-1 |
Me

Wadl shaar-1 |
Me

50

o =40.7




o=34.7

A

ANEYS Flup

Rys. 52. Zobrazowanie obszaréw oderwan oraz przebiegu linii pradu na dolnej powierzchni
ptatowca samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania z urwang koncowka
lewego skrzydta o rozpigtosci 6 m dla o =4.7° + 40.7°.
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. 53. Zobrazowanie obszarow oderwan oraz przebiegu linii pragdu w obszarze lotki na
prawym skrzydle samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania z urwana

koncowka lewego skrzydta o rozpigtosci 6 m dla oo =-35.3° + -1.3°.
a=4.7

a=10.7

o=24.7

o=30.7
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Rys. 54. Zobrazowanie obszaréw oderwan oraz przebiegu linii pradu w obszarze lotki na
prawym skrzydle samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania z urwang
koncowka lewego skrzydia o rozpigtosci 6 m dla o =4.7° + 40.7°.

8. Whnioski i uwagi koncowe.

W trakcie prowadzonych prac wykonano szereg numerycznych analiz aerodynamicznych
dla réznych konfiguracji samolotu Tu-154M: przelotowej, z wychylonymi klapami i
wysunietymi slotami i podwoziem, z urwang koncéwka lewego skrzydta o rozpigtosci 6 m oraz
dodatkowo z wychylong lotkg na 20° i przerywaczem na 45° na prawym skrzydle. Analizy
numeryczne wykonano przy uzyciu metody objetosci skonczonych korzystajac ze
specjalistycznego oprogramowania oraz wysokowydajnego klastra obliczeniowego. Uzyskano
wyniki zarowno o charakterze iloSciowym jak i1 jako$ciowym. Okre§lono wartosci sity i
momentu aerodynamicznego w funkcji kata natarcia i kata $lizgu dla analizowanych wariantow
samolotu Tu-154M. Dla wybranych warunkéw lotu samolotu wyznaczono mapy cis$nien z
naniesionymi liniami pradu na powierzchni platowca oraz przedstawiono obszary oderwania
strumienia czyli obszary przeptywu wstecznego na jego powierzchni. Ponadto okre$lono
wpltyw poszczegbélnych zespoldw konstrukcyjnych samolotu na warto$¢ uzyskiwanej sity i
momentu aerodynamicznego. Duza zgodno$¢ uzyskanych wynikow analiz numerycznych z
wynikami badan doswiadczalnych §wiadczy o poprawnosci przyjetej metodologii badawcze;.
Okreslone charakterystyki aerodynamiczne zostang wykorzystane na etapie analizy ruchu
samolotu Tu-154M po utracie koncowki lewego skrzydta. Na podstawie analizy otrzymanych
wynikow obliczen wyciagnigto dodatkowe wnioski:

— korzystajac z metod Numerycznej Mechaniki Ptynow (Computational Fluid Dynamics)

mozna wyznaczy¢ charakterystyki aerodynamicznie samolotow transportowych;

53



numeryczne analizy aerodynamiczne mozna wykonywaé dla samolotow w skali
rzeczywistej;

modyfikacje modelu numerycznego sa prostsze i szybsze niz modelu skalowanego
samolotu przygotowanego do badan doswiadczalnych;

wydajno$¢ obliczeniowa wspodtczesnych komputeréw pozwala na zastosowanie analiz
RANS dla rozbudowanych modeli samolotow;

model numeryczny samolotu moze zosta¢ podzielony na strefy, z ktorych tatwiej
otrzyma¢ wyniki czastkowe niz w przypadku badan doswiadczalnych w tunelu
aerodynamicznym,;

w trakcie prowadzonych analiz numerycznych wystgpowaly problemy z
modelowaniem turbulizacji przeptywu i procesu oderwania;

korzystanie z metod numerycznej mechaniki plynow wymaga duzego doswiadczenia i
umiejetnosci zarowno w zakresie przygotowania modelu do obliczen, jak réwniez
krytycznej analizy uzyskiwanych wynikow.

Na zakonczenie nalezy zaznaczy¢, ze przeprowadzone badania dostarczyly istotnych

zagadnien, ktorych realizacja jest niezbedna na etapie analizy zdarzen zwigzanych z
wypadkiem lotniczym samolotu Tu-154M.
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AERODYNAMIC MODELING PROCESS OF TU-154M AIRPLANE
USING COMPUTATIONAL FLUID DYNAMICS METHODS.

Aleksander OLEINIK', Eukasz KISZKOWIAK!, Adam DZIUBINSKI?

"Military University of Technology, Faculty of Mechatronics and Aerospace,
Institute of Aviation Technology, Warsaw
’Institute of Aviation, Aerodynamic Department, Warsaw

Abstract. In following paper a computational fluid dynamic analysis of Tu-154M airplane have
been presented. A numerical calculations using finite volume method implemented in
specialized software were performed. A method of preparing a numerical model of airplane and
aerodynamic analysis methodology have been presented. During research an influence of
particular structural parts of airplane on aerodynamic characteristics have been analyzed. A
results have been shown in the graphs form of aerodynamic force and moment components as
function of angle of attack and slip angle. Moreover, the qualitative results of a flow around the
airplane body have been presented.

Keywords: mechanics, aerodynamics, computational fluid dynamics.
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