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Abstrakt

Tato diplomova prace naznacuje jakym zptsobem je mozné pouzit modifikovanou teorii
nosné ¢ary ii pfedbézném aerodynamickém navrhu kluzdku. Je ukézano, ze lze dosdhnout
pomérné presnych vysledkd, pfi mensi vypocetni naroc¢nosti ve srovnani s CFD metodami.

Abstract

This master thesis shows, how can be the modified lifting line theory used for preliminary
glider design an for wing loads determination. It is shown, that relatively accurate results
can be obtained at less computational cost in comparison with CFD methods
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Kapitola 1

Uvod

1.1 Historicky vyvoj teorie nosné cary [1]

Vznik a praktické pouziti linearni teorie nosné ¢ary se datuje okolo roku 1911. V té dobé
ubéhlo jiz osm let od prvniho letu motorového letadla vyrobeného bratfi Wrightovymi. Ti
sice svou konstrukci dimenzovali na Sestinasobek celkové vahy avSak presny prubéh zatizeni
od vzdusnych sil jim nebyl zndm. V roce 1907 uverejiiuje F.W.Lanchester ve své knize
” Aerodynamics” teorii o virech na koncich kiidla.

Obrazek 1.1: Predstava k virové teorii kiidla z knihy F.W.Lanchestra [!]

F.W.Lanchester navstivil v roce 1908 L.Prandtla, ktery poté déle rozvijel virovou teorii
kiidla. Prvni publikaci uvefejnil Prandtl v roce 1911, vyvoj této teorie pokracoval do roku
1918. Béhem prvni svétové valky byla tato teorie pfedmétem valecného tajemstvi.

Po skoncéeni valky vydal Prandtl souhrn svych poznatki, ten byl uverejnén v roce 1923
jako NACA Report 116.



1.2 Vztah teorie nosné cary k praxi

Do doby uverejnéni teorie nosné ¢ary zalezelo stanoveni zatizeni od vzdusnych sil vice méné
na odhadu konstruktéra. Tomu odpovidaly i tvary tehdejsich konstrukci.

S prichodem teorie nosné ¢ary bylo mozné stanovit pomérné pfesné hledané zatizeni od
vzdus$nych sil. Pidorysné tvary kiidel odpovidaji predpokladiim pro feseni pomoci teorie
nosné cary.

Zakladni predpoklady pro feSeni pomoci teorie nosné cary
e Stihlost kridla A > 6
e spojnice ¢tvrtinovych bodt je primka kolmé na rovinu symetrie

e proudéni je neviskdzni, nestlacitelné

S prichodem rychlych letound za druhé svétové valky je nutné Fesit jevy souvisejici se
stlacitelnosti, které teorie nosné ¢ary nedokaze fesit. Pfesto je tato teorie nadale pouzivana
a poskytuje pomérné dobré vysledky do M = 0.6. [9]

Obrazek 1.2: Letoun P-51 mustang, kiidlo lichobéZnikového ptdorysu odpovida predpo-
kladm teorie nosné ¢ary.[12]

S prichodem proudovych letount se za¢inaji objevovat Sipova a pozdéji i delta kridla,
na kterd nelze pouzit teorii nosné ¢ary. Vznikaji proto dalsi analytické metody pro feseni



konkrétnich problémi. Pozdéji dochézi k rozvoji pocitacové techniky a ptvodni analytické
metody jsou nahrazovany panelovymi a CFD metodami. Tyto metody jsou schopny podat
informaci o zatizeni nejen po rozpéti, nybrz i po hloubce kiidla.Navic je lze pouzit i na
Uuplné obecnou geometrii.

Okolo roku 1950 zac¢ina dochézet k intenzivnimu rozvoji vyvoje kluzaku. Kiidlo kluzaku
vétsinou svym pudorysem a Stihlosti odpovidaji pfedpokladiim pro feseni pomoci teorie
nosné Cary. I pfes zna¢ny pokrok v této oblasti béhem poslednich padesati let ziistavaji u
kluzaku stale splnény predpoklady pro reseni touto teorii, protoze hlavni usili rozvoje tvori
vyvoj profilil a bézné pouzivané pudorysy kiidel kluzaktu poskytuji dobrou aerodynamickou
ucinnost.

1.3 Teorie nosné cary v soucasnosti

I pres znacny rozvoj numerickych vypocetnich metod neupadla teorie nosné Cary v zapo-
mnéni. Dnes predstavuje zakladni a léty provéreny postup pro stanoveni zatizeni u malych
sportovnich letadel a kluzakt. Hlavni vyhodou této teorie je jeji jednoduchost, nenaroénost
a dobra pfesnost. V soucasnosti se objevuji modifikace, které umoznuji fesit i obecnéjsi
geometrie, nebo uvazovat nelinearni vztlakové charakteristiky. [4]

1.4 Souradny systém

Neni-li uvedeno jinak, je pouzit pravotocivy souradny systém z nasledujiciho obrazku. Jeho
pocétek je umistén do ¢tvrtinového bodu profilu v roviné symetrie.

Obrézek 1.3: Pouzity soufadny systém



Kapitola 2

Uplna formulace zadani

2.1 Nekroucené kridlo

Teorie nosné ¢ary umoznuje resit rozlozeni vztlaku na kridle, jehoZz spojnice ¢tvrtinovych
bodt je pfiméa ¢ara. Hloubka profili v jednotlivych fezech se muze ménit, tim je mozné
dosdhnout rdznych padoryst kridla. Pokud je na tomto kridle pouzit jeden profil, ktery
je stejny ve vSech Tezech, hovoiime o kfidle nekrouceném. Takové kiidla byla pouzivana
predevsim v pocatcich letectvi, avSak z riznych aerodynamickych divodi se pozdéji zacala
pouzivat kridla kroucena.

Kiidlo s konstantni hloubkou Fezui predstavuje idedlni vstup pro feSeni rozloZeni
vztlaku. Protoze hloubka je ve vSech fezech stejné, bude pro vsechny fezy stejné i Reynold-
sovo ¢islo. Potom se vztlakova ¢ara pouzitého profilu neméni a je stejnd pro vSechny fezy.
Takové kiidlo umoznuje jednoduché feseni rozlozeni vztlaku a jednoduchou konstrukci, ale
soucasné vyniké nejvyssi hodnotou indukovaného odporu.

Kridlo s proménnou hloubkou fezu Snaha o sniZeni indukovaného odporu pfimého
kfidla s konstantni hloubkou vedla ke konstrukcim kiidel s proménnou hloubkou po rozpéti.
Z takovych kiidel poskytuje nejmensi indukovany odpor kfidlo elipsovitého ptidorysu. Prak-
ticky nejrozsifenéjsi je ale kiidlo lichobéznikového ptidorysu, protoze je vyrobné jednodussi,
nez k¥idlo elipsovitého ptidorysu. O aerodynamickych vyhodach a nevyhodach jednotlivych
feSeni pojednévaji nasledujici radky.

K#idlo lichobéZnikového pudorysu Vznikne, pokud je hloubka koncového fezu mensi,
nez hloubka kotenového fezu. V takovém ptipadé se mistni hloubky méni po rozpéti linearné
a s tim i Reynoldsovo ¢islo. Pokud jsou zndmy vztlakové cary v kofenovém a koncovém fezu
pro odpovidajici Reynoldsova ¢isla, je mozné predpokladat, ze vztlakové ¢ary v mezilehlych
fezech vzniknou linearni interpolaci téchto vztlakovych car.
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Obréazek 2.1: Pohled na kridlo lichobéznikového pidorysu

Kiidlo elipsovitého pudorysu znamené, Ze mistni hloubky odpovidaji hodnotam, které
se urci jako fezy elipsou. Hlavni osa takové elipsy predstavuje rozpéti, vedlejsi pak hloubku
v kofenovém fezu. Dilezité je, ze ptidorys sdm o sobé nemd tvar elipsy, protoze mistni
hloubky jsou vazany ke ¢tvrtinovému bodu. Reynoldsovo ¢islo se po rozpéti méni neline-
arné, proto interpolace vztlakovych ¢ar v jednotlivych fezech musi zohlednovat tento fakt.
Kridlo s takovym ptdorysem poskytuje téméf konstantni rozlozeni vztlaku po rozpéti. To je
nevyhodné pri prekroceni maximalniho soucinitele vztlaku kridla, protoze k poklesu vztlaku
dojde témér naraz.

1.5

-1.5 | | |
-6 -4 -2 0 2 4 6

Y [m]

Obrézek 2.2: Elipsovity ptidorys kiidla

2.2 Aerodynamicky kroucené kridlo

se nazyva takové kiidlo, na kterém jsou v riiznych fezech pouzity rtuzné profily. To je obvyklé
pro lichobéznikova kiidla, kdy se v koncovém fezu voli takovy profil, ktery dosdhne svého
maximalniho profilového soucinitele vztlaku pri vys$sim thlu nadbéhu, nez profil pouzity v
korenovém tezu. Toto opatieni dokaze castecné eliminovat nepfijemnou vlastnost nekrou-



cenych lichobéznikovych kridel, kdy dochazi k dosaZeni maximalniho soucinitele vztlaku v
fezech, ve kterych byvaji obvykle umisténa kiidélka. Pokud se tedy dostane nekroucené li-
chobéznikové do padu, obvykle nejsou kiidélka ticinna. V dalsi kapitole bude popsan zptisob
ziskani vztlakové v fezech mezi kofenovym a koncovym fezem.

2.3 Geometricky kroucené kridlo

se pouziva obvykle v pripadech, kdy aerodynamické zkrouceni nedokaze zajistit vhodné
padové vlastnosti, ale mlze byt pouzito i samostatné, bez aerodynamického krouceni. Pod-
stata geometrického krouceni spociva v natoceni profilu v daném fezu o urcity thel. Tento
se voli tak, aby koncovy profil pracoval na mensim thlu ndbéhu, nez korenovy profil.

—0.02

Obrézek 2.3: Bo¢ni pohled na kfidlo s geometrickym a aerodynamickym kroucenim

Je velmi dilezité uvazit fakt, ze na lichobéznikovém kiidle se ihel geometrického krou-
ceni jednotlivych fezu méni po rozpéti nelinedrné. K linedrni zméné thlu krouceni po rozpéti
dochézi pouze u kiidel s konstantni hloubkou fezu. Tato nelinedrni zména tthlu geometric-
kého krouceni mtuize vyznamné ovliviiovat vysledné rozlozeni vztlaku. Uvazujme kiidlo |,
jehoz body jsou zadany v absolutnich soufadnicich [z, y, z].

e Spojnice ¢étvrtinovych bodu méa soutradnice [0.25, y, 0]. Kazdy fez kiidla je skélovén a
natocen okolo této spojnice.

e Na normalizovanych a neotocenych kofenovych a koncovych profilech se uréi pora-
dové ¢&islo bodu o soutadnicich [0,0]. Cisla téchto bodii budou odpovidat bodiim na
nabéznych hranach u korenovych a koncovych fezu v absolutnich soufadnicich.

e Urdci se pruseciky —spojnice bodl na nabéznych hranich— s pozadovanymi rovinami
Glauertovych fezi. Tim vzniknou nové body GK; = [X,Y, Z|ck-

zak (Y) )

e Uhel geometrického krouceni v fezu se potom uréi jako ag(y) = arctg(m

Toto je nejsnadnéjsi postup stanoveni spravnych thlu krouceni v Glauertovych fezech s
vyuzitim vypocetni techniky. Nasledujici obrazek ukazuje, vyznamnost této nelinearity na
ptikladu dale zkoumaného kiidla EXAMPLE WING z [11].
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Obrazek 2.4: Porovnani linearni a skutecné zmény tthlu geometrického krouceni

Vyse uvedeny postup zjistovani thli geometrického krouceni je vztazeny ke krouceni
okolo spojnice ¢tvrtinovych bodd profil. V praxi pouzivana kiidla mohou byt z rtiznych
konstrukénich divoda kroucena okolo jinych bodtu. Potom je nutné postup nalezité poupra-
vit, aby vypoctené krouceni odpovidalo skutecnosti.

2.4 Kridla soucasnych kluzaku

P71i pohledu na pidorys kiidla kluzaku Discus je zfejmé, Ze jeho konstruktértim pro dosazeni
pozadovanych vykont a vlastnosti jiz nedostacovaly vyse uvedené tfi zakladni ptdorysy

vvvvvv
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Obrézek 2.5: Moderni kluzak DISCUS CS |
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V tomto konkrétnim ptipadé se ptidorys kiidla sklada ze tii lichobéznikovych segmentii.
V praxi se ale vyskytuji jesté komplikovanéjsi pidorysy, napiiklad rizné kombinace elipso-
vitych a lichobéznikovych segmenti, popripadé zcela obecné puadorysy.

2.5 Testovaci priklad

Jako testovaci priklad bylo zvoleno kiidlo z |

] NACA T.N.1269. Jde o kiidlo aerodyna-

micky i geometricky kroucené, jeho parametry jsou uvedeny v nasledujici tabulce.

Nazev EXAMPLE WING
Plocha kifdla S = 2.0801 m?
Rozpéti b=4.5752m
Hloubka kotfenového fezu cr = 0.6536 m
Hloubka koncového fezu cr = 0.2557T m
Krouceni koncového fezu ag, =—35°
Profil kofenového fezu NACA 4420
Profil koncového fezu NACA 4412
Re korenového fezu 4.7 -10°

Pro vypocet rozlozeni vztlaku na tomto kiidle je nutné znat vztlakové ¢ary ve vSech
Glauertovych fezech krfidla. Ty lze urcit jednim z néasledujicich postupt:

e urcit vztlakové ¢ary ve vSech fezech pro zkroucenou geometrii

e urcit vztlakové cary ve vSech fezech pro nezkroucenou geometrii a pii vypoctu vztlaku
odecitat thly zkrouceni od od thld nabéhu

12



e urcit vztlakové ¢ary v krajnich fezech segmentti, mezilehlé vztlakové ¢ary linearné
interpolovat,pii vypocétu vztlaku odecitat thly zkrouceni od od thld nédbéhu

Obrézek 2.6: Porovnani zkoumanych geometrii na kiidle EXAMPLE WING

2.6 Testovaci priklad - zkroucena geometrie

CAD systém pro kresleni trojrozmérnych objekt je nutny pro zjisténi geometrie v fe-
zech kiidla. Takovy systém musi umoznovat exportovat geometrii do zvoleného formatu.
Prakticky je mozné bud psit makra v komeréné dostupnych CAD systémech, nebo lze
vytvorit soubor funkci pro geometrické operace v néjakém programovacim jazyku. Jako
vhodny jazyk pro tento ukol byl zvolen GNU/octave, zejména pro rozsdhlou knihovnu
bézné pouzivanych matematickych funkci. Dopsanim malého poctu funkci vznikl systém
pro generaci trojrozmérné geometrie ve vSech fezech kiidla. Takto vznikld geometrie je
nasledné aerodynamicky analyzovana pomoci vhodné metody.

Program X-FOIL je svobodny software, 2-D panelova metoda, ktera je prakticky pou-
Zivan pro analyzu profili. Jeho velkou vyhodou je mozZnost skriptovéani, tj. vypocet probiha
automaticky podle pfedem danych pravidel, bez zasahu uzivatele. Takto je mozné rychle
realizovat vypocty znacného mnozstvi vztlakovych car.

Postup tedy sestava z nasledujicich krokt:

e zjisténi geometrie ve vSech pozadovanych fezech a export této geometrie
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2.7

urceni Reynoldsovych ¢isel v pozadovanych fezech
vypocet aerodynamickych charakteristik exportované geometrie v programu X-FOIL

zpracovani aerodynamickych charakteristik a sestaveni vztlakovych, odporovych a
momentovych ”ploch”

hledani rozlozeni vztlaku pomoci metody nelinearni nosné cary

Testovaci priklad - nezkroucena geometrie

Postup je téméi shodny jako v pfedchozim piipadé, ale exportovana geometrie neni zkrou-

cena.

2.8

Navic je nutné v kazdém fezu urcit tthel geometrického krouceni. Shrnuto:

zjisténi geometrie ve vSech pozadovanych fezech a export této geometrie

urceni Reynoldsovych ¢isel v pozadovanych fezech

urceni hld geometrického zkrouceni v pozadovanych fezech

vypocet aerodynamickych charakteristik exportované geometrie v programu X-FOIL

zpracovani aerodynamickych charakteristik a sestaveni vztlakovych, odporovych a
momentovych ”ploch”

hledani rozlozeni vztlaku pomoci metody nelinedrni nosné ¢ary s uvazovanim thla
geometrického zkrouceni

Testovaci priklad - nezkroucena geometrie, linearné in-
terpolované vztlakové cary

Oproti predchozim pripadim se neurcuji vztlakové ¢ary ve vSech pozadovanych fezech, ale
pouze v krajnich fezech segmentti. Vztlakové ¢ary mezi krajnimi fezy segmentu se urci
pomoci linearni interpolace krajnich vztlakovych ¢ar. Postup je tedy nasledujici:

zjisténi geometrie v kofenovém a koncovém fezu a export této geometrie

urc¢eni Reynoldsovych ¢isel v kofenovém a koncovém Fezu

urceni thlid geometrického zkrouceni v kofenovém a koncovém rezu

vypocet aerodynamickych charakteristik exportované geometrie v programu X-FOIL
linearni interpolace vztlakovych ¢ar ve vSech pozadovanych fezech

zpracovani aerodynamickych charakteristik a sestaveni vztlakovych, odporovych a
momentovych ”ploch”

hledani rozlozeni vztlaku pomoci metody nelinedrni nosné ¢ary s uvazovanim thla
geometrického zkrouceni

14



2.9 Testovaci priklad - porovnani vysledku

Vsechny tii vySe popsané zpusoby pfipravy vstupnich dat byly uskuteénény v GNU/octave.
Pripravena data byla zpracovana programem pro vypocet rozlozeni vztlaku s nelinearni
korekci. Vysledky shrnuji nasledujici obrazky, z nich je ziejmé, Ze vSechny metody pfipravy
vstupnich dat poskytuji piiblizné stejna vstupni data.

alpha = 4 deg
18 T T T T T T

1.5 B S e : . :
1.4 ; : - - B
1.3 R . R ]
120 S B S R o]
IS | | | | 8

_09b TR WA T N N— -
- ; ; I_)E)II:OIL roucena ometrie -
0.8 )T q roucen a(eome re — -
Og7l ; 7 ; nterpo ovahe vz ove cary — |

0.5 N
0.4+ N
0.3~ 8

0.2 | | | | |
0.1 | , | | f | | |

01 !
_0. l | | | l l | l |
. . 5 oo .

Obrazek 2.7: Ukazka vysledného rozlozeni vztlaku
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Obrézek 2.8: Porovnani jednotlivych vztlakovych ¢ar kiidla EXAMPLE WING

2.10 Zavér

Porovnanim vysledkd z obrazku 2.7 a 2.8 je mozné povazovat vSechny tii metody pii-
pravy vstupnich dat za rovnocenné pro pouziti na kiidle s lichobéZnikovymi segmenty. Pro
praktické pouziti je nejvyhodnéjsi metody s vyuzitim linedrni interpolace vztlakovych car.
Tato metoda je nenaroc¢na jak na vstupni data, tak na vypocetni vykon. Nasledujici obra-
zek predstavuje porovnani maximéalnich profilovych soucinitel vztlaku vzniklych linearni
interpolaci vztlakovych car a pfimym vypoctem z kroucené geometrie v programu X-FOIL.
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Obrazek 2.9: Porovnani maximalnich profilovych soucinitelti vztlaku
Jednotlivé maximalni profilové soucinitele vztlaku se sice lisi, avsak pfi porovnani roz-

lozeni vztlaku pfi maximalnim vztlaku kiidla je zfejmé, ze tento rozdil je téméf zanedba-
telny, na integralni charakteristice dle 2.8 témér neznatelny.
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Obrézek 2.10: Vysledné rozlozeni vztlaku pfi maximalnim souéiniteli vztlaku kiidla EXAM-
PLE WING

Jisty problém pfedstavuje nadhodnocovani soucinitele vztlaku v programu X-FOIL,
avsak tyto vstupy lze nahradit vstupy z méfeni v aerodynamickych tunelech. Pro nezvyklé
kombinace profilti, napfiklad z rtznych profilovych rodin, je pfesto vhodné provést kontrolu
spravnosti interpolovanych vztlakovych ¢ar s vyuzitim programu X-FOIL.
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Kapitola 3
Teorie nosné c¢ary - linearni reseni

Tato kapitola si neklade za cil detailni vysvétleni problému teorie nosné ¢ary kridla. To

vvvvvv

pojmy, které jsou nutné pro vypocet rozlozeni vztlaku na kiidle.

3.1 2D Cirkulace

Cirkulace je matematicky zptisob popisu idedlniho,nevazkého, nestlacitelného proudo-
vého pole okolo télesa. Je definovana jako

r = voo% ds (3.1.1)
A

Obrazek 3.1: Cirkulace okolo profilu [1]
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Dulezity je predevsim vztah mezi cirkulaci a vyslednou aerodynamickou silou. Pro ten se
vzil ndzev 7 Véta Kutta-Zukovského”. Protoze se uvazuje proudéni nevazké a nestlacitelné,
predstavuje vztlakova sila vyslednou aerodynamickou silu.

Véta Kutta-Zukovského
L =T p-vs (3.1.2)

3.2 3D cirkulace

Virové vlakno konstantni cirkulace Pfedstavuje mysSlenou ki¥ivku v prostoru, kterd
predstavuje spojnice mist s konstantni cirkulaci. P¥i vypoctu rozlozeni vztlaku kiidla je
toto vldkno obvykle umistovano do spojnice ¢tvrtinovych bodt mistnich hloubek, kteréd
musi byt po celém rozpéti prima.

Biot-Savartuv zakon byl pivodné odvozen pro popis elektromagnetického pole okolo
vodice. Pozdéji byl tento vztah pouzit pro popis rychlostniho pole okolo kridla, ve formé

vztahu
' dixr

vV = A
A |r|?

(3.2.1)

Superpozice virovych vlaken se provadi, aby bylo mozné piesné popsat rychlostni pole
okolo kridla. Pouziti virového vldkna s konstantni cirkulaci by vedlo k nekonecéné velkym

vvvvvv

pudorysy kridla.

Obrézek 3.2: Superpozice virovych vldken, pfevzato a upraveno z [3]
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3.3 Prandtlova rovnice nosné ¢ary kridla

Prandtl odvodil vztah popisujici vazbu mezi hledanym rozlozenim cirkulace I'(y) a vstup-
nimi parametry ktidla. Ty sestavaji z:

e ¢(y) mistni hloubky v zavislosti na poloze fezu

e a(y) mistni sklon vztlakové ¢ary v zavislosti na poloze fezu

e o 4(y) mistni aerodynamicky tihel ndbéhu v zavislosti na poloze fezu
Prandtlova rovnice ma tvar

L [edr dy
d-m- Voo Joldyr 1 —y

1
I' = §~Voo-c-a-[ozA+ (3.3.1)

Tato rovnice popisuje rozlozeni indukovanych rychlosti W; po rozpéti. Tyto indukované
rychlosti snizuji mistni tthly ndbéhu z hodnoty awnyg na hodnotu agg

L'xsin(o)

Obrazek 3.3: Urceni efektivniho thlu ndbéhu agp

Aerodynamicky tuhel nabéhu a4 je dan jako rozdil thlu nédbéhu a thlu nabéhu pii
nulovém vztlaku.

aa(y) = a(y) — ao(y) (3.3.2)
Mistni soucinitel vztlaku je pfimo tmérny aerodynamickému tthlu nadbéhu:
dCr
Cry) = H(y) aa(y) (3.3.3)

3.4 Glauertovo feseni Prandtlovy rovnice [3]

Glauert pouzil v rovnici 3.3.1 ndhradu

y = —-cos(0) (3.4.1)



Hledany priabéh cirkulace po rozpéti aproximoval pomoci ¢asti Fourierovy fady
T(0) = 21 Vo> Ay -sin(n-0) (3.4.2)
n
Po dalsich tpravach dle [3] ma vysledné rovnice tvar:

Z (sin(@) +p-n)-A,-sin(n-0) = p-as-sin(f) (3.4.3)

n

kde p pfedstavuje:

t-a
b= (3.4.4)
Pro urceni poloh jednotlivych fezil je mozné pouzit déleni s konstantnim prirtistkem
thlu. Pokud méame k#idlo rozdélit na n fezt, pak poloha i-tého fezu bude dana vztahem:
mei
0; = I (3.4.5)
Toto déleni je ve zbytku této prace pouzito jako jediné. Pokud mé byt zndma hodnota
soucCinitele vztlaku v roviné symetrie kiidla je nutné, aby pocet fezu byl lichy.

3.5 Maticové reseni Prandtlovy rovnice

Rovnici 3.4.3 je mozné pro pozadovany pocet fezli n zapsat v maticové podobé jako:

’S‘n,n x ‘A|n,1 = ‘B‘n,l (351)
Matice [S|, ,, je ur¢ena jako
(sin(01) +1-pq)-sin(1-60y) --- (sin(61)+mn-p1)-sin(n-6y)
(sin(fy) +1-pg) -sin(1-602) -+ (sin(f) +mn-pu2)-sin(n-60s)
IS, = : ' . (3.5.2)
(sin (0p) + 1 pyp) -sin(1-6,) -+ (sin(0,) +n-py)-sin(n-60y)
Matice [Al,, ; je urcena jako
Ay
Al = | (3.5.3)
Anp

Matice |B|,, ; je urcena jako

(11 - ay) -sinfy

B (3.5.4)

n,1 = .
(tn - @a,) - sinby,

Ukolem je nalezeni neznamych koeficienttt Fourierova rozvoje Aj ... A, To se provede
pomoci maticového poctu jako:

Al = ISl % Bl (3.5.5)
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Ze znamych koeficienttt Fourierova rozvoje A;p - -- A, je moZzné urcit mistni indukované
uhly nabéhu kazdého Glauertova fezu jako:
. sin(j - 0;
ai(f;) = Y A sin(; - 85) (3.5.6)

st sin(0;)

Pro urceni mistnich soucinitelti vztlaku v kazdém Glauertové fezu je nutné doplnit
vztahy pro jejich zavislost na aerodynamickém thlu nabéhu:

QEF = QWING — O (3.5.7)

a4 = QEF — Qo (3.5.8)

Potom je mozné urcit mistni soucinitel vztlaku v Glauertové rezu jako:

Cr(aa) = aa-a (3.5.9)
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Kapitola 4

Oprava na nelinearitu

4.1 Nutné vstupy do nelinearniho vypoctu

Pfi linearnim vypocétu je nutné znat v kazdém Glauertové fezu t¥i parametry:
e Uhel nulového vztlaku profilu
e sklon vztlakové ¢ary profilu
e maximaélni soucinitel vztlaku profilu

Obvykle se tyto parametry zadéavaji v mistech, kde se méni profilaz kiidla, naptiklad v
kofenovém a koncovém rezu. Pokud potfebné hodnoty nejsou znamy, ziskavaji se pomoci
linearni interpolace.

Pfi nelinearnim vypoétu je nutné pfifadit kazdému Glauertovu fezu vlastni vztlakovou
c¢aru. To se opét uskutecni pouzitim linearni interpolace. Tentokrat se ale provadi tfiroz-
mérné interpolace. Interpoluji se hodnoty soudinitele vztlaku v zavislosti na poloze fezu a
thlu nabéhu. Mizeme uvazovat kartézsky souradny systém s osami:

*y
o
.CL

Potom vstup do nelinearniho vypocétu bude tvorit jakousi plochu v tomto soufadném sys-
tému. Pro kazdy Glauertuv fez je mozné jednoduse urcit soucinitel vztlaku, ktery odpovida
danému thlu nadbéhu fezu. Pro praktické pouziti se jedna o vztlakové ¢ary, jejichz poloha
odpovida poloze fezu ve vysSe uvedeném souradném systému.
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CL [-1

alpha [degl

Obrazek 4.1: Vstup nutny pro nelinearni feseni - vztlakova plocha

4.2 Omezeni vstupnich dat

Vstupni data podléhaji uréitym omezenim, vstupy se do vypoctu zadavaji jako soufad-
nice bodt. Ty jsou zadavany od nejmensi hodnoty tthlu ndbéhu po nejvétsi.Pokud je potieba
znat hodnotu mimo zadané soufadnice, dopocte pomoci linearni interpolace. Jejich déleni
miize byt zaddno nepravidelné, avsak béhem vypoctu je déleni prevedeno na pravidelné,
kvuli rychlejsimu provadéni interpolaci.

Pfedevsim je nutno vzpomenout na rovnici 3.3.3 Z ni vyplyva, ze v kazdém rfezu je nutno
znat aerodynamicky thel nabéhu, resp. thel nulového vztlaku fezu. Je tedy nutné, aby
ve vSech fezech byl zadan thel nulového vztlaku, nebo aby bylo mozné jej jednoznacéné
dopocist pomoci interpolace.
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Obrazek 4.2: Priklad Spatné zadaného vstupu, nelze jednoznac¢né urcit ihel nulového vztlaku

Pokud je thel nabéhu vétsi nebo mensi, nez ve vstupnim zadéani, provadi se linearni
extrapolace podle derivace % . Experimentalné se ukazuje jako nejvyhodnéjsi zadat de-
rivace v krajnich bodech jako nulové, toho lze dosdhnout napiiklad pfidanim dalsiho bodu
se stejnou hodnotou C, vné koncového bodu. Je mozné pouzit i takové profilové charak-
teristiky, kde existuje i vice nez jeden tihel nulového vztlaku, napfiklad pro thel nabéhu
a € 0°...360° Je ale nutné upravit algoritmus pro vyhledavani ithlu nulového vztlaku. To
lze uskutecnit naptiklad postupnym prochézenim dané vztlakové ¢ary z bodu a = 0°.
Bézné pouzity vyhledavaci algoritmus pouze provadi linearni interpolaci vztlakové ¢ary pro
bod C;, =0, v pfipadé, Ze by existovalo vice takovych boda, algoritmus selze.

Spravné zadany vstup pro praktické pouziti tedy musi vyhovovat témto podminkam:
e Zadava ve sloupcich tihel nabéhu profilu a tomu odpovidajici soucinitel vztlaku
e Hodnoty jsou setfidény podle thlu nabéhu a to od nejmensiho po nejvétsi

e Existuje jeden bod, nebo jeho jednoznacnd interpolace, pro néjz plati C, =0

e Derivace ddCaL v krajnich bodech jsou nulové
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Obrazek 4.3: Priklad spravné zadaného vstupu se vstupnimi daty

4.3 Podstata korekce na nelinearitu

Nelinearni vypocet vyuziva standardniho linedrniho feSeni, které je popséno v kapitole
3 - Teorie nosné cary - linearni feseni , toto linedrni feseni tvori zaklad nize popsané iteracni
smycky, kterd provadi nelinearni korekce. Postup byl publikovan v literatute [11], nebo [4].
Zde uvedeny postup vypoctu vzchéazi z téchto zdroji.

Pred zacatkem vlastniho vypoétu je ve vSech fezech nutno urcit hodnoty sklont
vztlakovych ¢ar, ty jsou dany hodnotami z linearni oblasti, napfiklad jako hodnota derivace
mezi body a = 0° a a = 2°. Matematicky zapsano :

aiteT:0<y) - ddOaL - CL(2; _ OC’L(O) (431)

7 podstaty nelinearni korekce je mozné zadat sklony vztlakovych ¢ar libovolné, ale po-
kud bude zadany sklon blizky sklonu v line4drni oblasti, usetii se takto zna¢ny pocet iteraci.
Pokud budou vztlakové ¢ary ve vsech Glauertovy fezech ve svych linearnich oblastech, pro-
vede se iterac¢ni smycka pouze jednou a se stejnym vysledkem, jako pfi klasickém linedrnim

vypoctu.

Iteraéni smycéka provede linedrni vypocet a v kazdém Glauertové fezu uréi hodnoty
efektivnich thli nabéhu apr a hodnoty mistnich soucinitelt vztlaku. podle toho se kazdému
fezu prifadi nova hodnota sklonu vztlakové ¢ary, kterd se pro pozadovany efektivni tthel
nabehu odecte ze vztlakové ¢ary daného fezu. Viz. nasledujici obrazek.
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Obrazek 4.4: Urceni nového sklonu vztlakové ¢ary pro Glauertiv fez

Itera¢ni smycka se opakuje dokud se mistni soucinitele vztlaku pro dany thel nabéhu
kiidla v kazdém fezu neodlisuji od soucinitelti vztlaku dangch pfislusnou vztlakovou carou
daného fezu o predem danou chybu.

Podstata nelinearni korekce tedy spoéivd v hledani novych sklont vztlakovych car
%(y) dokud ve vSech fezech nebudou soucinitele vztlaku pfiblizné odpovidat soucinitelim
vztlaku, které se pro odpovidajici efektivni thly nabéhu odectou z jednotlivych vztlakovych
¢ar. Tomu tedy odpovida stav, kdy se hodnoty cirkulace z aktudlniho a pfedeslého vypoctu

ve vSech fezech od sebe odlisuji maximalné o hodnotu predem dané chyby.

Celkovou predstavu o funkci nelinearni korekce lze ziskat z nasledujiciho schématu,
ktery ukazuje jeji vyuziti pri vypoctu rychlostni polary:
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4.4 Urceni sil pisobicich v Glauertovych fezech

Koncové viry zptisobuji zménu vektoru rychlosti z Voo na sz dle vztahu
Vof = Voo + Wi (4.4.1)

Velikost vektoru sz je tedy vétsi nez velikost vektoru Vo z toho vyplyvéa, ze Reynoldsova
¢isla jednotlivych fezi jsou ruznd od Reynoldsovych disel, kterd by odpovidala soucinu
rychlosti Voo a mistnich hloubek. Korektni postup by tedy spocival v odeétu vztlakovych
c¢ar, které by odpovidaly Reynoldsovym ¢islim pro souciny rychlosti sz a mistnich hloubek.
Rychlost sz je ale funkci indukovanych thld nabéhu «; ,které jsou na pocatku vypoctu
neznamé. Bylo by tedy nutné vypocet nékolikrat opakovat, pro jejich itera¢ni urceni. Pro
praktické tcely je ale rozdil v téchto Reynoldsovych ¢islech zanedbatelny, blizi se chybé
méfeni. Proto Ize tento efekt bez dalsich néasledkt jednoduse zanedbat.

Obréazek 4.5: Urceni sil v Glauertové fezu

Vyznamnéjsi efekt koncovych vira piedstavuje otofeni mistni vyslednice vztlaku.
Dle véty Kutta-Zukovského 3.1.2 je piisobici vztlak kolmy na rychlost nablhaJICIhO proudu.
Diky vlivim koncovych viru se ale nebude jednat o rychlost Voo , ale o rychlost 174 - Mistni

vyslednice vztlaku L tedy bude pootocena o thel ;. Situace je podrobné znazornéna na
obrazku 4.5
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Vypocet rozloZeni vztlaku a odporu musi tedy uvazit pootoceni mistni vyslednice
vztlaku, protoze vztlak kiidla se uvazuje vzdy kolmy k vektoru rychlosti nerozruseného
proudu Vo

Dle obrazku 4.5 se urdi sily piisobici v Glauertovych fezech kiidla jako:

L = L' cos(a;) — D' - sin(o) (4.4.2)

D = D' cos(a;) — L' - sin(ay) (4.4.3)

Vypocéet normalného a teéného zatiZzeni se provede obdobné jako vypocet rozloZeni
vztlaku a odporu. Indukovany thel «; se nahradi efektivnim thlem nabéhu agr. Rovnice
tedy budou mit nasledujici tvar.

N = L/ . COS(aEF) — D/ . sin(aEF) (4.4.4)

T = D/ . COS(aEF) - L/ : sin(aEp) (4.4.5)

Z téchto rovnic vyplyva dulezity poznatek: Pro spravné urceni vztlaku kiidla je
nutné znat nejen vztlakové, ale i odporové charakteristiky pouzitych profili. Podobné jako
pro spravné urceni odporu kfidla je nutné znat nejen odporové, ale i vztlakové charakte-
ristiky. Vztlak se obvykle u profilu v uréitém rozsahu thlu nabéhu méni linedrné, avSak
odpor se vétsinou méni zcela obecné. Proto je nejjednodussi uvazovat zadavani aerodyna-
mickych charakteristik pomoci vyse uvedeného zpisobu s pevnym rozdélenim tthlu nabéhu
a mezilehlé hodnoty urcovat linearni interpolaci.
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Kapitola 5

Motivace pro pouziti oprav na
nelinearitu

Tato kapitola predstavuje porovnani metody s bézné pouzivanymi feSenimi nosné ¢ary.
Vztahy dle rovnic 4.4.2 a 4.4.3 , které upfesnuji mistni rozlozeni vztlaku nejsou uvazovany,
jelikoz je bézné pouzivané metody rovnéz neuvazuji.

5.1 Vypocet rozlozeni vztlaku metodou linearniho reseni

Celkové rozlozZeni vztlaku Klasické postupy vypoctu rozlozeni vztlaku na k¥idle vzniky
v dobé, kdy nebyla k dispozici vykonna vypocetni technika. Tomu jsou pfizptsobeny vy-
pocetni postupy pro vypocet obecného rozlozeni vztlaku. Vysledné rozlozeni vztlaku se
urcuje jako soucet tzv. normalného rozlozeni a rozlozeni ktera modifikuji tvar. Tento soucet
je poté vynasoben poZzadovanym soucinitelem vztlaku kiidla.

Crw (W) =Cry(¥) - CLppe + CrLy () (5.1.1)

Normalné rozlozZeni vztlaku je takové rozlozeni, které dava vyslednou hodnotu soudi-
nitele vztlaku rovnu jedné. Matematicky je mozno zapsat

!
2

Cry = /l Crly) dy=1 (5.1.2)
2

Pri uréovani normalného rozlozeni se vyuzije faktu, ze sklon vztlakové cary kiidla je
konstantni. Takto staci spocitat vysledné hodnoty soucinitele vztlaku pro dva libovolné thly
nabéhu kiidla, naptiklad 0 a 1 radian. Obdrzime rovnici pfimky, ze které je pak mozné urcit
tthel nabéhu kridla, ktery odpovida souciniteli vztlaku kiidla C'r,, = 1 .Zaroven mizeme
zjistit thel nabéhu, ktery odpovidad nulovému vztlaku kiidla a predevsim velikost sklonu
vztlakové cary kridla. Ta je dulezita napriklad pfi vypoctu poryvového zatizeni. Pokud
potfebujeme znat rozlozeni vztlaku pro jiny soucinitel vztlaku ktidla, sta¢i nyni vynasobit
hodnoty mistnich soucinitelti vztlaku ve vSech Glauertovych fezech hodnotou pozadovaného
soucinitele vztlaku. Tento postup pfinasi znacnou tsporu prace pri stanoveni rozlozeni
vztlaku na kridle, zaroven vsak prinasi i nékteré problémy, o kterych bude pojednano nize.
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RozloZzeni modifikujici tvar je takové rozloZeni, které dava vyslednou hodnotu soudi-
nitele vztlaku rovnu nule. Matematicky je mozno zapsat

2
CrLy = | CrL(y) dy=0 (5.1.3)

2
Tyto rozlozeni se k norméalnému rozlozeni pri¢itaji v pripadé, zZe:
e kiidlo je geometricky krouceno - nulové rozlozeni
e je vychyleno kfidélko - kiidélkové rozlozeni symetrické, antisymetrické, od tlumeni
e je vychylena klapka - klapkové rozlozeni

Spole¢nym znakem téchto rozlozenti je fakt, ze vysledna hodnota jejich soucinitele vztlaku
je nulova. To je dulezité proto, aby ztlistala zachovana snadnost vypocétu pro pozadovany
soucinitel vztlaku kiidla dle rovnice 5.1.1. K objasnéni vypoctu celkového rozlozeni vztlaku
je uveden nasledujici obrazek z programu GLAUERT III.

Vystup programu Glamert Il

Rozlogeni:

o(1) i
= normélni
28 2 .
nulové
\ Iefidglkavé 5.
kfidélkoveé a.
— klapkove

= celkové

— prafilové

L {m}

—0— bod odirZeni proudéni

Obrazek 5.1: Rozlozeni vztlaku v programu Glauert I11

5.2 Vypocet rozlozeni vztlaku metodou nelinearniho reseni

Korekce na nelinearitu na prvni pohled vnasi do vypocétu fadu komplikaci. Jiz neni
mozné postupovat dle rovnice 5.1.1, protoze vztlakové charakteristiky kazdého Glauertova
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fezu se méni s thlem nabéhu nelinedrné. Navic je nutné pro kazdou novou konfiguraci
kiidla sestavit nové zadani vstupnich parametri. (”vztlakova plocha”) Pfi vypoétu je tedy
nutno spocitat celou vztlakovou ¢aru kiidla. Ta se spoc¢te v daném rozsahu thli nabéhu
s pevné danym délenim. Napriklad apry = —20°...apax = 20° s krokem po jednom
stupni. Pokud je znadma vztlakova c¢ara kridla, je nyni mozné urcit thel nabéhu kiidla,
ktery odpovida pozadovanému souciniteli vztlaku. To lze provést napiiklad pomoci linearni
interpolace. Pro pfesnéjsi urceni hodnoty maximélniho soucinitele vztlaku

Vypocet rozlozeni vztlaku se zopakuje pro tento pozadovany thel nabéhu a tim se ziska
rozlozeni vztlaku pro pozadovany soucinitel vztlaku kfidla. Tento postup je nepochybné
mnohem komplikovanéjsi a bez vykonné vypocetni techniky velmi obtiZzné uskutecnitelny,
avsak prinasi i n€které vyhody.

5.3 Porovnani linearniho vypoctu s nelinearni korekci

Vhodny priklad pro porovnani lze nalézt napiiklad v [11] NACA T.N.1269, ktery
popisuje jeden ze zplisobd vypoctu rozlozeni vztlaku v nelinedrni oblasti. V tomto reportu je
také uveden modelovy ptiklad vypoctu. Jeho vysledky jsou poté konfrontovany s tunelovym
méfenim a vypoctem bez uvazovani nelinearit z programu Glauert III.

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
uhel nabehu kridla [deg]

Obrazek 5.2: Porovnani metod vypoctu vztlaku kiidla
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Porovnanim integralnich aerodynamickych veli¢in

zjistime, Ze pri pouZiti neline-

arni korekce dojde k urcitému zvyseni maximélniho dosazitelného soucinitele vztlaku. Sou-
casné vsSak dojde i pomérné znacnému zvysSeni thlu nabéhu, pii kterém bude tohoto sou-
Cinitele dosazeno. Vyraznéjsi rozdily 1ze vypozorovat na rozlozeni soucinitell vztlaku po

rozpéti.

1.9
1.8
1.7
1.6
1.5
1.4
1.3
1.2
1.1

-l

0.9
0.8
0.7
0.6
0.5
0.4
0.3
0.2
0.1

y [m]

Obrézek 5.3: Porovnani metod vypoctu vztlaku kridla
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Kapitola 6

Rozlozeni vztlaku po rozpéti

Tato kapitola tato kapitola jiz uvazuje vztahy dle rovnic 4.4.2 a 4.4.3 resp. 4.4.4 a 4.4.5
, tak aby vysledna rozloZeni byla co nejblize experimentalné ziskanym vysledktam.

6.1 Report NACA L5G10

Porovnava experimentalné urcené rozlozeni normalného zatiZeni s teoretickym
odhadem. Tento report pivodné vznikl za tcelem vyzkumu padovych vlastnosti kridla za
vysokych podzvukovych rychlosti.

Podstata tohoto reportu spociva v rozmisténi velkého mnozstvi tlakovy snimaci (dér)
na povrch kridla a néasledném urceni normalného zatiZzeni po rozpéti pomoci numerické
integrace. Kiidlo je umisténo v aerodynamickém tunelu, kde je ménén jeho tihel ndbéhu a
rychlost obtékani. Schématicky je kifidlo znézornéno na nésledujicim obrazku.
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Obrazek 6.1: Kiidlo dle NACA L5G10 [J]

Podrobnéjsi popis poskytuje nasledujici tabulka:

Nazev FIGHTER WING
Plocha kiidla S = 2.0801 m?
Rozpéti b= 3.6576 m
Hloubka korenového fezu cr =0.8128 m
Hloubka koncového fezu cr = 0.4064 m
Krouceni koncového fezu oag, =—42°
Profil kofenového fezu NACA 23016
Profil koncového Fezu NACA 23009
Re korenového fezu 7.2 -10°

Referenéni pripad byl volen s ohledem na dostupné profilové podklady, odpovida rych-
losti nerozruseného proudu ve, = 1357. Bohuzel neni k dispozici tunelové méfeni profilu
NACA 23016, proto je misto néj uvazovan korenovy profil NACA 23015, pro ktery jsou
dostupné podklady z tunelového méreni. Pomoci vyse popsané linearni interpolace vztlako-
vych ¢ar byl sestaven vstup do vypoctu, jehoz vysledky jsou dale porovnavany s vypoctem
dle GLAUERT III a experimentalné ziskanymi vysledky.
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Aerodynamické charakteristiky byly odecteny z nésledujicich podkladu:
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Obrazek 6.2: Profil NACA 23009

RozloZeni soucinitelt vztlaku po rozpéti je porovnavano pouze s vysledky z GLAUERT
IIL,v reportu toto neni zminéno. GLAUERT III neuvazuje rovnice 4.4.2 a 4.4.3 tudiz pro
stanoveni rozlozeni souciniteld vztlaku je nutné zpétné dopo¢ist indukované thly «;(y). To
lze provést pomoci koeficientti A; ... A,, které lze z programu vyexportovat. Indukovany
thel ndbéhu se potom urci dle vztahu:

sin(n - 0(y))

i(y) = A - 6.1.1
)= 2 A ) (650

Potom se odpovidajici soucinitele vztlaku uréi jako
CL(y) = CLgraverr(y) - cos(a(y)) (6.1.2)
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Obrazek 6.3: Profil NACA 23015

Nésledujici obrazek porovnava vysledky nelinedrni metody s vysledky z programu GLAUERT
III pro maximélni soucinitel vztlaku k¥idla. Z obréazku je vidét, ze vysledky jsou témért iden-
tické.
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alpha = 22.482 deg

2 ! T .
cL-thEnaAm =
15 : |
%
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-
Q
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0 - |
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Obrazek 6.4: NACA L5G10, porovnani CL(y)

RozloZeni normalného zatiZeni po rozpéti je provadéno s ohledem na report, ktery
uvadi rozlozeni norméalného zatizeni ve tvaru

c
Cnly) - Y (6.1.3)
a pro rozpéti potom

5/ (6.1.4)

Urceni hodnot C'N(y) se provede dle rovnice 4.4.4. Bohuzel pro vysledky z programu
GLAUERT III nejsou dostupné informace o odporu, coz znacné ovlivni vysledky. Ty jsou
zobrazeny na nasledujicim obrazku.
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alpha = 22.482 deg

1.6 ' ' EXRlerimént CN(max) ——
‘ ‘ C (maxévx octene m—
CN(max) vypoctene LU-GLAUERT ||| ==

(-1

cn *c(y)/cR

0.2

02 | | | | |
' yib/2) -1

Obrézek 6.5: NACA L5G10, porovnani CN(y)

Zavérem lze konstatovat, Ze pouziti nelinedrni korekce s odeétem odporu v zévislosti na
thlu nabéhu dokaze podat pomérné presné vysledky v porovnani s experimentalné zjisté-
nymi daty. Nejvétsi problém predstavuje zajisténi potiebnych vstupnich dat.
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Kapitola 7

Rychlostni polara kluzaku
Standard Cirrus

Odhad rychlostni polary predstavuje pro konstruktéra kluzdku dilezity tkon. Se spravné
odhadnutou rychlostni je potom schopen odhadnout, v ¢em je novy kluzék lepsi nez stava-
jici typy. Pokud je vypocet odhadu rychlostni polary dostate¢né rychly, je mozné spocitat
nékolik variant kiidla a poté vybrat nejvhodnéjsi feSeni pro zamysSlené pouziti kluzaku.
Tato kapitola predstavuje jednu z moznosti, jak odhadnout rychlostni polaru kluzaku s
uvazovanim vlivu Reynoldsova ¢isla. Tento vypocet je nasledné konfrontovan s vysledky
letovych méfeni.

7.1 Kluzak Standard Cirrus

byl vyrabén jako zavodni kluzak pro t¥idu standard. Tim je dano rozpéti jeho kiidla 15
metrl a to ze kiidlo neni vybaveno vztlakovou mechanizaci. Rozmeéry kluzdku udava nasle-
dujici obrazek.
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1 15009 mm f

49.2 f¢. : ‘ ‘
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2400 B :
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Obrazek 7.1: Standard Cirrus - muska [13]

Geometrie kiidla a dalsi idaje potfebné pro vypocet rychlostni polary jsou uvedeny v
nasledujici tabulce.

Nézev STANDARD CIRRUS
Plocha kridla S =10 m?
Rozpéti b=15m
Hloubka kotfenového fezu cr =094 m
Hloubka koncového fezu cr =03Tm
Krouceni koncového fezu ag, = —0.75°
Profil kofenového fezu FX S02-196
Profil koncového fezu FX 66-17AII-182
Letova hmotnost 330 kg

Tento kluzak vybran pro porovnani, protoze jsou k nému volné dostupna data z vice
nezavislych méreni letovych vykonid. Navic je tento kluzak v tuzemskych podminkach velmi
oblibeny a rozsifeny.
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7.2 Postup vypoc¢tu rychlostni polary

sestava z urceni pozadovanych rychlosti letu, opakovaného volani funkce pro vypocet roz-
lozeni vztlaku a odporu kiidla a feSeni rovnic rovnovahy. Zjednodusené lze postup zapsat
takto:

e Zadani aerodynamickych charakteristik pouzitych profilt v zévislosti na Reynoldsové
Cisle

e Zadani geometrie kridla

e Zadani letové hmotnosti

e Zadani pfedpoklddanych rychlosti letu v(7)

e Vypocet smycky pro vypocet rovnic rovnovahy klouzavého letu

e Sestaveni rychlostni polary

Vnitini smycka potom sestavé z nésledujicich tkonu:

Uréeni konkrétni rychlosti letu v = w(7)

Interpolace aerodynamickych charakteristik pro Reynoldsova ¢isla odpovidajici rych-
losti letu v

Vypocet odpovidajici aerodynamické polary kluzaku

Reseni rovnic rovnovahy ustaleného klouzavého letu.

Stanoveni rychlosti Vx a Vz

Tato smycka se provede pro vSechny zadané rychlosti letu v(7).

Aerodynamicka polara kluzaku se vypocita z aerodynamické polary kiidla. Pro jed-
noduchost je zanedban vliv trupu a VOP na vztlak. Odpor trupu, ocasnich ploch a inter-
ferenc¢ni odpor je uvazovan jako konstantni pro vSechny thly nabéhu. Zapsano v rovnicich:

CLerLp (a) = 09- CLWING(a) (7.2.1)

CDGLD (a) = CDWING (a) + -DO (722)
Konstanta D0 byla pro kluzak Standard Cirrus odhadnuta jako:

DO = 0.0042 (7.2.3)
Tento odhad byl proveden na zakladé CFD vypocti z literatury [8]
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Reseni rovnic rovnovahy ustaleného klouzavého letu je provadéno dle nasleduji-
ciho obrazku:

Obrazek 7.2: Rovnovéaha ustaleného klouzavého letu [7]

Rovnice popisujici rovnovahu ustaleného klouzavého letu jsou:

1

Q-p-vz-S'cL = m-g-cos(7) (7.2.4)

1 2 .

5P -S-ep = m-g-sin(y) (7.2.5)
cp = fler) (7.2.6)

Vlivem obecné zavislosti soucinitel odporu na souciniteli vztlaku v rovnici 7.2.6 neni
mozné uvedenou soustavu rovnic feSit analytickymi metodami. Jako zptisob feSeni bylo
zvoleno Teseni itera¢ni metodou. Ta je popsana nasledujicimi rovnicemi:

cr, = 2-m-g-cos(v)

7.2.7

PR (7.2.7)

cp = fler) (7.2.8)
Tato zavislost se urc¢uje pomoci linearni interpolace.
¢D

v = arctg(—) (7.2.9)
CcL

Iterace se provadi tak dlouho, dokud neni dosazeno rozdilu mezi souc¢asnou a predchozi
iteracemi mensi nez 1 - 1078

Sestaveni rychlostni polary Béhem feSeni rovnic rovnovahy je ovéfovano, zda neni po-
tfebny soudinitel vztlaku vétsi, nez maximéalni soucinitel vztlaku kiidla pro danou rychlost.
Pokud tento pripad nastane, ulozi se do vysledné matice nulové hodnoty pro doprednou a
klesaci rychlost. Pfi sestavovani rychlostni polary se potom z této matice kopiruji pouze
nenulové radky.
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7.3 Porovnani vypoctené rychlostni polary s letovymi mére-

nimi

Letova méreni vykonu kluzaku Standard Cirrus byly provadény nezévisle na sobé
P.Bicklem [?] a R.Johnsonem [(] . Nésledujici obrazek porovnava tyto naméfené rychlostni

polary s vypoctenou.

Zavérem

Rychlostni polara STD.CIRRUS 330 kg

weMeren 7 Hikfe —

i |
50 100 150 200
Vx [km/h]

Obrazek 7.3: Porovnéni rychlostnich polar

Ize Tici, ze se podafilo doséhnout relativné dobré shody vypoctu s praktickym

méfenim. A to nejen v zavislosti rychlosti opadani na rychlosti letu, ale i v uréeni padové

rychlosti.
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Kapitola 8
Zaver

8.1 Teorie nosné ¢ary kridla s nelinearni korekci

poskytuje pomérné jednoduchy, vypocetné nendroc¢ny a presny nastroj pro urcovani vztlaku
na ktidle.

Existuji nékteré problémy, které jsou touto metodou velmi obtizné resitelné. Napriklad
vliv interference kiidlo-trup, nebo kfidlo z velkym vzepétim a thlem Sipu. V takovych

vvvvvv

CFD.

Vétsina soucasnych kluzaku vsak odpovidéd podminkdm pro vypocet pomoci teorie
nosné c¢ary kridla. To je dano predevsim konstrukci jejich kiidel, kdy je pouzit jeden primy
nosnik v piiblizné jedné ¢tvrtiné mistnich hloubek.

Pro takové piipady se podarilo prokizat pomérné dobré shody teorie s experimentem a
to jak pro integralni aerodynamické charakteristiky, tak pro rozlozeni vztlaku a odporu po
rozpéti.

Po detailni verifikaci pomoci tunelovych méfeni by mohla nelinearni korekce prinést
i urcité uspory hmotnosti konstrukce kiidla, vzhledem k pfesnéjsimu stanoveni zatizeni
kiidla, nez pfi pouziti teorie nosné cary kiidla bez nelinedrni korekce.

Nizka vypocetni naroc¢nost a snadnost zadavani vstupu spolu s relativné vysokou
presnosti délaji z této metody vhodny nastroj pro predbézné aerodynamické optimalizace.
Diky tomu, Ze vstupni problém je uréen malym pocétem parametri je mozné vstupy jednodu-
chym zpiisobem automatizovat. Diky kratkému vypocetnimu ¢asu je mozné nechat spocitat
vice variant kfidel a z nich néasledné vybrat tu nejvhodnéjsi variantu pro pozadovany tcel
kluzaku.

8.2 Primé porovnani teorie nosné cary a CFD metod

Pro kluzak Standard Cirrus je dostupny vypocet rychlostni polary pomoci CFD me-
tody [10] , je pouzit kéd DLR-TAU. Pfi tomto vypoctu je feSena geometrie kiidlo + trup
+ svislé ocasni plochy. Vliv vodorovné ocasni plochy je dopoc¢ten pomoci empirickych ko-
eficientti. Vypocet je proveden pro nasledujici podminky:
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Letova hmotnost m 310 kg

Vyska letu H 1000 m MSA

Hustota vzduchu p 1.112 %
7

Kinematicka vizkozita 0.1555 - 10~4 ™

Tyto vstupy jsou vlozeny do vypoc¢tu pomoci nelinedrni teorie nosné c¢ary, vysledek
shrnuje nasledujici obrazek, na kterém jsou kromé vysledktt z DLR-TAU a teorie nosné
¢ary uvedeny také vysledky z letovych méfeni v IDA-FLIEG pro hmotnost 310kg a [6] pro
hmotnost 330kg. Pii vypoctu pomoci nelinearni teorie nosné ¢ary byl pozit stejny postup

jako v kapitole 7.2

std.Cirrus, m=310kg, H=1000m MSA

0 ! ! I I I I

VZ [m/s]

Nosné cara
Mereni Idaflieg
DLR tau - transitional
DLR tau - turbulent
Mereni Johnson 330kg

s | | | |
80 100 120 140 160 180
VX [km/h]

Obrazek 8.1: Porovnani rychlostnich polar

7 dostupnych podkladi lze provést nasledujici porovnani naroc¢nosti a moznosti pouzi-

tych metod pro pripad vypoctu rychlostni polary kluzaku Standard Cirrus:
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Porovnani metod CFD Nosné cara

Doba formulace zadani cca. 1 den cca. 2 hod.
Rozsahlost feseni 5.5 milioni uzla sité 70 fezu kridla
Resenych piipadii 8 42

Vypocetni doba dny 5 minut

Omezeni metody neni pouze kiidlo, musi vyhovovat 1.2

7 vyse uvedeného vyplyva, Ze nelinedrni teorie nosné ¢ary je vhodnd pro zakladni ae-
rodynamicky navrh kluzaku a optimalizaci zakladnich parametrd kridla, jako jsou plocha
kfidla, mistni hloubky, geometrické krouceni, pouzité profily. Dale mize byt tato metoda
vhodna pro vypocet pripadl zatizeni v letové obalce. To predevsim diky kratkému casu
vypoctu.
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Kapitola 9

Seznam zkratek a symbolu

SYMBOL JEDNOTKA VYZNAM
_ dCp 1

a = 7 o sklon vztlakové cary
b m rozpéti kiidla
c m hloubka kfidla v daném fezu
Ch - soucinitel odporu v daném fezu
Cr - soudinitel vztlaku v daném fezu
Cly - soucinitel klopivého momentu v daném fezu
Cp - soucinitel odporu obecné
Cr, - soufinitel vztlaku obecné
Cu - soucinitel klopivého obecné
N - soucinitel normélné sily v daném fezu
Cr - soucinitel te¢né v daném rezu
g = gravitac¢ni zrychleni
m kg hmotnost
S m? plocha kridla
v = rychlost obecné
Voo = rychlost nerozruseného proudu
« rad thel nabéhu obecné
a4 rad aerodynamicky thel nabéhu
Qg rad thel ndbéhu pii nulovém vztlaku
Q; rad indukovany tihel nabéhu
QEF rad efektivni tthel ndb&hu
ag rad thel geometrického krouceni
Qoo = Quying rad uhel nadbéhu kridla
T - cirkulace
¥ - thel klouzani
0 rad thel Glauertova fezu
P % hustota vzduchu
(X, X, Z] [—,—, —] soufadny systém
T m vzdalenost
Y m vzdalenost
z m vzdalenost
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Priloha A

Disk CD

Disk CD obsahuje zdrojové kédy fesSice nelinarni teorie nosné ¢ary, véetné zdrojovych kédu
pouzitych knihoven. Déale obsahuje pomocné skripty v GNU/octave a obsluzné skripty v
Unixovém shellu Bash.
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Priloha B

b4

Zdrojovy kod resice

#include 7 ../ headers/LVP_headers.h”
#include 7 ../ headers/LVP_solver.h”
#include ”lapacke.h”

#include <plplot/plplot.h>
#include <stdio.h>

#include <math.h>

#include <malloc.h>

#include <stdlib .h>

#include <ctype.h>

#include <stdlib .h>

int main (void)
{
int i,j,n_cuts,n,n_alpha;
double dPi = 4.0 % atan(1.0);
doublexCL, *CD, *CM, « ALPHA ;

FILE xfp = fopen(”data/filters/alpha_res.txt”, "r”);
n_alpha = LVP _lines_count (fp);

ALPHA = (doublex) malloc(sizeof(double) * (n_alpha));
LVP_readlCOL(fp, ALPHA, n_alpha);

fclose (fp);

=

= (doublex) malloc(sizeof(double) * (n_alpha));
CD = (doublex) malloc(sizeof(double) x (n_alpha));
CM = (doublex) malloc(sizeof(double) % (n_alpha));

struct solver_ae_surfs AERO;
AFERO=create LIFT_SURF () ;

n_cuts=AERO. n_cuts;

struct solver_geometry GEO;
GEO= create_GS(n_cuts);

struct solver_angles AOAT;
AOAT= create_ AOATS(n_cuts);
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44
45
46
47
48
49
50
51
52
53
54
55
56
57
58
59
60
61
62
63
64
65
66
67
68
69
70
71
72
73
74
75
76
7
78
79
80
81
82
83
84
85
86

struct solver_ae_coefs COEFS;
COEFS = create_.AE_COEFS(n_cuts);

A L A A

fopen (”data/results/lift_dist.txt”, "w’);
for (j=0; j<n-alpha; j++)
{
for (i=0; i<n_cuts; i++)
{
AOAT. Aw| i]=ALPHA[j ] ;
}

GET_LIFT(n_cuts ,AERO, GEO,AOAT,COEFS) ;
GETDRAG(n_cuts ,AERO, GEO,AOAT,COEES) ;
GETMOMENT(n_cuts ,AERO, GEO,AOAT,COEFS) ;

CL[j]=EVALLIFT (n_-cuts ,AERO, GEO,AOAT,COEFS) ;
CD[ j]=EVALDRAG(n_cuts ,AERO, GEO,AOAT,COEFS) ;
CM[ j ]=EVALMOMENT( n_cuts ,AERO, GEO,AOAT, COEFS) ;

LVP_awrite3file (COEFS. n_cuts ,”data/results/lift_dist.txt” ,AOAT.Aw,GEO. yi ,COE
LVP _awrite3file (COEFS. n_cuts ,”data/results/drag_dist.txt” ,AOAT.Aw,GEO. yi ,COE

FS.CL_nl) ;
FS.CD) ;

LVP _awrite3file (COEFS. n_cuts ,”data/results /moment_dist.txt” ,AOAT.Aw,GEQ. yi ,COEFS.C

LVP_awrite3file (COEFS. n_cuts ,”data/results/angles.txt” ,AOAT.Aw,AOAT. Ae

LVP _awrite3file (COEFS. n_cuts ,”data/results /normal_dist.txt” ,AOAT.Aw,GEO. yi ,C
LVP _awrite3file (COEFS. n_cuts ,” data/results/tangent_dist.txt” ,AOAT.Aw,GEO. yi,

}
LVP_write2file (n_alpha ,”data/results/lift_line.txt” ,ALPHA CL);

LVP _write2file (n_alpha ,”data/results/drag_line.txt” JALPHA,CD) ;
LVP _write2file (n-alpha ,”data/results /moment_line. txt” ,ALPHA ,CM) ;

WRITE.SOLVER LOG(” data/results /log.txt” ,n_cuts ,AERO, GEO,AOAT,COEFS) ;

return 0;

}

£, AOAT. Ai) ;

DEFS.CN) ;
OEFS.CT) ;
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Priloha C

b4

Knihovna resice

#include 7 ../ headers/LVP_headers.h”
#include 7 ../ headers/LVP_solver.h”
#include ”lapacke.h”

#include <stdio.h>

#include <math.h>

#include <malloc.h>

#include <stdlib .h>

#include <ctype.h>

///////////// CREATES STRUCTURE WITH GEOMETRICAL INPUTS FOR SOLVER ///////
///////////// ALSO PROVIDES ALLOCATION OF REQUIRED INPUTS
struct solver_ae_surfs create . LIFT_SURF (void)
{
int alpha_lines ,lift_surf_lines ,n_elements,n_cuts;
doublexalpha;
doublexlift _surface;
doublexdrag_surface;
doublexmoment_surface;
const char x1lift_file="data/lift /lift_surf.txt”;
const char xdrag_file="data/lift /drag_surf.txt”;
const char s*moment_file="data/lift /moment_surf. txt”;
const char xalpha_file="data/lift /alpha.txt”;
FILE «fp = fopen(lift_file , 7r”);
FILE xfp2 = fopen(alpha_file, 7r”);
FILE *fp3 = fopen(drag-_file, ”"r”);
FILE xfp4 fopen (moment_file, 7r”);
lift _surf_lines = LVP_lines_count(fp);
alpha_lines = LVP _lines_count(fp2);
n_elements = LVP _elements_count(fp);
alpha= (doublex) malloc(alpha_lines * sizeof(double));
lift _surface=(doublex) malloc(lift_surf_lines x sizeof(double))
drag_surface=(doublex) malloc(lift_surf_lines * sizeof(double))
moment_surface=(doublex) malloc(lift_-surf_lines * sizeof(double
LVP_readlCOL(fp, lift_surface, lift_surf_lines);
LVP_read1COL(fp3, drag_surface, lift_surf_lines);
LVP_read1COL (fp4, moment_surface, lift_surf_lines);
LVP_readlCOL(fp2, alpha, alpha_lines);
fclose (fp);
fclose (fp2);
fclose (fp3);
fclose (fp4)

)

5);

I
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44 n_cuts=lift_surf_lines/alpha_lines;

45| printf ("%s\t%d” ,” lift surf lines = 7 ,lift_surf_lines);
46
47 struct solver_ae_surfs tmp;

48 tmp.n_cuts=n_cuts;

49 tmp.alpha_lines=alpha_lines;

50 tmp. lift _surf_lines=lift_surf_lines;
51 tmp. alpha=alpha;

52 tmp. lift _surface=lift _surface;

53 tmp.drag_surface=drag_surface;

54| tmp.moment_surface=moment_surface;
55
56 return tmp;
57
58 }
59
60
61
62\ ///////////// CREATES STRUCTURE WITH GEOMETRICAL INPUTS FOR SOLVER ///////
631 ///////////// ALSO PROVIDES ALLOCATION OF REQUIRED INPUTS

64 struct solver_geometry create_.GS(int n_cuts)
65 {

66 int i,n_elements;

67 double dPi = 4.0 % atan(1.0);

68 double b;

69 double x*yi;

70 double xfi;

71 double *t;

72 double *t2;
73 double xty;

74 double *AG;

75

76 yi= (doublex) malloc(n_cuts * sizeof(double));
7 fi= (doublex) malloc(n_cuts * sizeof(double));

78| t= (doublex) malloc(n_cuts * sizeof(double));

79| t2= (doublex) malloc(n_cuts * sizeof(double));

80| ty= (doublex) malloc(n_cuts % sizeof(double));

81 const char xspan_file="data/geometry/span.txt”;

82| FILE xfp2 = fopen(span_file, 7"r”);

83 const char xchords_file="data/geometry/chords.txt”;
84| FILE xfp3 = fopen(chords_file, 71r”);

85 const char xtwist_file="data/geometry/wing_twist.txt”;
86 FILE xfp4 = fopen(twist_file, 7r”);

87| mn_elements = LVP_elements_count (fp3);

88| t= (doublex) malloc(n_elements x sizeof(double));

89| AG= (doublex) malloc(n_cuts % sizeof(double));
90| LVP.readlCOL(fp3, t, mn_elements);

91 LVP readlCOL(fp4, AG, n_elements);

92 fclose (fp3);

93 fclose (fp4);

94

95| LVP_readlCOL(fp2, &b, 1);

96

97 for (i=0; i<n_cuts; i++)

98 {

99 fi [i]=dPix( (double) (i+1)/(n_cuts+1) )
100 yi[i]=b*xcos(fi[i]);

101 t2[i]=t[i]*t[i];

102 ty [i1]=t[i]*yi[i];
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103 }

104

105

106 struct solver_geometry tmp;
107

108 tmp.n_cuts=n_cuts;

109| tmp.S=fabs(LVP_trapz(n-cuts,yi,t));
110 tmp.b=b;

111| tmp.cSAT=—(LVP_trapz(n_cuts ,yi,t2))/fabs(LVP_trapz(n_cuts,yi,t)) ;
112|  tmp.ySAT= 1.0; //—(LVP_trapz(n_cuts,yi,ty))/fabs(LVP_trapz(n_cuts,yi,t)) ;
113 tmp. yi=yi;

114 tmp. fi=fi;
115 tmp. t=t;
116 tmp.AG=AG;

117 return tmp;
118 }

119

120

121

122

123/ ///////////// CREATES STRUCTURE WITH ANGLE OF ATTACK INPUT FOR SOLVER ///////

124\ ///////////// PROVIDES ALLOCATION OF REQUIRED INPUTS

125| struct solver_angles create, AOATS(int n_cuts)

126]

127 double *Aw;

128 double *A;

129 double *Ai;

130 double xAef;

131

132 Aw= (doublex) malloc(n_cuts * sizeof(double)

133| A= (doublex) malloc(n_cuts * sizeof(double))
)
e

)

134| Ai= (doublex) malloc(n_cuts * sizeof(double
135 Aef= (doublex) malloc(n_cuts * sizeof(doubl
136
137 struct solver_angles tmp;
138
139 tmp.n_cuts=n_cuts;
140 tmp . Aw=Aw;

141 tmp . A=A ;

142 tmp . Ai=Ai;

143 tmp . Aef=Aef;

144 return tmp;

)
)
)) s

145 1}

146

147

148/ ///////////// CREATES STRUCTURE WITH AERODYNAMICAL COEFFICIENTS AS OUTPUT

FOR SOLVER ///////
149 ///////////// PROVIDES ALLOCATION FOR ALL OUTPUTS

150| struct solver_ae_coefs create . AE_.COEFS(int n_cuts)

©

151 {

152 double *CL_nl;
153 double *CD;

154 double *CM;

155 double *CN;
156 double *CT;

157

158 CL_nl= (doublex) malloc(n_cuts % sizeof(double));
159 CD= (doublex) malloc(n_cuts * sizeof(double));
160 CME (doublex) malloc(n_cuts % sizeof(double));
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161
162
163
164
165
166
167
168
169
170
171
172
173
174
175
176
177
178
179
180
181
182
183
184
185
186

187
188
189
190
191
192
193
194
195
196
197
198
199
200
201
202
203
204
205

206
207
208
209
210
211
212
213
214
215
216
217

CN= (doublex) malloc(n_cuts * sizeof(double));
CI= (doublex) malloc(n_cuts * sizeof(double));

struct solver_ae_coefs tmp;

tmp.n_cuts=n_cuts;
tmp. CL_nl=CL_nl;
tmp .CD=CD;
tmp .CMECM;;
tmp . CN=CN;;
tmp .CT=CT};
return tmp;

}

//////////// GET G = circulation in all cuts ////////
void LVP_get_G(int n,double *G, double *fi, double *B)

int i,j;
double xsoucet =(doublex) malloc(n x sizeof(double));
for (i=0; i<n; i++)

{
for (j=1; j<n; j++)
{
soucet [0]=B[0]*sin (1.0« fi[i]);
soucet [ j]=soucet [j—1]+B[j]*sin ((double)
(I+j)«fifi]);
G[i]=(double)2xsoucet [j];
}
}

free (soucet);

}

//////////// GET Ai = induced angle of attack ////////
void LVP_get_Ai(int n,double *xAi, double *fi, double xB)

{

int i,j;
double *soucet = (doublex) malloc(n * sizeof(double));
for (i=0; i<n; i++)
{
for (j=1; j<n; j++)
{

soucet [0]=B[0]*sin (1.0%fi[i])/sin(fi[i])
soucet [ j]=soucet [j —1]4+(double) (1+4j)*B[j

(+3) £ [1]) /sin (£i]1]) ;
Ai[i]=soucet[]j];

j* sin ((double)

}
}

free (soucet);

}

///////////// GET CL FROM KNOWN CIRCULATION GO ///////////
void LVP_get_CL(int n, double b, doublexG0, double xt, double *CL)
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218 int i;
219
220/ for (i=0; i<n; i++)

221 {CL[i]=4%bxGO[i]/t[1];}
222| )

223
224
225
226
227
28| /////////////////////// THIS FILLS MATRIX ni /////////////

229| void LVP _fill _ni(int n,double xni,double *t,double *c_lin ,double b)
230 {

231 int i;

232 for (i=0; i<n; i++){

233 «(ni +1)=((t[i])*c-lin[i] )/8/b;

234 }

235 }

236
237
238
239| void LVP_fill_B(int n, double *B, double *ni, double xfi, double xAa)
240| {

241 int i;

242 for (i=0; i<n; i++)

243 {

244 x*(B + i) =(double) (ni[i]xsin(fi[i])=*Aa[i]);

245 }

246| }

247
2481 ///////////////// FILLS MATRIX S, must be square!! nxn ///////
249| void LVP_fill_S (int n, double xS, doublex fi, doublexni)

250] {
251  int i,j;

252 for (j=0; j<n; j++)

253 |

254 for (i=0; i<n; i++)

255 {

256 (S +(j*n+i))= ( (sin(fi[i])+((double)(1+j))*ni[i]) = ( sin( fi[i]=
(double)(1+§) ) ) )i

257 }

258 }

259
260| }
261
262
263| void LVP_get _ COE_nl(int n,int alpha_lines ,double *COE_nl,double
xlift _surface ,double xalpha ,hdoublexAef)

264
265 |

266 double alpha_min;

267 double alpha_max;

268 int i,j;

269 alpha_min=alpha [0];

270 alpha_max=alpha[alpha_lines —1];

271
272

273|  for (i=0; i<n; i++)
274 {
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327
328
329

*(COEml +i) = LVP_interp_fast( &lift_surface| ixalpha_lines|]
,x(Aef+i), alpha_min,alpha_max, alpha_lines);
}

void LVP_get_alphaO(int n,int alpha_lines ,double xalpha0,double
xlift _surface ,double xalpha)

// To find out zero angle of attack in all cuts. Returns array [n] in radians
{
double alpha_min;
double alpha_max;
int i,j;
alpha_min=alpha [0];
alpha_max=alpha[alpha_lines —1];

for (i=0; i<n; i++)
{
x(alpha0 +i) = LVP_interp_-gen(alpha_lines, &lift_surface |
ixalpha_lines] ,alpha ,0.0);
}

}

void LVP_get_Aef(int n,double xAef,doublex A,doublexAi)
{
int i;
for (i=0; i<n; i++)

>}k(Aef +i) =( A[i] — Ai[i]);

}

void LVP_get_c_nl(int n ,double xc_nl ,double *CL_nl,double xAef ,double xA0)
{
int i;
for (i=0; i<n; i++)
{c,nl[i]:(CL,nl[i] / (Aef[i] — AO[i]));
}
}

void LVP_modify_ CL_by_Ai(int n, double *CL, double xAi)
{
int i;
for (i=0; i<n; i++){
CL[i]=CL[i]*cos(Ai[i]);
}

}

/770777077 ) /) LAPACK SOLVER FOR GENERAL LINEAR SYSTEM OF
EQUATION AxX=B ; RESULT STORED IN input MATRIX B !!!
int LVP_solveGE(int N,double %A, double xb)

{

int nrhs = 1;
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int lda = N;

intx ipiv = malloc(N % sizeof(int));
int 1ldb = N;

int info;

dgesv_(&N, &nrhs, A, &lda, ipiv, b, &ldb, &info);

if(info = 0) /x succeed x*/

printf(”\n DGESV: =— OK = \n”);
else
fprintf(stderr, "DGESV: = FAILED ==, error: %d\n”, info);

free(ipiv);
return info;

}

void GET_LIFT (int m,struct solver_ae_surfs AERO,struct solver_geometry

geo ,struct solver_angles AOAT ,struct solver_ae_coefs COEFS )
{
int alpha_lines=AERO. alpha_lines;
int lift_surf_lines= AERO. lift_surf_lines;
doublex alpha= AERO. alpha;
doublex lift_surface= AERO. lift_surface;
doublex drag_surface= AERO. drag_surface;
doublex moment_surface= AERO. moment_surface;
doublext=geo .t ;
doublex fi=geo . fi;
doublexyi=geo . yi;
doublexAG=geo .AG;
double b=geo.b;
doublexAw=AOAT. Aw;
double+A=AOAT . A;
doublex Aef=AOAT. Aef;
doublex Ai=AOAT. Ai;

doublex CL_nl=COEFS. CL _nl;
doublexCD _nl=COEFS.CD;
doublexCM_nl=COEFS.CM;

double dPi;

dPi = 4.0 % atan(1.0);

int i,j;

int n=m;

double cllin=(double)2%3.3643;

double iter_precs=0.0001;
double iter_diff;

double *S, xB, GO0, xGl, *CL,*c_nl, *c_lin ,*xA0, *Aa, =xsoucet, #*ni;
S = (doublex) malloc(sizeof(double) * (nx*n));
B = (doublex) malloc(sizeof(double) * (n));
G0=(doublex) malloc(n * sizeof(double));
Gl= (doublex) malloc(n * sizeof(double));
CL= (doublex) malloc(n * sizeof(double));
c_lin= (doublex)malloc(n * sizeof(double));
c_nl= (doublex)malloc(n * sizeof(double));
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388 AO0= (doublex)malloc(n * sizeof(double));
389| Aa= (doublex)malloc(n * sizeof(double));

390/ soucet = (doublex)malloc(n * sizeof(double));
391 ni= (doublex)malloc(n * sizeof(double));

392
393
394| LVP_get_alphaO(n, alpha_lines ,A0,lift_surface ,alpha);
395
396| for (i=0; i<mn; i++)
397| |

398 Ali]|=Aw[i]+AG]1i |;
399 c_lin[i]=cllin;
100]  Aa[i]=((A[i] — A0[i]));
401}

402
403| LVP _fill_ni (n,ni,t,c-lin ,b);
404
405| LVP _fill_B (n,B, ni, fi ,Aa);
406
407| LVP _fill_S (n,S, fi , ni);
408
49| //////////////// GET SOLUTION OF LINEAR SYSTEM S+X=B ; SOLUTION STORED IN
INPUT MATIX B !!!!

410| LVP _solveGE (n,S,B) ;

411| LVP _get-G (n, GO, fi ,B);

412
3] ///////////////////////////)  ITERATIVE LOOP
A A A a

414 int n_iter =0;

415| do

416| |

417 n_iter++;

418 LVP _get_Ai(n,Ai, fi ,B);
419
420 LVP _get_Aef(n,Aef A, Ai);
421
422 LVP_get_.COE_nl(n,alpha_lines ,CL._nl, lift _surface ,alpha, Aef);
423
424 LVP_get_ CL(n, b,G0,t, CL);

425

426 LVP_get_c.nl(n,c_nl,CL_nl, Aef,A0);
427

428 LVP_fill_ni(n,ni,t,c_nl,b);

429

430| LVP_fill.B(n,B,ni, fi ,Aa);

431

432| LVP_fill_S (n,S, fi ,ni);

433

434| for (i=0; i<n; i++) {G1[i]=GO0[i]; }
435

436 LVP_solveGE(n,S,B);
437 LVP_get_-G(n,GO, fi ,B);

438

439 iter _diff=LVP_diff 2arr(n,G0 ,Gl);

440 printf(”\n%s%20.20f\n” ,”= ITER DIFFERENCE = ” ,iter_diff);
441 printf ("%s%d\n” ,”——ITERATION ———= " ,n_iter);

442 printf ("%s%f\n” ,” alfa 7 JAw[0]) ;

a3l ///////////////////////// END OF ITERATIVE REFINEMENT LOOP
L1117 7777 777777777777777777777777/
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444| )

445\ while (LVP_diff_2arr(n,G0 ,Gl)>iter_precs /& n_iter <100 USE FOR HARD
DEBUGING ONLY!!+/);

446
447/ LVP_get_.COE_nl(n, alpha_lines ,CD.nl, drag_surface ,alpha, Aef) ;
448 LVP _get _COE_nl(n, alpha_lines ,CM_nl, moment_surface ,alpha , Aef);
449

450

451

452

453\ // LVP_2D_plot(yi,CL.nl,m );
454

455| double *TMP;

456

457 TMP = (doublex) malloc(sizeof(double) % (n));
458| for (i=0; i<n; i++)
459 {

460 TMP[i]=CL[i]*t[i];
461 }

462

463

464

465

466 free (TMP);

467 free(S);

468 free (B);

469| free (GO);

470 free (Gl1);

471 free (CL);

472 free(c_lin);

473 free(c-nl);
474 free (AO);

475 free (Aa);

476 free (soucet);
477 free(ni);

478
479
480| }
481
482
483
484| void GETDRAG (int m,struct solver_ae_surfs AERO,struct solver_geometry
geo ,struct solver_angles AOAT ,struct solver_ae_coefs COEFS )

485 {
486
487
488| int alpha_lines=AERO. alpha_lines;

489| doublex alpha= AERO. alpha;

490| doublex drag_surface= AERO. drag_surface;
491| doublexyi=geo . yi;

492| doublext=geo . t;

493| doublex CL_nl=COEFS. CL _nl;

494| double«CD=COEFS.CD;

495
496| double *TMP;

497|TMP = (doublex) malloc (sizeof(double) % (m));
498| int i;

499
500
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501
502
503
504| LVP_get _COE_nl(m, alpha_lines ,TMP, drag_surface ,alpha ,AOAT. Aef) ;
505 for (i=0; i<m; i++)

506 {

507 CD[i]= CL.nl[i]*sin(AOAT.Ai[i]) + TMP[i]*cos(AOAT.Ai[i]);

508 CL_nl[i]=CL_nl[i]* cos (AOAT. Ai[i])~TMP[i]+sin (AOAT. Ai[i]) ;

509

510 COEFS.CN[i]=CL_nl[i]*cos (AOAT. Aef[i]+geo . AG[i]) —
CD[1i]*sin (AOAT. Aef[i]+geo .AG[i]);

511 COEFS.CT[i]=CL_nl[i]+sin (AOAT. Aef[i]+geo.AG[i]) +
CD[1i]*cos (AOAT. Aef[i]+geo .AG[i]);

512

513

514 }

515

516/ }

517

518

519| void GETMOMENT (int m,struct solver_ae_surfs AERO,struct solver_geometry
geo ,struct solver_angles AOAT ,struct solver_ae_coefs COEFS )

520] {
521
522
523| int alpha_lines=AERO. alpha_lines;

524| doublex alpha= AERO. alpha;

525| doublex moment_surface= AERO. moment_surface;
526| doublex Aef=AOAT. Aef;

527| double *TMP;

528
529|TMP = (doublex) malloc(sizeof(double) * (m));
530| int i;

531
532| LVP_get _COE_nl(m, alpha_lines ,COEFS.CM, moment_surface ,alpha , Aef) ;
533
534| }
535
536
537
538| double EVALDRAG (int m,struct solver_ae_surfs AERO,struct solver_geometry
geo ,struct solver_angles AOAT ,struct solver_ae_coefs COEFS )

539 {
540
541| doublexyi=geo . yi;
542| doublext=geo .t ;
543
544| double +«CD=COEFS.CD;

545| double «TMP;

546/ TMP = (doublex) malloc(sizeof(double) * (m));
547| int i;

548
549
550
551 for (i=0; i<m; i++)

552 {

553 TMP[i]=CDJ[i]*t[i];
554 }

555
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556
557| return (LVP_trapz(m,yi,TMP)/—geo.S);
558
559
560 free (IMP);
561
562
563| }
564
565
566| double EVALLIFT (int m,struct solver_ae_surfs AERO,struct solver_geometry
geo ,struct solver_angles AOAT ,struct solver_ae_coefs COEFS )

567] {
568
569| doublexyi=geo . yi;
570| doublext=geo .t ;
571
572| double+ CL_nl=COEFS. CL_nl;

573| double *IMP;

574|/TMP = (doublex) malloc(sizeof(double) x (m));
575 int i;

576
577
578
579 for (i=0; i<m; i++)
580
581 TMP[i]=CL._nl[i]*t[i];
582 }

583
584
585/ return (LVP_trapz(m,yi, TMP)/—geo.S);
586
587
588 free (IMP);
589
590
591| }
592
593
594
595| double EVALMOMENT (int m,struct solver_ae_surfs AERO,struct solver_geometry
geo ,struct solver_angles AOAT ,struct solver_ae_coefs COEFS )

596/ {
597
598| double «TMP;

599| TMP = (doublex) malloc(sizeof(double) * (m));
600| int i;

601| double bb;

602
603
604
605 for (i=0; i<m; i++)
606
607 TMP[i]|=COEFS.CM[i]|*geo.t[i]*geo.t[1];
608 }

609
610
611| return (—LVP_trapz(m,geo.yi ,TMP)/geo.S/geo.cSAT );
612
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613
614 free (IMP);
615
616
617| }
618
619
620
621| void WRITE SOLVER LOG (const char *xres_file ,int m,struct solver_ae_surfs
AFRO, struct solver_geometry geo,struct solver_angles AOAT ,struct
solver_ae_coefs COEFS )

622| {
623| int i;

624| double wing_area;
625
626| FILE xfp = fopen(res_file , 7w”);
627
628| wing_area=fabs (LVP _trapz (m, geo.yi,geo.t));
629
630
631 fprintf(fp,”%s\n” ,"—— NLG  v. 0.35 ————);

632 fprintf (fp ,”%s\n\n” ,”—————= RESULT SUMMARY ———") ;

633 fprintf (fp,”%s\t%d\n” ,”— nodes:” m );

634 fprintf (fp,”%s\t\t%f\n” ,”— span:” ,2.0xgeo.b );

635 fprintf (fp,”%s\t%f\n” ,”— wing area:” ,geo.S );

636 fprintf (fp,”%s\t%f\n” ,”— cSAT :” ,geo.cSAT );

637 fprintf (fp,”%s\t%f\n” ,”— ySAT :”  geo.ySAT );

638 fprintf (fp,”%s\t%f\n” ,”— cROOT :” ,geo.t[(int) (m/240.5) ] );
639 fprintf(fp, " %s\t%f\n” ,”— c¢TIP :” ,geo.t[0] );

640
641 fprintf (fp,”\n\n\t%s\n\n" ,”=————= GEOMEIRY =——");
642
643| fprintf (fp,”\t%s\t\t%s\t\t%s\n”,” | y |”,7] t |”,”] ag |” );
644
645 for (i=0; i<geo.n_cuts; i++)

646 {

647 fprintf (fp,” \t%f\t%f\t%f\n” ,geo.yi[i],geo.t[i],geo.AG[i] );
648 }

649
650
651
652
653
654| fclose (fp);
655
656| }
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Pfiloha D

Vypocet rychlostni polary

D.1 polara.m

g=9.8;

source get_-LD.m

source set_GEO.m
source set_sections.m
source set_lift_surf.m
nn=42;

vi=linspace (19,60 ,nn);

for j=1:nn

set_.SRFS(vi(j));

disp (["rychlost v = 7 ;num2str(vi(j))]);
system ([”./set_lift .sh”],”sync”);

load (”data/data.txt”);
Cl=load (”data/lift _line .txt”);
CD=load (”data/drag_line.txt”);

CD=CD.+0.0042;

a(j,:)=get-LD(vi(j),CL(:,2),CD(:,2) ,mtow,g,rho,S);
endfor

i=0;
for j=1:nn
if a(j,1) > 0
i+
VX(i,1)=a(j,2);
VZ(i,1)=a(j,3);
endif
endfor

dlmwrite(”rp_pol.txt” ,[VX,VZ]) ;
clf;
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hold on;

plot (VX.%3.6 ,VZ,” linewidth” ;3,”r”);

set (gca, fontsize’,20);

grid on;

title ("Rychlostni polara STD.CIRRUS 330 kg”);
xlabel ("Vx [km/h]”);

ylabel ("Vz [m/s]”);

axis ([0,200]);

load CIRRUS_BIKLE. txt
plot (3.6.* CIRRUSBIKLE (: ,1) ,CIRRUSBIKLE (: ,2) ,” linewidth” ,2);

load CIRRUS. txt
plot (3.6.«CIRRUS(:,1) ,CIRRUS(:,2) ,”g” ,” linewidth” ,2);

legend ([” Vypocet” ] ,[” Mereni — Bikle”],[”Mereni — Johnson”])
png-path = ’png/’;
eval ([’print (”’ png_path ’rychl_polara.png”, "—dpng”);’]);

D.2 get LD.m

function AE=get_LD (v,CL,CD,mtow,g,rho,S)

gm=1;gm_old=0;
1=0;

while ( j<20 | gm—gm_old >0.00000000001 )
JA+
1=2*«mtowxg/rho /S/v"2 xcos(gm);
d=interpl (CL,CD,1,” extrap”);
gm=atan2(d,1);
gm_old=gm;

endwhile

cl=2+«mtowxg/rho /S/v"2 xcos(gm);
cd=2xmtow*g/rho /S/v"2 xsin(gm);

vx=v#*cos (gm) ;
vz=vksin (gm) ;

if
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35| endif
36
37| endfunction

D.3 set GEO.m

1| source bin/Bcad.m

2

3| IS (7 skoskostok ok ok sk sk sk sk skt ok ok ok sk sk ok sk koK Kk KRSk ok koK R ok skokok )
4| disp (" Interaktivni zadani geometrie”)

5/ disp (7 +— >[Geometrie kridla]”)
6| disp (7 + 7))

T ISP (77 sskoskoskoskostok sk s sk ok sk ok ook ok ok sk ok sk sk skt ok ok skokskokok ok ok kokok )
8| disp(” )

9| mtow=input (”zadej hmotnost 7);

10| rho=input (” zadej hustotu vzduchu ”7);
11|m=input (” zadej pocet nodu ”7);

12| b=input (” zadej rozpeti [m]”);

13| cr=input(” zadej korenovou hloubku [m]”);

14| ct=input (” zadej koncovou hloubku [m]”);

15| t_tw=input (” zadej krouceni koncoveho profilu”);
16

17| t_tw=t_tw+*pi/180;

18| b=0.5%b;

19

20

21} if mod (m,2) = 0

22| m=m—+1;

23| endif

24

25| for i = 1:m

26| fi(i)=(pixi)/(m+1);

27| endfor

28

29

30| for i = 1:m

31| yi(i,1)=bxcos(fi(i));

32| endfor

33

34| for i = 1:m

35| cx(i)=( (cr—ct)/(0.5%b)*( (0.5%b)—abs(0.5%xbxcos(fi(i) ) )));
36| endfor

37

38| for i = 1:m

39/ t(i,1)=ct+ecx(i);

40| endfor

41

42| S=abs (trapz (yi,t))

43

44

45

46| tt (1,1)=0.25xt(1,1) .xcos(t-tw);

>
-

£t (1,2)=yi(1,1);
tt(1,3)=0.25%t(1,1) .xsin(t-tw);

[
S © 0o

tt(2,1)=0.25%t (m/2+0.5,1);
tt(2,2)=yi(m/240.5,1);

t
iy
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tt(2,3)=0;

tt(3,1)=0.25%t(m,1) .xcos(t_tw);
tt (3,2)=yi(m,1);
tt(3,3)=0.25%t(m,1) .xsin(t_tw);

for i = 1:m
if yi(i,1) >=0
twl(i,:)=Bcad_intersect_by_plane (tt(1,:),tt(2,:),[0,yi(i,1),0; 10,yi(i,1)
;05 0,yi(i,1),105])5
endif
if yi(i,1) <0
twl(i,:)=Bcad_intersect_by_plane (tt(2,:),tt(3,:),[0,yi(i,1),0; 10,yi(i,1)
05 0,yi(i,1),10;]);
endif
endfor
for i=1:m AGG(i,l)=atan2(twl(i,3), twl(i,1) ); end

dlmwrite (”data/geometry/yi.txt” ,[yi], "delimiter”, "\t”,’ precision’, *%.32f’
)

dlmwrite (”data/geometry/span.txt” ;[b], ”delimiter”, "\t”, precision’, ’%.32f
)

dlmwrite (”data/geometry/wing_twist.txt” ,[AGG], ”delimiter”, "\t”,’precision’
, " %.3217);

dlmwrite (”data/geometry/chords.txt” ,[t], ”delimiter”, ”\t”, ’precision’, ’
%.3217);

dlmwrite (”data/geometry/chords.txt” ,[t], ”delimiter”, ”\t”, precision’, ’
%.3217);

hold on;

axis [7(0 3xb+b) (0.3xb+b) —b b]);

(
for i = 1:m-1

plot ([yi(i,1),yi(i+1,1)],[0.25%¢t(i,1),0.25%t(i+1,1)])
plot ([yi(i,1),yi(i+1,1)],[—0.75*xt(i,1),—0.75%xt(i+1,1)])

endfor

plot (0,0,”@x3;KRIDLO; ")

plot ([bxcos(fi (1)) ,bxcos(fi(1))],[t(i,1) ,0])
plot ([bxcos(fi(m)) ,bxcos(fi(m))],[t(m,1)

save ”"data/data.txt”

D.4 set sections.m

yi=load (” data/geometry/yi.txt”);
m=rows (yi);
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35
36

37
38

39
40

for

i=1m

sections{i,1}="N/A”;
endfor

sections{m/2+0.5,1}=input (”korenovy profil 7?7

sections{m,1}=input(”koncovy profil ?? 7 7s”);
sections{l,l1}=sections{m,1};

save(”prep/sections.txt” ,”sections”);

TR
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D.5 set AEC.m

function L= set_AEC(afd, airfoil ,filters ,RE)
filter=load(filters);
aa=dir ([afd , airfoil] );
bb=struct2cell (aa);
n_files=columns(bb) —2;
for i=1:n_files
tmp(i).a=load ([afd, airfoil ,”/” ,bb{1,i+2}]);
endfor
for i=1:n_files
re_us (i)=tmp(i).a(1l,1);
endfor
[a,b]=sort(re_us);
for i=1:n_files
tmp_s (i)=tmp(b(i));
endfor
for i=1:n_files
s_tab(i,1l)=tmp_s(i).a(1,1);
for j=1l:rows(filter)
tmp-i(i).a(j,l)=tmp-s(i).a(1l,1);
endfor
tmp-i(i).a(:,2)=Ffilter (:,1);
tmp-i(i).a(:,3)=interpl( tmp-s(i).a(:,2),tmp-s(i).a(:
extrap”);
tmp_i(i).a(:,4)=interpl( tmp-s(i).a(:,2),tmp-s(i).a(:
extrap”);
tmp-i(i).a(:,5)=interpl( tmp-s(i).a(:,2),tmp-s(i).a(:
extrap”);
endfor
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41
42
43| for i=2:rows(s_tab)

44| if ( (s-tab(i,1) > RE) & (s_-tab(i—1,1) <= RE) ) ix=i; endif
45| endfor

46

47| if (RE < s_tab(1,1) )

48

49| L(:,:)=tmp_i(1l).a(:,:);

50

51| elseif (RE > s_tab(n_files ,1))
52

53] L(:,:)=tmp_i(n_files).a(:,:);
54| else

55| disp ([”interpolating at RE = 7, num2str(RE)]) ;
56

57 for i=l:rows(filter)

58 i ,1)=RE;

o
L(i
50| L(i,2)=filter (i,1);
60| L(i,3)=interpl( [tmp-i(ix—1).a(i,1),tmp-i(ix).a(i,1)], [tmp-i(ix—1).a(i,3),
tmp-i(ix).a(i,3)] , RE);
61| L(i,4)=interpl( [tmp_i(ix—1).a(i,1),tmp_i(ix).a(i,1)], [tmp-i(ix—1).a(i,4),
tmp-i(ix).a(i,4)] , RE);
62| L(i,5)=interpl( [tmp_i(ix—1).a(i,1),tmp_i(ix).a(i,1)], [tmp-i(ix—1).a(i,5),
tmp-i(ix).a(i,5)] , RE);
63 endfor
64| endif
65| endfunction

D.6 set lift surf.m

source set_AEC.m

function set_SRFS(v)
ni=0.1555e—4

filters="filter /alpha_deg.txt”
afd=[" airfoils /7 ];
filter=load(filters);

O ~J O O W N -
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yi=load (” data/geometry/yi.txt”);
t=load (” data/geometry/chords.txt”);
n=rows (yi);

n=rows (filter);

e e e e
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load (" prep/sections.txt”);

—_
o

1=0;
i=1;

N N =
= O ©

for i=1:m

RE(i,1)=v.*xt(i,1)./ni;

23 if (strcmp(sections{i,1},”N/A”) = 0 )

24 j++;

25 yi(j,l)=yi(i,1);

26| TMP(j).L=set_AEC(afd,sections{i,1},filters ,RE(i,1));

[\V]
S
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27 endif
28| endfor
29
30
31| for j=1l:rows
32| LI(:,j (
33| DI(:, j)=IMP(j
34| MI(: , j )=TIMP(
35| endfor

36
37| for i=1:n
38|L(i,:)=interpl(yj,LI(i,:) ,yi);
39|D(i,:)=interpl(yj,DI(i,:) ’,yi);
40|M(1i ,:)=interpl (yj ,MI(i,:) ’,yi);
41| endfor

42
43
44
45| for j=1m
46 for i=1:n

47| LSRF(n«*(j—1)+ i )=L(i,j);

48| DSRF(n*(j—1)+ i )=D(i,j);

19| MSRP(ns(j—1)+ i )M(i.]);

50 endfor

51| endfor

52

53

54| dlmwrite (”data/lift /lift_surf.txt” ,[LSRF’], ”delimiter”, ”\t”,’precision’, ’
%.3217);

55| dlmwrite (”data/lift /drag_surf.txt” ,[DSRF’], ”delimiter”, ”\t”,’ precision’, ’
%.3217);

56| dlmwrite (”data/lift/moment_surf.txt” ;[MSRF’], ”delimiter”, ”\t”,’ precision’,

"%.32£7) ;

57| dlmwrite (”data/lift /alpha.txt” ,[filter .xpi/180], ”delimiter”, 7\t”,’

precision’, *%.32f7);

58| endfunction

D.7 set lift.sh

#!/bin/bash

TEST PATH=" /home/$ (whoami) /0DP/tests /polara”

SOLVER. PATH=" /home/$ (whoami) /0DP/code/nl”

RESULT PATH=" /home/$ (whoami) /0DP/code/nl/data/results”

cd $TEST PATH
cp $TEST_PATH/data/lift /* $SOLVERPATH/data/lift
cp $TEST PATH/data/geometry /+« $SOLVER PATH/data/geometry

0~ O U W N -

10| cd $SOLVER_PATH

11|rm data/results/lift_dist.txt
12|rm data/results/drag_-dist.txt
13|rm data/results /moment_dist. txt

15| ./ get_ae.out # RUN THE SOLVER

17| cd $RESULT PATH
18| cp lift_dist.txt $TESTPATH/data/

73




19
20
21
22
23

cp

cp
cp
cp

lift_line.txt $TESTPATH/data/
drag_dist.txt $TESTPATH/data/
drag_line.txt $TEST PATH/data/
moment_dist. txt $TEST PATH/data/
moment_line. txt $TEST PATH/data/
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