LIFTROLL COOKBOOK 

	Greg Ciurpita's enhanced Java version of Liftroll. Расширенная версия Java Грег Ciurpita о Liftroll. 

	

	The wing originally supplied with Liftroll Крыло изначально поставляется с Liftroll 

	3-piece 120 3- х частей 120 

	

	NEW!!! A 3-piece 132 With Tube Spar NEW !!! А 3- х частей 132 с накидной Спар 

	BurkeJones2meter BurkeJones2meter 

	Duck v. Duckzilla by John Hazel Дак v. Duckzilla Джон Хейзел 

	Mantis Богомол 

	Lilan by Chuck Anderson Lilan Чак Андерсон 

	A Two-Meter By Mike Garton Двухметровый Майк Гартоном 

	Mark Levoe's 1995 Visalia Entry Марка Levoe в 1995 Visalia Вход 


Above are some wing recipes. Выше приведены некоторые рецепты крыла. They have been prepared using John Hazel's wing LIFTROLL design tool. Они были подготовлены с помощью инструмента проектирования крыла LIFTROLL Джона Хейзл. You can download this tool as a zip file from here: Вы можете загрузить этот инструмент в виде архива отсюда: 

Download Liftroll Скачать Liftroll 

If that doesn't work for you then you could try this link: http://briefcase.yahoo.com/jebbushell and look in the "public" directory. Если это не работает для вас , то вы можете попробовать эту ссылку: http://briefcase.yahoo.com/jebbushell~~HEAD=dobj и посмотреть в "общественной" директории. An unzipped version of Liftroll can be downloaded from there. Распакованные версия Liftroll можно загрузить оттуда. Remember that Yahoo gets busy during the US evening, so please be patient. Помните, что Yahoo получает занят в течение вечера США, поэтому, пожалуйста, будьте терпеливы. You may need to make several attempts. Возможно, вам придется сделать несколько попыток. 

Liftroll simulates a generic wing. Liftroll имитирует родовое крыло. This wing has no definite size and no definite airfoil section but you can configure it into many different shapes and Liftroll will instantly predict a lift distribution and a lift coefficient (CL) distribution. Это крыло не имеет определенного размера и нет определенного аэродинамического профиля раздел, но вы можете настроить его на множество различных форм и Liftroll мгновенно предсказать распределение подъема и распределение коэффициента подъемной силы (CL). 

You may need to spend a few hours experimenting before you get a feel for how to make your designs approach the quality of the originally supplied design. Возможно, вам придется провести несколько часов, прежде чем экспериментировать получить чувство для того, как сделать ваши конструкции приближаются качество поставляемой первоначально конструкции. If you happen to find one that's better, or you wish to make any comment or ask a question or especially if you spot a mistake then e-mail me, Jeb Bushell . Если вам посчастливилось найти тот , который лучше, или вы хотите , чтобы сделать какие - либо комментарии или задать вопрос или особенно если вы заметили ошибку , то по электронной почте мне, Джеб Бушелл . I am sorry that I am not an Aero Engineer and cannot answer questions about the math of the tool, but if you really must know then John Hazel recommends Bertin and Smith "Aerodynamics for Engineers". Я сожалею, что я не инженер Aero и не может ответить на вопросы о математике инструмента, но если вы действительно должны знать, то Джон Хейзел рекомендует Бертин и Смит "Аэродинамика для инженеров". For a beginner I recommend Martin Simon's "Model Aircraft Aerodynamics". Для новичка я рекомендую Мартина Саймона "модель самолета Аэродинамика". 

Each of the designs given above illustrates something different about Liftroll. Каждый из приведенных выше конструкций показывает что-то другое о Liftroll. In particular, the 3-piece 120 shows how to hack the input parameters and the Mantis shows a non-hacked way to represent a 3-panel wing in a 4-panel tool. В частности, 3-х частей 120 показывает, как взломать входные параметры и Mantis показывает, не взломанный способ представления 3-панели крыла в инструменте 4-панели. You may want to look at them all at least once in order to get some ideas for solutions to the problems of your design. Вы можете захотеть взглянуть на них всех, по крайней мере один раз, чтобы получить некоторые идеи для решения проблем вашего дизайна. You may also find the Cookbook much easier to read if you print it first. Вы также можете найти Cookbook гораздо легче читать, если вы распечатать его в первую очередь. 

Here are some definitions that you may find helpful, followed by some remarks by knowledgeable commentators. Вот некоторые определения, которые могут оказаться полезными, за которыми следуют некоторые замечания со стороны знающих комментаторов. Also included is the most complete table of airfoil zero-lift angles on the web. Также имеется наиболее полная таблица аэродинамических углов нулевой подъемной силы в Интернете. 

AOA or Angle Of Attack АОА или угол атаки 

In Liftroll an airfoil is at an AOA of 10 degrees when it is at 10 degrees to the angle at which it generates zero lift. В Liftroll Лопатка находится на АОА 10 градусов, когда она находится на 10 градусов от угла, при котором она генерирует нулевой подъемной силы. Note that, at zero lift, the chord line for most airfoils be at a slightly negative angle and the wing will look like it's pointing slightly downwards. Следует отметить, что при нулевой подъемной, аккорд линии для большинства профилей быть слегка отрицательным углом и крыло будет выглядеть он направлен немного вниз. For an SD7037 that negative angle is -3.4 degrees. Remarks by John Hazel . Remarks by Blaine Beron-Rawdon Для SD7037 , что отрицательный угол -3.4 градусов. Замечания Джон Хейзел . Выступление Blaine Beron-Rawdon 

Lift Distribution Подъемник Распределение 

Not all parts of a wing are equal when it comes to generating lift. Не все части крыла равны, когда дело доходит до создания подъемной силы. The ideal lift distribution is elliptical and the tool allows you to see how you're doing against a perfect ellipse - if you need to know why then be aware that the issue is subtle and that getting to understand it may take considerable effort. Идеальное распределение лифта имеет эллиптическую форму и инструмент позволяет вам видеть, как вы делаете против идеального эллипса - если вам нужно знать, почему то следует помнить, что этот вопрос является тонким и, что получение, чтобы понять это может занять немало усилий. Mark Drela has provided the most elegant explanation that I know of in a response to a question in RCSE. Remarks by Mark Drela Марк дрела предоставил наиболее изящное объяснение , что я знаю в ответ на вопрос в РЦСО. Примечания Марк дрела 

CL or Lift Coefficient CL или Lift Коэффициент 

The CL is a measure of how hard the section is working. CL является мерой того, насколько сильно секция работает. Some parts of the wing may work harder than other parts so there is a CL distribution. Некоторые части крыла могут работать больше, чем другие части так, существует распределение CL. A flat CL distribution means the wing is being worked equally hard everywhere. Плоский распределение CL означает, что крыло в настоящее время работает одинаково трудно везде. A high point in the CL distribution tells you where the wing will stall first (because it's working too hard) so a flat CL distribution means that the wing stalls all the way across at the same time. Кульминация в распределении CL говорит вам, где крыло будет простаивать первый (потому что он слишком много работает), поэтому плоское распределение CL означает, что крыло киосков весь путь через в то же время. For good handling, sailplanes really need to avoid a stall that begins at a tip, so they generally use a conservative CL distribution that is very slightly higher at the center. Для обеспечения хорошей управляемости, планеры действительно нужно, чтобы избежать стойло, который начинается на конце, так что они обычно используют консервативное распределение CL, которое очень незначительно выше в центре. (They also favor the Schuemann Planform but see John Hazel's critique of the Schuemann Planform .) (Они также способствуют Шуман , но видеть форму в плане критики Джона Хейзл из Шуман формы в плане .) 

Twist, Wash-out and Wash-in Twist, вымывания и Wash в 

Twist is the change in AOA of a panel from one end to the other. Twist является изменение АОА панели от одного конца к другому. You can vary the twist of the wing to simulate either a real twist or an aerodynamic twist caused by a change of airfoil section. Вы можете изменять поворот крыла для имитации либо реальный поворот или аэродинамический поворот, вызванное изменением аэродинамической поверхности раздела. A twist that makes the leading edge lower than the trailing edge as you move away from the fuselage is called wash-out. Поворот, который делает передний край ниже задней кромки, как вы отойти от фюзеляжа называют размыв. Wash-in is a twist in the opposite direction. Промывка в завихрение в противоположном направлении. Wash-out is generally a good thing. Вымывания, как правило, хорошая вещь. Wash-in is generally a bad thing. Промывка в целом является плохой вещью. You should refer to the Lilan design to see a crude but effective way for the dimwits among us (alas, that's me again) to work out whether a difference in zero-lift angle amounts to washout or washin. Вы должны обратиться к проекту Lilan, чтобы увидеть сырой, но эффективный способ для болванов среди нас (увы, это я снова), чтобы выработать ли разница в угловых сумм нулевой подъемной силы к вымыванию или Washin. 

Remarks by John Hazel Выступление Джона Хейзелом 

Washout modeling is possible in liftroll using the cells labeled "twist." Вымывание моделирование возможно в liftroll с использованием клеток меченых "твист". It is very important that you include any washout in the wing modeling. Очень важно, чтобы вы включили любую вымывание в моделировании крыла. 

Before addressing wing twist (wash-out) you should be aware that there are at least two ways to define angle of attack (AOA): Перед тем как обратиться крыла твист (вымывания), вы должны знать, что есть по крайней мере два способа определения угла атаки (АОА): 

Geometric AOA is referenced to the airfoil chord line. Геометрическая АОА ссылается на аэродинамический профиль линии хорды. At zero geometric AOA the chord line is pointed directly in line with the flight path. При нулевой геометрической АОА хорда линия направлена ​​непосредственно в соответствии с траектории полета. The problem with defining AOA this way is that the lift is not the same for different airfoils at zero AOA. Проблема с определением АОА таким образом, что лифт не одинакова для различных аэродинамических поверхностей при нулевой АОА. A symmetric airfoil will have zero lift at zero geometric AOA. Симметричный аэродинамической поверхности будет иметь нулевой подъемной силы при нулевой геометрической АОА. A cambered airfoil will have some amount of lift at zero geometric AOA. Изогнутый аэродинамический профиль будет иметь некоторое количество подъемной силы при нулевой геометрической АОА. Usually, higher cambered airfoils will have higher lift at zero geometric AOA. Как правило, более высокие аэродинамические поверхности изогнутый будет иметь более высокую подъемную силу при нулевой геометрической АОА. 

A more sensible AOA is what I'll call aerodynamic AOA. Более разумный АОА то, что я буду называть аэродинамический АОА. Aerodynamic AOA is referenced to the zero lift line. Аэродинамический АОА привязан к нулевой подъемной линии. For a symmetric airfoil the zero lift line and the chord line are the same. Для симметричного аэродинамического профиля подъемная нулевой линии и линии хорды одинаковы. On a cambered airfoil they are not the same. На выпуклым аэродинамической поверхности они не совпадают. A cambered airfoil that has zero lift at -1 degree geometric AOA has 1 degree aerodynamic AOA when it is at 0 degrees geometric AOA. Изогнутый аэродинамический профиль, который имеет нулевой подъемной силы на -1 степени геометрической АОА имеет 1 степень аэродинамический АОА, когда она находится на 0 градусов геометрическая АОА. 

Calculating the correct inputs to model a wing in LIFTROLL (LR) is easy if you are using a single airfoil. Расчет правильные входы для моделирования крыло в LIFTROLL (LR) легко, если вы используете один аэродинамический профиль. Just keep in mind that for LR the AOA and twist inputs are relative to the zero lift line of the airfoil. Просто имейте в виду, что для LR АОА и твист входы относительно нулевой подъемной линии аэродинамического профиля. 

For example if you have an untwisted wing with a SD7037 airfoil the AOA for zero lift is about -3.4 degrees. Например, если у вас есть раскрученный крыло с SD7037 аэродинамического профиля АОА для нулевого подъема составляет около -3,4 градусов. The appropriate AOA input for LR to model this condition is 0 degrees. Соответствующий вход АОА для LR модели это условие составляет 0 градусов. You would model zero geometric AOA in LR by typing 3.4 degrees in the AOA input cell. Вы бы смоделировать нулевой геометрической АОА в LR, набрав 3,4 градусов в ячейке ввода АОА. Five degrees of geometric AOA would be modeled by typing 8.4 degrees in the AOA cell. Пять степеней геометрической АОА будет смоделирован, набрав 8,4 градусов в камере АОА. When using LR it is best to just think in terms of AOA relative to the zero lift line. При использовании LR лучше всего думать в терминах АОА относительно нулевой подъемной линии. 

Wings with airfoil transitions are a little more complicated. Крылья с экранопланов переходов немного сложнее. A minimally complicated example is a single taper wing with linear airfoil transition and twist. Минимально сложный пример представляет собой единый конус крыла с линейным переходом аэродинамического профиля и твист. 

For this illustration let's say you choose airfoils using a thick, low camber root and thin, high camber tip. Для этой иллюстрации допустим, вы выбираете аэродинамические поверхности, используя толстый, низкий корень развала колес и тонкий, высокий наконечник развала колес. This gives strength in bending at the root and typically reduced tip stall tendency from the more cambered tip's better max Cl. Это дает прочность при изгибе в корне и обычно пониженную тенденцию наконечника стойло от более макс Cl в более изогнутый TIP в. Higher max Cl at the tip allows a more tapered wing. Более высокая максимальная Cl на кончике позволяет более сужающуюся крыло. Hopefully more taper will reduce induced drag for lower sink speed and higher L/D. Надеюсь более Конус уменьшит индуктивного сопротивления для более низкой скорости радиатора и более высокой L / D. Smaller tips will also reduce polar moment of inertia in yaw which will make the ship track better and improve rudder response. Более мелкие советы будут также уменьшить полярный момент инерции в рыскание, который заставит корабль отслеживать все лучше и улучшить реакцию руля направления. However as the taper is increased there will be more danger of tip stalls. Тем не менее, как конусность увеличивается будет больше опасность наконечника киосков. Negative twist (wash-out) would help prevent tip stall but it could hurt performance, especially at high speed. Отрицательный поворот (вымывание) поможет предотвратить срыв наконечника, но это может повредить производительности, особенно на высокой скорости. 

So, in this over simplified example, the task now is to choose the taper and twist for best performance while retaining acceptable stall behavior. Так, в этом более упрощенном примере, теперь задача заключается в выборе конусность и поворот для лучшей производительности при сохранении приемлемого поведения стойло. 

One approach you might take is to look at the maximum lift of the root and tip airfoil from wind tunnel data. Один из подходов, вы могли бы сделать, это посмотреть на максимальной подъемной корневой и концевой аэродинамической поверхности от данных в аэродинамической трубе. (be sure to estimate flying speed at stall, calculate Reynolds number at the root and tip and then look for the Cl max.) Guess at the max lift of the in-between airfoils by interpolating between root and tip. (Не забудьте оценить скорость полета на холостых оборотах, вычислить число Рейнольдса в корень и кончик, а затем искать максимум Cl.) Угадайте при максимальном подъеме в промежутке между аэродинамическими поверхностями путем интерполяции между корнем и наконечником. (remember this is an over simplified example!) (Помните, что это чрезмерно упрощенный пример!) 

Just to get some numbers to work with let's specify the following: The root airfoil has 10% thickness, zero lift at -1 degree geometric AOA, and max CL 1.0. Просто чтобы получить некоторые цифры для работы с укажем следующее: Корневой аэродинамический профиль имеет толщину 10%, нулевой подъемной силы при -1 степени геометрической АОА и Максу CL 1.0. The tip airfoil has 6% thickness, zero lift at -2 degrees geometric AOA, and max Cl 1.2. Аэродинамический профиль наконечник имеет 6% толщины, нулевой подъемной силы при -2 градусах геометрической АОА и не более 1,2 Cl. 

Again, just to get numbers to work with, assume you find two possible max performance wings: (1) Taper of 0.65 (tip is 0.65 as large as root chord) with no twist. Опять же, чтобы получить номера для работы с, предположим, что вы найдете два возможных крылья макс эффективности: (1) конусность 0,65 (0,65 наконечник такого размера, как корневой хорды) без крутки. (2) Taper of 0.4 with -3 degrees of twist (wash-out). (2) Конус 0,4 с -3 градусов твист (вымывания). 

To build these wings you now need to adjust the twist to account for the differences in zero lift AOA. Для того, чтобы построить эти крылья теперь нужно настроить поворот, чтобы учесть различия в нулевой подъемной силы АОА. 

If you build the first wing with zero geometric twist (chord lines parallel) you will actually end up with a wing that has 1 degree of wash-IN. Если вы построите первое крыло с нулевым геометрическим твист (хордовых линий, параллельных), вы на самом деле в конечном итоге с крылом, который имеет 1 степень промывочной-IN. This is the effect of the difference in zero lift lines. Это является следствием разницы в нулевых линий лифта. To get the desired untwisted wing you would have to twist the tip by -1 degree (wash-out) to compensate for the difference in zero lift lines. Для того, чтобы получить желаемый раскрученный крыло вам придется крутить наконечник на -1 градус (вымывания), чтобы компенсировать разницу в нулевых линий лифта. 

To get the second wing you would need to give the tip -1 degree of twist for the zero lift line difference and then -3 more for the wash-out, a total of -4 degrees twist. Для того, чтобы получить второе крыло вы должны дать наконечник -1 степень крутки разницы линии нулевой подъемной силы, а затем -3 больше для размыва, в общей сложности -4 градусов твист. 

Remember that these wing specifications were made to help explain the relationships of zero lift lines, twist, and LR. Помните, что эти характеристики крыла были сделаны, чтобы помочь объяснить отношения нулевой подъемной линии, твист и LR. They are not recommended for RC sailplanes. Они не рекомендуются для RC планеров. 

This business is easy to get mixed up with. Этот бизнес легко перепутать с. There at least one widely published design that mistakenly specifies twist in the wash-in sense to compensate for the transition from low to high camber from root to tip. Там, по крайней мере один широко опубликован дизайн, который ошибочно определяет поворот в моющем в смысле, чтобы компенсировать переход от низкого к высокому выпуклостью от корней до кончиков. I hope the author catches this and writes a correction letter to the publisher. Я надеюсь, что автор ловит это и пишет поправочный письмо к издателю. 

For an example of a well executed (and wonderfully documented!) example of a wing with thick low camber root transitioning to a thin more cambered tip, check out Drela's Allegro at the CRRC web site. В качестве примера хорошо выполненной (и прекрасно документированной!) Пример крыла с толстым низкой выпуклость корня переходит к тонким более выпуклым наконечником, проверить Allegro дрела по адресу веб-сайта КИРЦ. Be sure to compare the composite version to the more recently designed built up Allegro. Обязательно сравнить составную версию с более недавно разработан застроенной Allegro. 

John Hazel Джон Хейзел 

Remarks by Blaine Beron-Rawdon Замечания по Blaine Beron-Rawdon 

A good rule of thumb: The zero-lift angle for most airfoils is about -1 degree per percent of airfoil camber. Хорошее правило: Угол нулевой подъемной силы для большинства профилей составляет около -1 градуса в процентах аэродинамического развала колес. 

The airfoil camber line is the line midway between the upper and lower surface. Аэродинамический профиль выпуклость линия является линией на полпути между верхней и нижней поверхностью. The airfoil camber is the distance between the highest point on the camber line and the chord line, divided by the chord. Аэродинамического профиля является выпуклость расстояние между самой высокой точкой на линии изгиба и линии хорды, деленная на хорде. 

The chord line is the line that connects the leading and trailing edge. Аккорд линия линия, которая соединяет начальный и конечный край. 

Example using the rule of thumb: The zero-lift angle of a 3% camber section is -3 degrees. Пример использования эмпирическое правило: угол нулевой подъемной секции развала колес 3% -3 градусов. 

The following table is taken from the instructions for Plane Geometry (see: Plane Geometry ). Следующая таблица взята из инструкции по планиметрии (см: планиметрии ). These values in turn come from the Soartech wind tunnel measurements by Dr. Michael Selig. Эти ценности, в свою очередь поступают из измерений в аэродинамической трубе Soartech д-р Майкл Селиг. [Some additions, taken from the "Summary of Low-Speed Airfoil Data Volume 3" have been added by me, Jeb.] [Некоторые дополнения, взятые из «Резюме Volume Low-Speed ​​Аэродинамический Data 3", которые были добавлены мною, Джеб.] 

The columns of the table are: Airfoil designation, % camber, pitching moment coefficient (Cmo), angle of attack at zero lift, and thickness to chord ratio. Столбцы таблицы являются: Аэродинамический обозначение,% выпуклость, качка коэффициент момента (Cmo), угол атаки при нулевой подъемной, и толщина хорды соотношение. 

	Airfoil аэродинамический 
	% camber % выпуклость 
	Cmo Cmo 
	AOA @ zero lift АОА @ нулевого лифта 
	thickness ratio толщина отношение 

	AG35 AG35 
	
	
	-3.64 -3,64 
	

	AG36 AG36 
	
	
	-3.40 -3,40 
	

	AG37 AG37 
	
	
	-3.21 -3,21 
	

	AG38 AG38 
	
	
	-2.94 -2,94 
	

	Clark-Y Кларк-Y 
	3.55 3,55 
	-0.0873 -0,0873 
	-3.840 -3,840 
	11.72 11,72 

	DAE51 DAE51 
	3.98 3,98 
	-0.1081 -0,1081 
	-5.418 -5,418 
	9.37 9,37 

	DF101 DF101 
	2.3 2.3 
	-0.0582 -0,0582 
	-2.260 -2,260 
	11 11 

	DF102 DF102 
	2.3 2.3 
	-0.0521 -0,0521 
	-1.944 -1,944 
	11 11 

	E205 E205 
	3.01 3,01 
	-0.0543 -0,0543 
	-2.278 -2,278 
	10.48 10.48 

	E214 E214 
	4.03 4,03 
	-0.1382 -0,1382 
	-4.069 -4,069 
	11.1 11.1 

	E374 E374 
	2.24 2,24 
	-0.0556 -0,0556 
	-2.435 -2,435 
	10.91 10.91 

	E387 E387 
	3.8 3,8 
	-0.0817 -0,0817 
	-3.333 -3,333 
	9.06 9,06 

	FX60-100 FX60-100 
	3.55 3,55 
	-0.1201 -0,1201 
	-2.587 -2,587 
	9.97 9,97 

	HQ2/9 HQ2 / 9 
	1.99 1,99 
	-0.0821 -0,0821 
	-1.792 -1,792 
	8.97 8,97 

	MB253515 MB253515 
	2.43 2,43 
	-0.0495 -0,0495 
	-2.327 -2,327 
	14.96 14.96 

	RG14 RG14 
	
	
	-2.000 -2,000 
	

	RG15 RG15 
	1.76 1,76 
	-0.0578 -0,0578 
	-1.502 -1,502 
	8.92 8,92 

	S2048 S2048 
	1.94 1,94 
	-0.0676 -0,0676 
	-2.095 -2,095 
	8.63 8,63 

	S2055 S2055 
	1.66 1,66 
	-0.0483 -0,0483 
	-1.478 -1,478 
	7.99 7,99 

	S2091 S2091 
	3.91 3,91 
	-0.0817 -0,0817 
	-4.105 -4,105 
	10.1 10.1 

	S3014 S3014 
	2.57 2,57 
	-0.0508 -0,0508 
	-3.793 -3,793 
	9.46 9,46 

	S3016 S3016 
	2.09 2,09 
	-0.039 -0,039 
	-0.822 -0,822 
	9.52 9,52 

	S3021 S3021 
	2.96 2,96 
	-0.0597 -0,0597 
	-2.379 -2,379 
	9.47 9,47 

	S4061B S4061B 
	3.9 3,9 
	-0.0915 -0,0915 
	-4.438 -4,438 
	9.6 9.6 

	S4233 S4233 
	3.26 3,26 
	-0.0758 -0,0758 
	-3.280 -3,280 
	13.64 13.64 

	S6063 S6063 
	
	
	-1.400 -1,400 
	

	S7075 S7075 
	
	
	-3.700 -3,700 
	

	SA7035 SA7035 
	
	
	-2.800 -2,800 
	

	SA7036 SA7036 
	
	
	-3.100 -3,100 
	

	SD5060 SD5060 
	2.3 2.3 
	-0.0529 -0,0529 
	-2.163 -2,163 
	9.45 9,45 

	SD6060 SD6060 
	1.84 1,84 
	-0.0386 -0,0386 
	-1.814 -1,814 
	10.37 10.37 

	SD6080 SD6080 
	3.74 3,74 
	-0.0822 -0,0822 
	-4.491 -4,491 
	9.18 9,18 

	SD7003 SD7003 
	1.46 1,46 
	-0.0347 -0,0347 
	-1.532 -1,532 
	8.51 8,51 

	SD7032 SD7032 
	3.66 3,66 
	-0.0989 -0,0989 
	-4.757 -4,757 
	9.95 9,95 

	SD7032 SD7032 
	
	
	-3.100 -3,100 
	

	SD7037 SD7037 
	
	
	-3.400 -3,400 
	


(Note: AG35-38 A0's by VisualFoil at Re 1,000,000. Thanks Tony Estep.) (Примечание: AG35-38 A0 путем VisualFoil при Re 1000000 Спасибо Тони Estep.). 

That's all for now. Это все, что на данный момент. 

Blaine Beron-Rawdon Envision Design San Pedro, California USA http://members.home.net/evdesign/ Блейн Beron-Родон Envision Design Сан - Педро, Калифорния , США http://members.home.net/evdesign/ 

Remarks by Mark Drela Выступление Марка дрела 

The following question was asked in RCSE: "I'm working with some talented youngsters on aerodynamics and glider design and am having a hard time explaining exactly WHY elliptical lift distribution (and the resulting elliptical planform) is a theoretical ideal. Does anyone have a great simple way of thinking about it?" Следующий вопрос был задан в РЦСО: "Я работаю с некоторыми талантливых молодых людей на аэродинамике и конструкции планера, и я с трудом объяснив, почему именно эллиптическую распределение лифта (и в результате эллиптической формы в плане) представляет собой теоретический идеал Кто-нибудь есть. большой простой способ думать об этом? " 

Mark Drela replied as follows: Марк дрела ответил следующим образом: 

An elliptical loading has a constant downwash angle across the span, so each spanwise station has its local lift force rotated aft by the same angle. Эллиптическая нагрузка имеет постоянный угол скоса по всему размаху, так что каждая станция имеет размаху крыла его локальная сила подъема вращается в кормовой части на тот же угол. The aft component of this local lift is the local induced drag: Кормовая составляющая этого локального подъема является локальным индуктивное сопротивление: 

Di = downwash_angle * L Di = downwash_angle * L 

If the angle is NOT uniform, you can reduce the total induced drag by reducing L at the stations where the angle is larger and correspondingly increasing L where the angle is smaller. Если угол не является равномерным, вы можете уменьшить общее индуктивного сопротивления за счет уменьшения L на станциях, где угол больше и, соответственно, увеличение L, где угол меньше. The total lift would be the same but the total induced drag would drop. Общий подъем будет такой же, но общее индуктивное сопротивление снизится. The optimum situation occurs when no further improvement is possible, which in turn requires that the downwash angle is constant across the span, which in turn requires that the loading is elliptical. Оптимальная ситуация возникает, когда нет дальнейшего улучшения не возможно, что, в свою очередь, требует, чтобы угол скос постоянна по всему размаху, что, в свою очередь, требует, чтобы нагрузка имеет эллиптическую форму. 

-- Mark Drela - Марк дрела 
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