(1/8)



PANAIRの使用法と計算結果
AA2007-048A


2007/09/18 谷
A-rev. 2007/10/02 谷

B-rev. 2007/12/03 谷
目的

　亜音速・超音速パネル法であるPanAirの使用法と試計算結果をまとめる。

PanAirとは
　・Boeingで開発された、亜音速及び超音速３次元形状のパネル法解析ソフト。

　・PDASの中に含まれている。

関連文書
・D6-54703, A502I User's Manual - PAN AIR Technology Program for solving Problems of Potential Flow about Arbitrary Configurations
・Larry L. Erickson, Panel Methods - An Introduction, NASA TP-2995, 1990.

・PAN AIR Summary Document, NASA CR-3250

試計算結果概要
・解析形状：
後退角付き翼胴形状

・計算条件：
マッハ数　０．６～１．８、　迎角０～８度

・計算結果：
全機３分力しか見ていないが、以下のことが判明。



・遷音速の抵抗増が捉えられており、定性的な傾向は問題ない。



・定量的な検討は行っていないので、検証計算が必要。



・マッハ角と前縁後退角が一致する付近で、計算結果がおかしくなる模様。

　

使用法

１．入力データの作成


・計算条件（マッハ数、迎角等）と形状データを、１つのテキストデータとして作成する。


・Appendix.1に示すが、作成方法の詳細はUSE'S MANUALを参照のこと。。

２．入力データからWGSデータの作成： A5022WGS.exeを使用して、

・A5022WGS.EXEを実行し、test2.inpを入力データとすると、A502.wgsに結果が出力される。


・3viewa.exeを実行し、A502.wgsを入力データとすると、3view.psに結果が出力される。


・Adobe Acrobat等でPDF形式

３．実行方法

・PANAIRプログラム実行ファイル（PANAIR.EXE）と入力データ(test2.inp）を同じフォルダに入れる。


・PANAIR.EXEアイコンをダブルクリックする。


・数秒程度で計算が終了し、中間ファイルとともに計算結果が、PANAIR.OUTとして出力される。


・【注意】以前に計算した出力が残っていると、上書きされずにエラーとなる。

　　→　CLEAN502.BATというバッチファイルが用意されてあった。
４．計算結果の解析

・出力データから、空力係数等の計算結果を読み取り、EXCEL等でグラフ化する。

その他、User's Manualとそこで説明されているサンプルデータを参照のこと。

F90でのコンパイル

・Lahey FOrtran のPOINTERという関数が使われている→LOCまたは%LOCに直す必要がある。

・その他、修正すべき点はたくさんある模様。

POINTS, WAKE
	kt
	matchw
	
	
	Manual頁

	1
	-
	翼面
	POINTS - Composite Panels with Indirect Mass Flux Boundary Conditions
	5-25

	7
	-
	
	POINTS - Surface of the Exterior
	5-26

	2
	-
	薄翼、
	POINTS - Doublets of the Cambered Surface
	5-26

	5
	-
	胴体尾部
	POINTS - Bases - Body and Nacelles, Etc. (Source and Doublet)
	5-26

	9
	-
	ナセル流入境界；面に垂直な流れを有する表面
	Flow-Through Surface, Fan Face, Etc. (Source and Doublet)
	5-28

	18
	-
	翼の後流面
	Trailing wakes from wings, etc. (Sharp Trailing Edges)
	5-30

	18
	2
	
	Trailing wakes from wings, etc. 2-nd order Kutta Condition
	5-30

	18
	1
	胴体の後流面
	Trailing wakes from bodies, nacelles, etc. Surface with base
	5-31

	20
	-
	翼胴の接合部
	Points - Body-Wing wakes, etc. (Attach wing wake to body)
	5-32


PEA　：　

入力データから作成した三面図　：　使用法２を参照。
[image: image1.emf][image: image2.emf][image: image3.emf]
-------------------------------------------------------------------------------------

　Appendix. 1　　　入力データ　：　test2.inp
-------------------------------------------------------------------------------------
$title 

2006SSTRC test2 simple wing-body with composite panel. (run with a502i)

saaris  865-6209  m/s 7c-36 

$datacheck
 0.

$symmetry - xz plane of symmetry
=misymm   mjsymm

1.        0.

$mach number
=amach

1.8

$cases - no. of solutions
=nacase

1.

$angles-of-attack
=alpc

8.

=alpha(1) alpha(2)  alpha(3)

8.        10.       0.

$printout options
=isings   igeomp    isingp    icontp    ibconp    iedgep

4.        0.        0.        1.        1.        0.

=ipraic   nexdgn    ioutpr    ifmcpr

.0        .0        1.        0.                  3.

$references for accumulated forces and moments
=xref     yref      zref      nref

1.24      0.        0.

=sref     bref      cref      dref

1.200     2.0       0.718     2.0

$points - wing-body  with composite panels
=kn                                               cpnorm

4.                                                2.

=kt

1.

=nm       nn                                                          netname

11.       3.                                                          winga

=x(1,1)   y(1,1)    z(1,1)    x(*,*)    y(*,*)    z(*,*)

     2.670     0.140    0.0000     2.487     0.140    0.0244

     2.182     0.140    0.0488     1.694     0.140    0.0488

     1.474     0.140    0.0244     1.450     0.140    0.0000

     1.474     0.140   -0.0244     1.694     0.140   -0.0488

     2.182     0.140   -0.0488     2.487     0.140   -0.0244

     2.670     0.140    0.0000

     2.560     0.320    0.0000     2.446     0.320    0.0152

     2.256     0.320    0.0304     1.952     0.320    0.0304

     1.815     0.320    0.0152     1.800     0.320    0.0000
     1.815     0.320   -0.0152     1.952     0.320   -0.0304

     2.256     0.320   -0.0304     2.446     0.320   -0.0152

     2.560     0.320    0.0000

     2.840     1.000    0.0000     2.819     1.000    0.0028

     2.784     1.000    0.0056     2.728     1.000    0.0056

     2.703     1.000    0.0028     2.700     1.000    0.0000

     2.703     1.000   -0.0028     2.728     1.000   -0.0056

     2.784     1.000   -0.0056     2.819     1.000   -0.0028

     2.840     1.000    0.0000

        6.        2.                                                  wingta

     2.840     1.000    0.0000     2.819     1.000    0.0028

     2.784     1.000    0.0056     2.728     1.000    0.0056

     2.703     1.000    0.0028     2.700     1.000    0.0000

     2.840     1.000    0.0000     2.819     1.000   -0.0028

     2.784     1.000   -0.0056     2.728     1.000   -0.0056

     2.703     1.000   -0.0028     2.700     1.000    0.0000

       11.        3.                                                  bodyl

     0.000     0.000     0.000     0.250     0.000    -0.060

     0.500     0.000    -0.100     0.750     0.000    -0.130

     1.000     0.000    -0.140     1.450     0.000    -0.140

     1.694     0.000    -0.140     2.182     0.000    -0.140

     2.487     0.000    -0.140     2.670     0.000    -0.140

     2.800     0.000    -0.120

     0.000     0.000     0.000     0.250     0.042    -0.042

     0.500     0.071    -0.071     0.750     0.092    -0.092

     1.000     0.099    -0.099     1.450     0.099    -0.099

     1.694     0.099    -0.099     2.182     0.099    -0.099

     2.487     0.099    -0.099     2.670     0.099    -0.099

     2.800     0.085    -0.085

     0.000     0.000     0.000     0.250     0.060    0.000

     0.500     0.100     0.000     0.750     0.130    0.000

     1.000     0.140     0.000     1.450     0.140    0.0000

     1.694     0.140   -0.0488     2.182     0.140   -0.0488

     2.487     0.140   -0.0244     2.670     0.140    0.0000

     2.800     0.120     0.000

       11.        3.                                                  bodyu

     0.000     0.000     0.000     0.250     0.060     0.000

     0.500     0.100     0.000     0.750     0.130     0.000

     1.000     0.140     0.000     1.450     0.140    0.0000

     1.694     0.140    0.0488     2.182     0.140    0.0488

     2.487     0.140    0.0244     2.670     0.140    0.0000

     2.800     0.120     0.000

     0.000     0.000     0.000     0.250     0.042     0.042

     0.500     0.071     0.071     0.750     0.092     0.092

     1.000     0.099     0.099     1.450     0.099     0.099

     1.694     0.099     0.099     2.182     0.099     0.099

     2.487     0.099     0.099     2.670     0.099     0.099

     2.800     0.085     0.085

     0.000     0.000     0.000     0.250     0.000     0.060

     0.500     0.000     0.100     0.750     0.000     0.130

     1.000     0.000     0.140     1.450     0.000     0.140

     1.694     0.000     0.140     2.182     0.000     0.140

     2.487     0.000     0.140     2.670     0.000     0.140

     2.800     0.000     0.120

$points - bodybase with composite panels
=kn                                               cpnorm

1.

=kt 

5.

=nm       nn                                                          netname

5.        2.                                                          bodyb

=x(1,1)   y(1,1)    z(1,1)    x(*,*)    y(*,*)    z(*,*)

     2.800     0.000     0.120     2.800     0.085     0.085

     2.800     0.120     0.000     2.800     0.085    -0.085

     2.800     0.000    -0.120

     2.800     0.000     0.000     2.800     0.000     0.000

     2.800     0.000     0.000     2.800     0.000     0.000

     2.800     0.000     0.000

$points - body to wing wakes
=kn                                               cpnorm

1.

=kt

20.

=nm       nn                                                          netname

3.        2.                                                          awbw

=x(1,1)   y(1,1)    z(1,1)    x(*,*)    y(*,*)    z(*,*)

     2.670     0.140     0.000     2.800     0.120     0.000

     3.000     0.120     0.000

     2.670     0.140     0.000     2.800     0.140     0.000

     3.000     0.140     0.000

$trailing wakes from wings
=kn                                               cpnorm

1.

=kt

18.

=inat     insd      xwake     twake                                   netname

winga     1.        3.0       .0                                      wingwk

$trailing wakes from body
=kn                                               cpnorm

2.

=kt       matcw

18.       1.

=inat     insd      xwake     twake                                   netname

bodyl     3.        3.0       .0                                      bodylwk 

bodyu     3.        3.0       .0                                      bodyuwk 

$pea - partial or full network edge abutments 

=nfpa     iopfor    movusr

2.        0.          2.

=nne      peatol

2.        .005

=nn       en        epinit    eplast

winga     4.        6.        1.

bodyl     2.        6.       10.

2.

winga     4.        6.        11. 

bodyu     4.       10.         6.

$eat - liberalized abutments
=epsgeo   igeois    igeout    nwxref    triint    iabsum

          0.        0.        0.        0.        1.

=  material properties checker. run will bomb but pos abmts ok

= ++$materials

= ++ 1. 

= ++= tratio  pratio    name

= ++ 1.1      1.52      exhaust 

= ++= count of nonstd entries 

= ++ 4. 

= ++bodyb     lower     exhaust 

= ++bodyu     lower     exhaust 

= ++bodyl     lower     exhaust 

= ++bodyuwk   lower     exhaust 

$sectional properties
=numgrp

1.

*network selection for sectional properties

=numnet

2.

=netdat

1.

2.

*cut and reference printout for sectional properties

=optcrd   optmrp    iprtnf    iprtpp    isecpr    ixyzop    reflen

1.        1.        0.        0.                            30. 

=numcut

2.

=xc       yc        zc        xcn       ycn       zxn

.0        15.       .0        .0        1.        .0

=chrd     refrac

          .25

.0        25.       .0        .0        1.        .0

          .25

$flowfield properties
=nflowv   tpoff

1.        0.

$xyz coordinates of off-body points
=isk1

3.

=xof(1)   yof(1)    zof(1)    xof(*)    yof(*)    zof(*)

-15.      0.        0.        -7.      0.        0.

-2.       0.        0.

$grid - offbody points entered as a grid of points
=ngt

1.

=ox       oy        oz        3x        3y        3z

2.5       1.0       -0.5      3.0       1.0       -0.5

=2x       2y        2z        1x        1y        1z

2.5       1.5       -0.5      2.5       1.0       0.5 

=d3       d2        d1        i3        i2        i1

5.        5.        5.        1.        4.        4.

$streamlines in the flow field
=nstmln

1.

=numpts   hmin      hmax      maxstm    maxordr   abserr

2.        .1        2.        100.      6.        .01

=maxarr1  isprnt    tpsl

10000.    0.        0.        1.

=x        y         z         dx        dy        dz

40.       30.       -2.       50.       10.       10.

=fwdbk

1.

40.       30.       0.        50.       10.       10.

1.

$end of a502 inputs
-------------------------------------------------------------------------------------

　Appendix. ２　　　計算結果まとめ（1／２）　：　簡易形状.xls
-------------------------------------------------------------------------------------

[image: image4.emf]PanAir推算結果　簡易形状（test2.inp）

M sol-no alpha beta cl cdi cy fx fy fz mx my mz area

0.6 1 0 0 -0.00042 0.00291 0.00000 0.00291 0.00000 -0.00042 0.00000 0.00094 0.00000 3.93770

0.6 1 2 0 0.12649 0.00558 0.00000 0.00117 0.00000 0.12661 0.00000 -0.15962 0.00000 3.93770

0.6 1 4 0 0.25294 0.01353 0.00000 -0.00415 0.00000 0.25327 0.00000 -0.31982 0.00000 3.93770

0.6 1 6 0 0.37892 0.02673 0.00000 -0.01302 0.00000 0.37964 0.00000 -0.47914 0.00000 3.93770

0.6 1 8 0 0.50382 0.04511 0.00000 -0.02545 0.00000 0.50519 0.00000 -0.63767 0.00000 3.93770

0.8 1 0 0 -0.00055 0.00276 0.00000 0.00276 0.00000 -0.00055 0.00000 0.00124 0.00000 3.93770

0.8 1 2 0 0.13764 0.00577 0.00000 0.00096 0.00000 0.13776 0.00000 -0.17652 0.00000 3.93770

0.8 1 4 0 0.27546 0.01472 0.00000 -0.00453 0.00000 0.27582 0.00000 -0.35401 0.00000 3.93770

0.8 1 6 0 0.41324 0.02960 0.00000 -0.01376 0.00000 0.41407 0.00000 -0.53123 0.00000 3.93770

0.8 1 8 0 0.55049 0.05041 0.00000 -0.02670 0.00000 0.55215 0.00000 -0.70843 0.00000 3.93770

0.9 1 0 0 -0.00087 0.00239 0.00000 0.00239 0.00000 -0.00087 0.00000 0.00189 0.00000 3.93770

0.9 1 2 0 0.14825 0.00571 0.00000 0.00054 0.00000 0.14836 0.00000 -0.19293 0.00000 3.93770

0.9 1 4 0 0.29741 0.01565 0.00000 -0.00513 0.00000 0.29778 0.00000 -0.38811 0.00000 3.93770

0.9 1 6 0 0.44671 0.03225 0.00000 -0.01462 0.00000 0.44764 0.00000 -0.58333 0.00000 3.93770

0.9 1 8 0 0.59587 0.05549 0.00000 -0.02798 0.00000 0.59779 0.00000 -0.77911 0.00000 3.93770

1.1 1 0 0 -0.03062 0.03597 0.00000 0.03597 0.00000 -0.03062 0.00000 0.06303 0.00000 3.93770

1.1 1 1 0 0.05869 0.03665 0.00000 0.03562 0.00000 0.05932 0.00000 -0.06620 0.00000 3.93770

1.1 1 2 0 0.14820 0.03982 0.00000 0.03463 0.00000 0.14950 0.00000 -0.19590 0.00000 3.93770

1.1 1 4 0 0.32676 0.05363 0.00000 0.03071 0.00000 0.32970 0.00000 -0.45492 0.00000 3.93770

1.1 1 6 0 0.50570 0.07755 0.00000 0.02426 0.00000 0.51103 0.00000 -0.71480 0.00000 3.93770

1.1 1 8 0 0.68614 0.11173 0.00000 0.01515 0.00000 0.69501 0.00000 -0.97839 0.00000 3.93770

1.2 1 0 0 0.00994 0.03075 0.00000 0.03075 0.00000 0.00994 0.00000 -0.01737 0.00000 3.93770

1.2 1 1 0 0.09033 0.03208 0.00000 0.03050 0.00000 0.09088 0.00000 -0.13299 0.00000 3.93770

1.2 1 2 0 0.17142 0.03574 0.00000 0.02974 0.00000 0.17256 0.00000 -0.24996 0.00000 3.93770

1.2 1 4 0 0.33175 0.05002 0.00000 0.02675 0.00000 0.33443 0.00000 -0.48111 0.00000 3.93770

1.2 1 6 0 0.49423 0.07376 0.00000 0.02170 0.00000 0.49923 0.00000 -0.71650 0.00000 3.93770

1.2 1 8 0 0.65721 0.10700 0.00000 0.01450 0.00000 0.66571 0.00000 -0.95427 0.00000 3.93770

1.4 1 0 0 -0.00058 0.02926 0.00000 0.02926 0.00000 -0.00058 0.00000 0.00083 0.00000 3.93770

1.4 1 1 0 0.06513 0.03031 0.00000 0.02917 0.00000 0.06565 0.00000 -0.09144 0.00000 3.93770

1.4 1 2 0 0.13177 0.03351 0.00000 0.02889 0.00000 0.13286 0.00000 -0.18529 0.00000 3.93770

1.4 1 4 0 0.26487 0.04629 0.00000 0.02770 0.00000 0.26745 0.00000 -0.37337 0.00000 3.93770

1.4 1 6 0 0.40157 0.06835 0.00000 0.02600 0.00000 0.40652 0.00000 -0.56900 0.00000 3.93770

1.4 1 8 0 0.53834 0.09902 0.00000 0.02313 0.00000 0.54688 0.00000 -0.76562 0.00000 3.93770

1.6 1 0 0 -0.00025 0.02865 0.00000 0.02865 0.00000 -0.00025 0.00000 -0.00027 0.00000 3.93770

1.6 1 1 0 0.05798 0.02983 0.00000 0.02881 0.00000 0.05849 0.00000 -0.08083 0.00000 3.93770

1.6 1 2 0 0.11623 0.03331 0.00000 0.02923 0.00000 0.11732 0.00000 -0.16141 0.00000 3.93770

1.6 1 4 0 0.23470 0.04767 0.00000 0.03119 0.00000 0.23745 0.00000 -0.32646 0.00000 3.93770

1.6 1 6 0 0.35642 0.07298 0.00000 0.03533 0.00000 0.36209 0.00000 -0.49741 0.00000 3.93770

1.6 1 8 0 0.48474 0.11272 0.00000 0.04416 0.00000 0.49571 0.00000 -0.68132 0.00000 3.93770

1.8 1 0 0 0.00089 0.08530 0.00000 0.08530 0.00000 0.00089 0.00000 -0.00171 0.00000 3.93770

1.8 1 1 0 0.06429 0.08893 0.00000 0.08779 0.00000 0.06583 0.00000 -0.09064 0.00000 3.93770

1.8 1 2 0 0.13261 0.10280 0.00000 0.09811 0.00000 0.13612 0.00000 -0.18754 0.00000 3.93770

1.8 1 4 0 0.41599 0.31180 0.00000 0.28202 0.00000 0.43673 0.00000 -0.62635 0.00000 3.93770

1.8 1 6 0 0.24809 0.00711 0.00000 -0.01886 0.00000 0.24748 0.00000 -0.32627 0.00000 3.93770

1.8 1 8 0 0.40099 0.07118 0.00000 0.01468 0.00000 0.40699 0.00000 -0.54192 0.00000 3.93770

M alpha cl cdi CLα Cmα

0.6 0 -0.00042 0.00291 0.063455 -0.08028

0.8 0 -0.00055 0.00276 0.069095 -0.08888

0.9 0 -0.00087 0.00239 0.07456 -0.09741

1.1 0 -0.03062 0.03597 0.08931 -0.12923

1.2 0 0.00994 0.03075 0.08039 -0.11562

1.4 0 -0.00058 0.02926 0.06571 -0.09227

1.6 0 -0.00025 0.02865 0.05823 -0.08056

1.8 0 0.00089 0.0853 0.0634 -0.08893

0.6 4 0.25294 0.01353

0.8 4 0.27546 0.01472

0.9 4 0.29741 0.01565

1.1 4 0.32676 0.05363

1.2 4 0.33175 0.05002

1.4 4 0.26487 0.04629

1.6 4 0.23470 0.04767

1.8 4 0.41599 0.3118

0.6 8 0.50382 0.04511

0.8 8 0.55049 0.05041

0.9 8 0.59587 0.05549

1.1 8 0.68614 0.11173

1.2 8 0.65721 0.10700

1.4 8 0.53834 0.09902

1.6 8 0.48474 0.11272

1.8 8 0.40099 0.07118


-------------------------------------------------------------------------------------

　Appendix. ２　　　計算結果まとめ（２／２）　：　簡易形状.xls
-------------------------------------------------------------------------------------

　・マッハ数に伴う揚力傾斜や抵抗の変化がとらえられていることがわかる。

[image: image5.emf]-0.2
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