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田口實驗法於NACA疊翼數值優化設計之應用

杜耿銘
空軍航空技術學院通識教育中心技能檢定組
 摘　要

　　本研究以計算流體力學( Computational Fluid Dynamics/ CFD)為主要工具，針對疊翼之升力、阻力及升阻比進行數值模擬分析，分析變數包含：NACA 翼型(00、24、44類)、機翼厚度(12、15、18類)、疊翼橫向距離/翼長比(0.25、0.5、1)和疊翼縱向距離/翼長比(0.25、0.5、1)等四類，以期求得最佳匹配之翼形及參數。研究分為兩階段進行，第一階段以CFD探討不同翼形及參數下之二維構型流場特性，再利用田口實驗設計法(Taguchi method) 配合變異數分析，對二維機翼的構型進行最佳化設計，再以二維模型擴展至展弦比1:10之模型進行CFD模擬分析由田口法過程中得知影響升阻比的主要參數為翼面弧度及厚度，並配合疊翼的縱、橫比，有顯著的提高升阻比。透過田口法所預測最佳點進行數值推估為NACA 4412
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1H1(翼形: NACA4412, 
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=1C, H=1C, C:翼弦長)。研究亦發現兩翼相近的機翼間會產生漸縮-漸擴通道，於喉部產生低壓高速的現象，有效提高下翼面之升力值。

關鍵詞：疊翼機，田口法，計算流力，升阻比
Taguchi Experimental Method Applied in the Numerical Optimization Design of the NACA Cascades Wing
Geng-Ming Du
Air Force Institute of Technology Center for General Education Skills Test Group 
Abstract
     In this thesis, we are using CFD (Computational Fluid Dynamics) as the main tool for the numerical simulation analysis of biplane’s wing lift, drag and lift-to-drag ratio; relevant variables include: NACA airfoil-series (class 00, 24, and 44), wing thickness (class 12,15, and 18), the longitudinal distance/wing span ratio (0.25, 0.5, and 1) and lateral distance/wing span ratio (0.25, 0.5, and 1). The goal is to obtain the optimal design parameters. This thesis is divided into two parts. The first is to explore under different wing specs the two-dimensional configuration parameters like flow field, and then use the design of experiment method (Taguchi method) with ANOVA; then we extend them from a two-dimensional to the model with the aspect ratio 1:10 in simulation. Determined by the Taguchi method, the most crucial parameters affecting the lift-to-drag ratio are the wing’s surface curvature and thickness, in association with the aspect ratio, also having significant improvement of the lift-to-drag ratio. Predicted by the Taguchi method, the estimate of the optimum is NACA 4412
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1H1 (wing: NACA4412, 
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 =1C, H=1C, C:chord length). A phenomenon is also found between the two wings of biplane, producing the tapered followed by divergent channel, resulting in high-speed low-pressure scenario, and effectively increasing the lower wing surface lift.
Key Words: Biplane, Taguchi Method, CFD, Lift-to-drag ratio
壹、前言
　　人類仿造橋樑建造的經驗，把上下機翼通過支柱和張線聯成一個桁架樑，增加結構受力高度，以提升機翼剛度，減輕結構重量，這些優點成為早期飛機的主要型式，但隨著飛行速度不斷提高，雙翼機支柱和張線阻力愈來愈大，成為提高速度的主要阻力，藉著高強度鋁合金材料出現，人類製造出重量不大而又能承受大負載的薄機翼，從30年代起，雙翼機被單翼機取代，在現代飛機中，除對載重量和低速性能有特殊要求的小型飛機外，雙翼機已不多見。也因為如此，各國皆放棄雙翼機發展，朝軍事用途高速度、高性能研發，忽略了穩定、安全才是最終人類追求目標的本質。

近幾年，無人飛行器在各國軍事用途中被廣泛的運用在驅鳥、情報搜集、救災任務、靶機等，現今民間方面更積極應用於危險地形之土地量測、移動式的交通戡查及環境污染監控等方向發展。基於人員安全及傷亡的考量，運用無人飛行器取代人機的部份任務。是當今的趨勢，亦使用小型無人飛行器，研究如何提高升阻比，為重要目標之一，在提高升阻比的研究下，提高升力，降低阻力的問題也因此產生。

依上述構思，本研究希望透過流體力學(Computational fluid dynamics，CFD)方式，針對三種不同機翼做二維的流場進行數值模擬，模擬升阻比最高的機翼，找出最佳的升阻比。研究分為兩階段進行，第一階段以計算流體力學探討流場特性，第二階段以利用田口實驗設計法(Taguchi method) 配合變異數分析，對機翼的構型進行最佳化設計。
貳、研究方法
　　本研究由田口實驗設計法(Taguchi method)實驗三種不同機翼之構型(NACA 00、24、44類)、機翼厚度(12、15、18％)及疊翼緃橫向距離之參數最佳化，並配合計算流體力學(Computational fluid dynamics，CFD)方式，針對疊翼機進行二維數值模擬(攻角0度)，而模擬乃求解二維穩態統御方程式之升力、阻力與升阻比，用RNG k-ε紊流模式，得到適當的疊翼構型，並了解對疊翼機升阻比效果的影響。與風洞實驗相比較，風洞實驗之幾何外型通常較為簡易，且模型大小受到風洞測試段大小之限制，若採用計算流體力學進行模擬計算時，則無此限制，隨著電腦硬體快速的發展，運算的時間大幅降低，計算方法持續改良與套裝軟體發展趨於完整，使用數值模擬節省大量的時間與成本，對於真實實驗中難以製造的條件或不易觀察的細節，可以從電腦上面設定並求出結果，也能預測可能產生的現象。綜合上述論點，本文採用商用軟體Fluent 6.3.26為計算工具，以下將分別針對數值模擬相關之方程式加以闡述。
一、數值解算方法
（一）數學模式[1][2][4][5][6]　　

1. 統御方程式
　　本研究基本假設為穩態、黏性不可壓縮流流場，不考慮能量方程式，統御方程式有質量守恆與動量守恆兩方面：

連續方程式(Continuity Equation)：
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其中ρ=1.225
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，t為時間、▽為散度（divergence），是各方向的變化率，
[image: image7.wmf]v

為u、v、w表示在x、y、z方向之速度向量。在穩態（steady state）、不可壓縮流之假設下，可得到連續方程式：
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動量守恆方程式：
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其中
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f：其他因素

以卡式坐標表示如下：
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其中
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：表標準大氣壓
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：為空氣粘滯係數
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：為紊流粘滯係數

2.紊流模式
　　本文使用的紊流模式為RNG k-ε模式[16]，紊流動能(k)及紊流動能消散率(ε)方程式如下：

紊流動能方程式(k)：
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紊流消散率方程式(ε)：
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其中μeff 為紊流等效黏滯係數

Rε為修正紊流黏度的條件參數

αk及αε為紊流動能和紊流消散的紊逆效應Prandt l數

C1ε及C2ε為經驗常數(分別為1.42及1.68)、C3ε為經驗常數。

以下將說明RNG模式針對低雷諾數的情況建立新的方程式：
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其中Cv=100，μr=μeff /μ

    由此方程式可瞭解等效雷諾數是如何影響等效紊流傳輸的變化，使模型對於模擬壁面區域及低雷諾數的流動特性有更好的表現。而在高雷諾數的情況下則是沿用標準模式的紊流速度方程式，但其中Cμ經由RNG理論計算設定為0.0845。

    重整組(RNG) k-ε模型：RNG k-ε模型是通過使用了一種叫"renormalization group"的數學方法從瞬態N-S方程式中推導。解析性是由此方程式直接從標準k-ε模型變來，但是有以下改進：RNG k-ε模型在ε方程中加了一個條件，有效的改善了精度。RNG k-ε理論提供了一個考慮低雷諾數流動黏性的解析公式，效用包含有可靠、正確的近壁區域數值，使得RNG k-ε模型比標準k-ε模型在更廣泛的流動中有更高的可信度和精度。

RNG k-ε紊流模式[7]：長久以來ε-Equation之正確性令人懷疑，因此Yakhot等人考慮了 Strain-dependent 修正項去修正 
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，得到了很好的預測效果，亦即成為現今多為廣範使用，其wall function為
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    由上述可知，RNG  k-ε模型擁有低雷諾數流動黏性的解析公式，效用包含有可靠、正確的近壁區域數值，比標準k-ε模型在更廣泛的流動中有更高的可信度和精度。
 3.物理模型與網格系統

　　本研究模擬對象為疊翼機之機翼，二維機翼構型如圖1，而機翼之幾何構型及網格系統，由Gambit製圖軟體所製作。以翼弦長度為C(100mm)當作基準，總計算域以翼弦長為基準分成4個部份：第一部份為3C×3C；第二部份為10C×10C；第三部份為20C×20C；第四部份為20C×20C。因研究疊翼本身具有對稱的特性，故所建立之機翼構型為實際構型的二分之一翼弦長度，並透過對稱邊界條件的假設，使其模擬結果與全計算域之結果相近，又可以大大減少網格數目，節省計算時間；另一個為了節省計算時間，又不失其計算準度之方式為總計算域的第一部份因較接近機翼，為達到計算精準數據、網格緊密，至第四部份(遠離機翼)循序漸進寬鬆。
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圖1  二維機翼構型(總網格數37,873)
4.流場假設

　　本研究為減少計算時間及提高收斂性，模擬時將針對研究案例進行條件簡化，其基本假設如下：

(1)流體為牛頓流體（空氣）。

(2)為不可壓縮流。

(3)為穩態流場（steady state），不隨時間而變化。

(4)考慮黏性。

(5)忽略熱輻射效應。

(6)忽略浮力（重力）效應。

5.邊界條件
    邊界條件(Boundary Condition，B.C)的設定必須考慮實體之運作情況，即須符合物理現象，否則將影響計算結果之真實性。本研究模擬氣體由入口端進入，在不同速度驅使下氣體流過疊翼機間的氣流、溫度及壓力，計算出最佳的升阻比。本研究邊界定義，包括入口邊界、出口邊界、外界壁面邊界與速度進口邊界條件等；另二維疊翼機邊界網格(如圖2)入口之邊設定為VELOCITY_INLET，上、下之邊設定為SYMMETRY，出口之邊設定為OUTFLOW。

入口邊界條件：

設定流體為空氣並採固定表壓力進口大氣壓力（1atm），而入口溫度假設為常溫。

出口邊界條件：出口處模擬空氣流經機翼流向外界大氣空間中，因此出口邊界條件採用標準大氣壓力（1atm）。

外界壁面邊界：選用紊流模式的RNG k-εpsilon 能模擬射流撞擊、分離流、二次流、旋流等中等複雜流動，惟受到渦旋黏性無方向性假設的限制；標準壁面模式(Standard Wall Functions)對於高雷諾數流動問題，有壁面作用的流動過程等有較好的計算結果。

速度進口邊界條件：給定進口的速度及其它相關標量值。該邊界條件對不可壓縮流動問題適用，但對可壓縮問題不適合，因為該進口條件會使得進口的總溫或總壓有一定範圍的波動。
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圖2  二維疊翼機邊界網格示意圖
6.解算方法

    解算方法是計算流體力學的商用軟體FLUENT的求解技術，包括數值格式、離散化方法、分離求解器、耦合求解器、多重網格法等內容，以及如何在計算中使用這些方法。求解技術是CFD軟件的核心內容，瞭解這部分內容，對理解其它部分的內容有很大幫助，本研究使用分離求解器→SIMPLE(預設值)→Gauss-Seidel法與代數多重網格法(AMG)聯合求解(預設值) →一階上風法→二階上風法→收斂結束。

    FLUENT中用於解算精度的方法包括一階上風法、二階上風法、指數律格式、QUICK格式、中心差分格式等形式，本研究僅用到一階上風法及二階上風法分別進行介紹：

(1)一階上風法："上風"這個概念是相對於局部法向速度定義的。所謂上風格式就是用上游變量的值計算本地的變量值。在使用一階上風法時，邊界面上變量值被取代為上游單元控制點上的變量值。

(2)二階上風法：一階上風法和二階上風法都可以看作流場變量在上游網格控制點展開後的特例：一階上風法僅保留 Taylor  級數的第一項，因此認為單元邊界點的值等於上游網格單元控制點上的值，其格式精度為一階精度。二階上風法則保留了Taylor級數的第一項和第二項，因而認為本地邊界點的值等於上游網格控制點的值與一個增量的和，因而其精度為二階精度。
    綜合上述，本研究使用之計算流體力學軟體為ANSYS公司研製的Fluent 6.3.26軟體，以雷諾平均值方程組做為統御方程式，有限體積法為離散方法，將積分型式之統御方程式的代入計算區域內每一格點運算，模擬物理假設為穩態不可壓縮流，紊流模式為RNG k-ε，解算程式為SIMPLE法，擴散項採用Gauss-Seidel法與代數多重網格法( AMG )聯合求解，對流項先以一階上風法運算得出初步結果後，令其為初始條件進行二階上風法計算，求出二階精度之計算解。

二、田口實驗設計法[13]
　　實驗設計法（Design of Experiment，DOE）一般分為二階段式實驗法，第一階段實驗最主要目的要找出顯著因子，進而有效的加以控制。第二階段實驗最主要目的是針對顯著因子找出其工作區間。最終實驗的數據是利用變異數ANOVA分析，統計運算求出各因子及相互作用的貢獻度，便可由因子貢獻度，了解何者為顯著因子，在實驗上必須做好管制。對於兩種特性分析時，可將個別特性的ANOVA分析結果，利用CROSS TABLE進行多種特性分析，其重點在於兩特性間相矛盾的顯著因子，如何做一個較為有利的選擇。
    本研究依計算流體力學方式，針對疊翼機進行構型最佳化設計，因本研究之主體本身具有二維流場特性，因此模擬時均以二維模型進行，且計算中牽涉流體於機翼表面摩擦所造成的系統阻抗，因此機翼表面邊界之網格系統須謹慎處理，諸如此類原因使得用電腦計算時間相當可觀，若以全因子法設定研究參數排列，將花費相當龐大的計算時間，因此本研究選擇以田口法進行疊翼機機構型最佳化設計，表1為本研究選用L9 (34)直交表，四因子（A、B、C、D，4 columns）各具三水準（1、2、3），實驗次數為9，四行中各水準出現的頻率一樣，此即為平衡，如此才能客觀的實驗各因子之各水準對變數的影響。

	表1   L9 (34)直交表

	Factor

Case
	A
	B
	C
	D

	
	1
	2
	3
	4

	1
	1
	1
	1
	1

	2
	1
	2
	2
	2

	3
	1
	3
	3
	3

	4
	2
	1
	2
	3

	5
	2
	2
	3
	1

	6
	2
	3
	1
	2

	7
	3
	1
	3
	2

	8
	3
	2
	1
	3

	9
	3
	3
	2
	1


    在上節當中已經說明田口法的用處及相關重要訊息，本研究將利用此方法進行因子-水準之建立及初步最佳數據組合之獲得，而針對疊翼機之機翼定義了下列參數：A. 翼面弧度(％)；B. 厚度(％) ；C. 雙翼橫向距離/翼長比；D. 雙翼縱向距離/翼長比，圖3中可看出各因子詳細定義，以及各有三個水準(Level)： A.翼面弧度％=00；24；44。B.厚度％=12；15；18。C.雙翼橫向距離/翼長比：0.25；0.5；1。D.雙翼縱向距離/翼長比=0.25；0.5；1，參數定義如表2所示。本研究定義四個因子及各有三個水準，故選擇L9 (34)直交表，將原本需要進行的64次實驗減少只需要9次，因子-水準中各組合( Case1~9 )已表示於表2，例如: Case 1表示參數組合為00、12、
[image: image29.wmf]l

=0.25、H=0.25。Case 2表示參數組合為00、15、
[image: image30.wmf]l

=0.5、H=0.5。Case 2表示參數組合為00、18、
[image: image31.wmf]l

=1、H=1。以此類推即為田口直交表之因子-水準組合構型。

	表2 因子-水準表

	
	水準

	
	1
	2
	3

	因

子
	翼面弧度(％)
	A
	00
	24
	44

	
	厚度(％)
	B
	12
	15
	18

	
	雙翼橫向距離/翼長比
	C
	0.25
	0.5
	1

	
	雙翼縱向距離/翼長比
	D
	0.25
	0.5
	1


	[image: image32.jpg]Thickness %(B)
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	圖3 疊翼機之機翼參數設定定義之示意圖


參、結果與討論
    本研究透過計算數值模擬方式，瞭解疊翼機外部流場及升阻比現象，並配合田口實驗設計法進行疊翼機之構型數值最佳化；另由氣體動力學得知，兩翼相近的機翼間會產生漸縮-漸擴通道，於喉部產生低壓高速的現象，有效提高下翼面之升力值。
    二維疊翼機參數分析：在上述中已說明本研究利用田口法進行參數最佳化的原因，並定義研究參數(因子-水準表)，根據田口法選用L 9 ( 34 )直交表，並列出其田口直交表之因子-水準組合構型(NACA XXYY Case 1 ~ 9如表3)。本研究實驗量測所需運用的大量設備及空間之缺點，數據模擬在計算過程中，除電腦外幾乎不需要額外設備，因此具有節省成本及快速得知結果之優點，數值模擬在工業運用上也扮演著重要角色。雖然數據模擬具有便利優點，但在使用上有許多需要注意的地方，邊界條件的設定是否符合實際狀況(本研究邊界條件已在第貳章做詳細說明)、計算域網格系統的建立及計算模式的選用是否合理，都將直接影響計算結果。

在數據計算過程中，為了準確獲得研究疊翼機之升阻比，把二維疊翼機分成四個計算域(詳如圖1)，越靠近計算域的網格數目必須要多，因此在二維簡單模型上進行網格測試，以確保網格有足夠之收斂性，使複雜模型的網格數量不至於過多或不足。本研究因子-水準表已在上述做詳細說明，二維疊翼機(攻角0度)升阻比(L/D)及信號/雜訊比(S/N)數據如表4，直交表實驗經田口法分析結果(入口流速：10m/s)(如表5)，由實驗數據可獲得出A因子最佳為水準3，B因子最佳為水準1或2，C因子最佳為水準3，D因子最佳為水準3，再以變異數分析[13](ANOVA，如表6)得知因子的影響A＞D＞B＞C，變異數分析中，可得知A因子在其它因子中貢獻度為最大，影響也最大，其次為D因子，由上述田口法數據和變異數分析，以D因子比較其直交表NACA 4412
[image: image33.wmf]l

1H0.5與4415
[image: image34.wmf]l

0.25H1之升阻比(L/D)及信號/雜訊比(S/N)，分別為升阻比(L/D)=10.9853、信號/雜訊比(S/N)=20.8162與升阻比(L/D)=10.4989、信號/雜訊比(S/N)=20.4229，由因子水準中得知D因子最佳為H1，觀察D因子NACA 4412的H0.5比NACA 4415的H1數值還好，故選擇A因子最佳為水準3，B因子最佳水準1，C因子最佳水準3，D因子最佳水準3，確認實驗為NACA 4412
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1H1。

為了驗證田口法獲得的結果是最佳的，以NACA 4412
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1H1與直交表中有最高數值之NACA 4412
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1H0.5相比較，結果NACA 4412
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1H0.5 (速度10m/s)之升阻比=10.9853及信號/雜訊比(S/N)=20.8162；NACA 4412
[image: image39.wmf]l

1H1( 速度10m/s )之升阻比=12.1252及信號/雜訊比(S/N)=21.6738(如表7)；由上述的驗證得知 NACA  4412
[image: image40.wmf]l

1H1以田口法獲得之最佳數據。
表3  NACA XXYY Case1~9(V=10m/s、AOA=0 deg.)
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表4  升阻比(L/D)及信號/雜訊比(S/N)數據
[image: image42.png]0012 ¢0. 25H0. 25 0. 6327 -3. 976
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0018 ¢1H1 1.4315 3.1158
2412 ¢0. 5H1 4. 9171 13. 8352
2415 ¢1HO. 25 2. 853 9.106
2418 ¢0. 25H0. 5 2. 3435 7.3973
4412 ¢1H0. 5 10. 9853 20. 8162
4415 ¢0. 25H1 10. 4989 20. 4229
4418 ¢0. 5H0. 25 2.0212 6.1122





表5  直交表實驗分析結果(入口流速：10m/s)
	  Factor
Level
	信號/雜訊比(S/N)

	
	A
	B
	C
	D

	1
	2.5781
	10.2251
	7.9481
	3.7474

	2
	10.1128
	12.7078
	9.5139
	12.2693

	3
	15.7838
	5.5418
	11.0127
	12.458

	 Delta
	13.2057
	7.166
	3.0646
	8.7106

	Ranking
	3
	1 or 2
	3
	3

	Level
	Mean Value

	1
	1.5847
	5.5119
	4.4917
	1.8356

	2
	3.3714
	5.3472
	3.2096
	5.3395

	3
	7.8351
	1.9321
	5.0899
	5.616

	Delta
	6.2504
	3.5798
	1.8803
	3.7804


表6  變異數分析(ANOVA)(入口流速：10m/s)

	　
	變動(S)
	自由度
	變異
	純變動
	貢獻度

	A
	263.32
	2
	131.66
	263.32
	52.10%

	B
	79.45
	2
	39.725
	79.45
	15.72%

	C
	10.09
	2
	5.045
	10.09
	2.00%

	D
	148.53
	2
	74.265
	148.53
	29.39%

	e(誤差)
	0
	0
	　
	　
	　

	eTc

(誤差調和)
	0
	0
	　
	　
	　

	T(總和)
	505.39
	8
	　
	505.39
	　


表7  NACA 4412
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1H1與4412
[image: image44.wmf]l

1H0.5之數據
	NACA

(速度10m/s)
	升阻比
(L/D)
	信號/雜訊比(S/N)

	4412
[image: image45.wmf]l

1H1
	12.1252
	21.6738

	4412
[image: image46.wmf]l

1H0.5
	10.9853
	20.8162


肆、結論

    本研究透過計算流體力學的方式，針對疊翼機的氣動力及升阻比進行數值模擬，研究方法分為第一階段以計算流體力學探討流場特性，第二階段利用田口實驗設計法(Taguchi method) 配合變異數分析，對機翼的構型進行最佳化設計，實驗次數可由81次減低至9次，有效節省電腦計算時間及實驗。電腦二維數值模擬驗證後，NACA 4412
[image: image47.wmf]l

1H1(攻角0度)在升阻比(L/D)及信號/雜訊比(S/N)部份，數據分別達12.1252及21.6738，均比NACA4412
[image: image48.wmf]l

1H0.5(攻角0度)數據還高，故NACA 4412
[image: image49.wmf]l

1H1(攻角0度)為最佳組合。
    另由氣體動力學得知，兩翼相近的機翼間會產生漸縮-漸擴通道，於喉部產生低壓高速的現象，有效提高下翼面之升力值。
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