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Streszczenie:W niniejszym artykule przedstawiono badania symyjtee sit, momentéw i wspétczynnikéw aerodynamicz-
nych bezzalogowego mikrosamolotu z barierami meickagmi umieszczonymi przy krawzi natarcia. Wymiary mecha-
nicznych turbulizatoréw zostaly olglene we wczéniejszych badaniach. Na drodze oblitdES wyznaczono i poréwnano
wartasci wspotczynnikow aerodynamicznych dlazmgch konfiguracii barier. Przedstawiono zales¢ pomidzy charakte-
rystykami mikrosamolotu i liczbReynoldsa. Na tej podstawie sma wstpnie wnioskowa o zakresie mdkosci umazliwia-
jacym stosowanie kragdziowych turbulizatorow mechanicznych. W rezultagidiczei przedstawiono wegprng koncepog
sterowania lotem mikroptatowca z barierami mechamimi umieszczonymi po obu stronach powierzchsngoh skrzydta
typu delta.

1. WSTEP wstepne obserwacje zakreswegkosci, przy ktorych bariery
mechaniczne spetni@pgwoje funkcje.

Dotychczasowe badania i obliczenia przeprowadzone
na symulacyjnych modelach mikroptatowcow typu delta 2. BADANY OBIEKT
wskazaty na potencjadnmazliwo$¢ sterowania lotem przy
wykorzystaniu barier mechanicznych przy keawiach
natarcia (Kondratiuk i Ktoskowski, 2010). Zgodnestj¢o
z koncepcjami przedstawionymi w literaturze (Colani
i inni, 2005; Deng i inni, 2007; Erickson, 2002; geafov,
2002; Gwo-Bin i inni, 2008; Nelson i inni, 2007; Kraehr
i inni, 2005; Sohn i Chug, 2007; Weier i inni, 2000
Yarusevych i inni, 2003). Zdecydowangg przed dalszym
etapem prac eksperymentalnych, powinny zogteprze-
dzone jeszcze wnikliwsze badania symulacyjne. Nyazer
ne obliczenia optywu powietrza wokoét obiektu zogtapi-
sane w innym artykule (Kondratiuk i Ktoskowski, Z1)1
Omowiono take wplyw barier mechanicznych na parame-
try aerodynamiczne ptatowca. Przedstawiono wyniddd
i wysunketo wstpne wnioski dotycgce koncepcji sterowa-
nia ptatowcem przy pomocy barier mechanicznych gmie
czonych przy kraedzi natarcia. W niniejszym artykule
przedstawiono badania nowego modelu ptatowca wakszt
cie delta. Zostat on dostosowany do potrzeb ohliane-
mentéw sit aerodynamicznych. Rys. 1.Zdalnie sterowany samolot czeskiej firmy TOPMODEL
Poprzez wprowadzenie mechanicznych barier w okolicy CZ-BULIT 02039
krawedzi natarcia mge zosta wywotana zmiana wektora
sity aerodynamicznej i mitiwe staje st sterowanie ruchem  Tab. 1. Podstawowe parametry samolotu BULLIT 02039

Badanym obiektem byt zdalnie sterowany latgj mo-
del BULIT 02039 przedstawiony na Rys. 1. Paramptay
towca przedstawiono w Tab. 1.

ptatowca. Orientacja w przestrzeni moby zmieniona (BULLIT 02039; http://worldofkrauss.céfimils/1100
poprzez wprowadzenie odpowiednich momentow obgacaj Profil NACA 23015, The NACA airfoiesies)
cych samolot wokét jego podstawowych osi. Rumproke Parametr Wartosé
wyznaczenia warkei tych momentéw. W oparciu o uzy- Rozpttosc skrzydel 840 mm

skane wyniki wycignieto wsepne wnioski co do konfigu- Diugosc cieciwy 580 mm

racji wspomnianych barier celem sterowania ruchem Typ profilu BELL540

i orientach malego samolotu w przestrzeni. Badania zmian Waga 0,9-1,2 kg
charakterystyk przy whych liczbach Reynoldsa przyniosty Powierzchnia nina 29,5 drh
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Obiekt zostat odwzorowany swvodowisku 3D programu 158
COMSOL Multiphysics (Bischel i Wittwer, 2007; Dube |\/|y = HFX(i)z(i)H:Z(i)x(i)] 2
i inni, 2008; _http://worldofkrauss.com/foils/110@eorge- i=1

scu i inni, 2007; Osman i Ismail, 2007; Wager i Zali,

2008). Model przedstawiono na Rys. 2. 15281 o . ]
M, = 24F (i X(i)+Fy(i)y(i) (3)
i=1
SRR S AT gdzie: F4(i,) Fy(i), FAi) — skiadowe sity aerodynamicznej

o8 dotyczce i-tego ptata, [N]x(i), y(i), z(i) — odlegidci i-tego
ptata od odpowiednich osi, [m].

Dalszy etap prac stanowito wyznaczenie wspoétczynni-
kow momentéw wedlug porszych wzorow (Borgeson,

AR W
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2 2002):
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| C,=— ®)
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Rys. 2.Model 3D badanego obiektu srodowisku
CAD COMSOL Multiphysics _ M, (6)
C,=—%
p,SI
3. OPIS METODY OBLICZE N gdzie G, Cn C, to odpowiednio moment przechyay

(rolling moment), moment pochytay (pitching moment)

Powierzchnie modelowanego skrzydia zostaty podzielo | moment odchylacy (yowing moment), a parametry to:
ne na 158 platéw, z ktérych #dy zostat opisany przez .= 1,226 — gstas¢ powietrza, [kg/ ; ca =0,435 — diugee
wspotrzdne srodka geometrycznego. Patek uktadu cieciwy aerodynamicznej, [m}; = 0,84 — rozpitosci skrzy-
wspéhrzdnych umieszczono wrodku geometrycznym — deh [ml; S = 0,614 — powierzchnia sna ptatowca, ['?'1;
calego modelu. Orientacja ukladu zostata pokazanaV = 10 — pedkos¢ powietrza, [m/s]pq = 9’59\’2 — Ckhienia
na Rys. 3. Zwroty osi zostaly presg w celu latwiejszego ~ dynamiczne, [Pa], gdzie, w celach poréwnawczyoftivi
modelowania obiektu rodowisku CAD. aerodynamiczs przyjeto jako 75% diugéci cieciwy geo-
metrycznej profilu znajdgpego st na pionowej ptaszczy
nie symetrii ptatowca.

Wyzej opisany tok prac nme zostéa zobrazowany przez
ponizszy diagram.
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Rys. 4.Schemat oblicze

Rys. 3.Uklad wspotrzdnych przygty do wyznaczania momentow
sit aerodynamicznych (niestandardowy zwrot ositao Celem tatwej interpretacji wynikéw wprowadzono spe-
Przyjety w celu utatwienia oblic2eMES) cjalne nazewnictwo w modelu. Rys. 5 i  pomocne
w objanieniu nomenklatury.

Nastpnie wyznaczono skladowe sit oddzialych Konfiguracja modelu jest opisana czterema cyframi,
na skrzydto. Dla kadej wyodebnionej i ponumerowanej  Z ktérych pierwsze dwie dotygZewego skrzydta, a dwie
powierzchni wyznaczono summomentéw sit wzgidem nastpne prawego. Cyfry pierwsza i trzecia mgwi poto-
poszczegoéinych osi. Pasize réwnania opisaiten krok: zeniu bariery w odpowiedniej sekcji skrzydta (Ry$. 6y-

fry druga i czwarta moéwi o potazeniu bariery na profilu
158 (Rys. 6). Przyktadowo jeli model okrélony zostanie
My = EIFy(i )2(1)+F,(1)y(i) 1) symbolem 2437, oznacza tee ma on dwie bariery mecha-
i=1 niczne, z ktérych jedna z nich jest pzdoa w drugiej sekcji
lewego skrzydta w poleniu 4 (Rys. 6), a druga z nich jest
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umiejscowiona na prawym skrzydle w sekcji czwartej
w sibdmym potaeniu. Analogicznie w przyktadowym mo-
delu oznaczonym 0042 jest tylko jedna bariera rsavpm
skrzydle (czwarta sekcja) w drugim paémiu (Rys. 6).

Takie oznaczenia dapie tatwo przetay¢ na konfigura-
cje barier, przez co utatwigjinterpretagy osihgnictych
wynikow.

1 2 3 4

.

9 faf iy
Lol
5 mm

Rys. 6.Rozmieszczenie barier mechanicznych na profilu
4. WYNIKI OBLICZE N

Stosujc wcezeaniej opisany model wyznaczono zaie-
$ci wspotczynnikéw sity nénej i oporu aerodynamicznego
od kata natarcia badanego profilu. Do badaykorzystano
wczesniej opisane wyniki i dlatego przeprowadzono symu-
lacje dla dwoch symetrycznych pabm barier (4 i 7)
(Kondratiuk i Kiloskowski, 2010). Wysoké wypustow
wynosita 5 mm, grubi&& 1 mm, a szerokg 10 cm.

Wspotczynnik sity nénej ma charakter stosowny
do profilu symetrycznego (BELL530), czyli dla zerego
kata natarcia przyjmuje ward6 zero (model 0000).
Po wprowadzeniu barier mona zaobserwowaprzesunicia
charakterystyki. W zalmosci od umiejscowienia wypu-
stéw, sita néna ulega zmianie i tak na przyktad zdecydo-
wanie wzrasta w przypadku dwoch barier na gérnyacipt
skrzydfa (potaenie 4 z Rys. 6).4to miedzy innymi mode-
le o symbolach 2434 i 1444. Inaczej ma Sytuacja
w przypadku barier na doinym placie (potoie 7 z Rys. 6).
Tutaj sita ndna wyranie spada (modele 2737, 2747, itp.).
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Rys. 7.Zaleznos¢ wspotczynnikow sity nénej od kita natarcia
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Rys. 8.Zaleznos¢ wspoétczynnikow sity oporu aerodynamicznego
od kata natarcia

Wprowadzenie barier mechanicznych mazealswoje
odbicie w charakterystyce sity oporu. k@ przypc,
ze jakakolwiek ingerencja w optywawgeometr¢ profilu
skutkuje wzrostem warfoi oporu.

Précz relacji mgdzy sitami i lgtem natarcia, wyznaczo-
no take dla badanego modelu ptatowca zatE¢ sity no-
$nej i sity oporu od liczby Reynoldsa. Ten paranpdo-
bienstwa zdefiniowano nasgtujaco:



pve
n

Re= (7)

gdzie:v — predkos¢ powietrza,[m/s]t — wymiar charaktery-
styczny zagadnienia — najdra c¢ciwa profilu ptatowca,
[m]; # — lepka¢ dynamiczna powietrza [Pa-s].

Liczbe Reynoldsa zmieniano poprzez znigoredkosci
naptywu powietrza (od 5 m/s do 50 m/s). Zal&ci wy-

znaczono dla &a natarcia réwnego 25° . Wyniki obliaze
przedstawiono na parsizych wykresach.

Lift force, [N]
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Rys. 9.Zalezno$¢ wspotczynnikow sity nénej od liczby Reynoldsa

Drag force, [N]
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Przedstawione wykresy pokazupk zmieniag sie sity
aerodynamiczne wskutek zmianggkosci optywu powie-
trza.

Pitching moment coefficients
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Rys. 11.Wspotczynnik momentu pochytgiego (pitching moment)
liczony wzgédemsrodka geometrycznego

Hitching moment coetfficients
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Rys. 12.Wspo6tczynnik momentu pochytgiego (pitching moment)
liczony wzgtdemsrodka aerodynamicznego

Rolling moment coefiicients
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Rys. 13.Wsp6iczynnik momentu przechydaggo (rolling moment)

x 107 Yawing moment coefficients
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Rys. 10.Zaleznos¢ wspoétczynnikéw sity oporu od liczby Reynoldsa Rys. 14.Wsp6tczynnik momentu odchylgiego (yawing moment)
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Kolejnym etapem prac bylo wyznaczeriimdka aero-
dynamicznego, wzgtlem ktdrego okrdone zostas warto-
$ci momentow obracagych ptatowiec. Z definicji wiado-
mo, ze srodek aerodynamiczny jest stanowiony przez punkt
wzgledem ktérego momenty nie zale od kgta natarcia.
W zwigzku z tym wyznaczono waroi momentow
dla znanegdrodka geometrycznego, a ngstie, stosujc
sie do definicji, okrdlono srodek aerodynamiczny badane-
go ptatowca. Proces ten polegat na stopniowym przas
niu srodka (wzgédem ktdrego wyznaczano momenty)
i obserwacji monotoniczisoi charakterystyki. Udato si
okresli¢ taki punkt, dla ktérego wyznaczony moment po-
chylajacy nie byt zaleny od lata natarcia (Rys. 111 12).

Po okrdleniu polaenia srodka aerodynamicznego
dla momentu pochylagego, wyznaczono trzy momenty
ptatowca dla rénych konfiguracji barier (Rys. 12, 13 i 14).

Analizujac uzyskane dane moa wseépnie wnioskowa
0 koncepcji sterowania ruchem ptatowca za pariwearier
mechanicznych. Rozpatrzmy kilka przypadkéw: przykia
dowo, gdy nasz obiekt poruszag i dziobem skierowanym
do dotu (ujemny &t natarcia), by wyprowad&igo do lotu
nominalnego (horyzontalne ustawienie skrzydet),enal
stworzy dodatni moment pochykggy okrelany wzgkdem
srodka aerodynamicznego. Przez qoig ,dodatniego”
nalezy rozumi& kierunek dziatania momentu pokryway
sie z ruchemsruby prawoskgtnej wskazujcej dam 0.
Zatem korzystaic z wynikow przedstawionych na Rys. 12
(moment pochylajcy) mazna przypc, ze wysungcie barier
w sekcjach 2 i 3 na pozycji 7 (w obu przypadkackijvata
pozadany przez nas efekt. Samolot powinien zareagowa
podobnie w przypadku modelu 2747, jednak obseovuj
charakterystyk z Rys. 13, widzimyze umieszenie barier
w sekcjach nie symetrycznych wzdém osix powoduje
wystapienie momentu przechylgiego. Mana to zjawisko
wykorzyst& do sterowania ptatowcem w dwoch ptaszczy-

znach. Przykladowo, w przypadku, gdy badany samolot

poruszatby si z dziobem skierowanym ku ziemi i bytby
przechylony na praavstrore, w celu korekcji lotu naleto-
by wywotat dodatni moment pochylgy i dodatni moment
przechylagcy (,dodatni” dlasruby prawoskgtnej obracaj-
cej sk wzdhuz kierunku osix — Rys. 3). Szukamy zatem
na wykresach z Rys. 12 i 13 odpowiednich konfigjirac
barier. Do przedstawionego przyktadu pasiyvie koncep-
cje: 2744 i1 2700. Pierwsza z nich powinna zapéwynjst-
pienie odpowiednich momentow korygoych orientagj
ptatowca. Druga wymieniona konfiguracja opisuje aakt
z barien na jednym skrzydle. Précz wytworzenia stosow-
nych momentéw pochylagego i przechylacego, wywotu-
je takze powstanie momentu odchyleggo, co jest widocz-
ne na Rys. 14. W klasycznym sterowaniu samolotem
o ksztalcie delta wykorzystywane jest vdawvie jedynie
usterzenie na kirach skrzydet (klapo-lotki). Zapewnia ono
powstawanie wszystkich trzech momentow stagygh,
przy czym naley zauway¢, ze wraz z przechyleniem ptla-
towca, ulega zmianie jego odchylenie od osi kietufdtu.
Jest to korzystne z punktu widzenia mniejsze§cilgpo-
wierzchni sterowych, jednak wprowadza znaczne wicin
w modelowaniu humerycznym takiego obiektu.

Ostatna przeprowadzom symulacy byto wyznaczenie
zaleznoéci momentu pochylapego od liczby Reynoldsa.
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Wyniki dla poszczegoinych konfiguracji barier przes
wiono na Rys. 15.

Pitching moment. [Nm]
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06 08 1 12 14
Reynolds number (aoa=25 [deg]) x10°
Rys. 15.Wspdtczynnik momentu pochytgjego (pitching moment)

zaleny od liczby Reynoldsa

Liczba Reynoldsa ponownie byla zmieniana przezpr
kos¢ naptywu powietrza (od 5 m/s do 50 m/s). Symulacj
przeprowadzono dlagka natarcia rownego 25°. @ghicto
interesugce rezultaty wskazege na to,ze wraz ze wzro-
stem pedkosci rosrg wartagici momentu pochylapego
(dla badanego modelu wyznaczono wé&tanomentu po-
chylajacego, a nie wspoéfczynnik,). Ciekawy jest zwtasz-
cza przypadek 1400, w ktérym moment pgkawo przy-
biera wartéci ujemne, po czym narasta i przechodzi
w dodatni. Czym to me by spowodowane? Do préby
wyjasnienia tego fenomenu posghe sie mozna modelem
z Rys. 16.

A)
Rys. 16.Model obrazujcy fenomen charakterystyki momentu
pochylajcego

Wskutek wysunicia bariery (w naszym przypadku po-
tozenie 4) i wraz ze wzrostem gotkosci, wir powietrzny
jest coraz dalej odrzucany od krglei natarcia. Poatko-
wo opada on przedrodkiem aerodynamicznym S, przez
ktory przechodzi & obrotu (1). Wywotuje w ten sposéb
lokalny wzrost dinienia na gérnym ptacie, co skutkuje
powstaniem ujemnego momentu pochydajgo. Wraz
ze wzrostem midkosci wir opada w okolicysrodka obrotu
(2), powodugc zanik momentu. Ostatecznie lokalny wzrost
cisnienia zostaje wywotany zZaodkiem S i powstaje dodat-
ni moment pochylagy (3).

Przedstawiony opis fenomenu momentu pochgkxjo
stanowi jedynie pewn koncepog przyczyny. Niemniej
nasuwa & mysl, ze bariery mechaniczne mogpetnid
swa funkcje jedynie w pewnym zakresie niskichegkosci
ptatowca. Nie zostato to jeszcze potwierdzonéndadczal-
nie i dlatego konieczne stajec grzeprowadzenie ekspery-
mentu weryfikugcego dotychczasowe obliczenia.
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