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Streszczenie:W niniejszym artykule przedstawiono idewstgpne obliczenia dotygze matego samolotu bezzatogowego
z zaimplementowanymi barierami mechanicznymi pmankdziach natarcia. Pokrotce opisano prace prowadmareatym
$wiecie nad tego typu zagadnieniem. Na drodze o#licmimerycznych wyznaczono rozkladyrienia powietrza na po-
wierzchniach nénych ptatowca typu delta. Wyznaczono wéetcsit i wspdtczynnikdw aerodynamicznych. Poréwnamg
niki obliczexr przeprowadzone dla obiektu bez barier z wynikamyiskanymi dla obiektu z zamontowanymi w barierami.
Wyznaczone poteenie i wymiary mechanicznych turbulizatorow powirrgpewnd mozliwie najwigksze zmiany warkei

sit aerodynamicznych. Obliczenia przeprowadzonoyglgro wykorzystaniu barier mechanicznych do sterowéotim mi-

krosamolotu.

1. WSTEP

Koncepcje konstrukcyjne niewielkich bezpilotowych
obiektow lataacych w zdecydowanej wkszaici oparte s
na klasycznym sterowaniu powierzchniamismgmi pta-
towca. Zalicza sido nich lotki, ster wysoki, ster kierun-
ku, w niektdrych modelach ta& klapy i klapo-lotki. Mate
bezpilotowe obiekty latage posiadaj mniejsza liczbe
takich powierzchni. Przykladowo w niewielkich szybo
cach i motoszybowcach ster kierunkuzaa@osté catkowi-
cie wyeliminowany, a jego rola zostaje pktajprzez lotki,
ktore wraz ze zmianprzechylenia ptatowca, powodyggo
odchylenie od osi lotu. Néwiecie prowadzone aszaawan-
sowane prace nad nowymi koncepcjami sterowaniamlote
samolotéw w skali mikro. Badaesmozliwos$ci sterowania
warstwa przyscienrg optywajaca profil skrzydta za pomec
sit elektromagnetycznych (Weier i inni, 2000), noikme-
chanizméw na kragdziach natarcia (Borgeson, 2002;
Colonius i inni, 2005), niewielkich zaworéw lokagni
zwiekszapcych cknienie na powierzchniach éwych plata
(Deng i inni, 2007) czy wzbudnikéw akustycznych (-a
sevych i inni, 2003). Obiecage prace $ prowadzone
zwlaszcza nad skrzydtami typu delta, ktére znakdamic
sprawdzaj sie zarobwno w przeptywach naddickowych,
jak i przy wzgednie matych prdkosciach, takich jak
w przepadku niewielkich samolotoéw bezpilotowychzRa-

truje sk wprowadzenie w takich obiektach barier mecha-

nicznych (turbulizatorébw mechanicznych) w pablikra-
wedzi natarcia (Erickson, 2002; Gwo-Bin i inni, 2008;
Nelson i inni, 2007; Pakmehr i inni, 2005; Sohnhu@g,
2007). Jest to mbiwe ze wzgédu na konstrukej skrzydta
delta, ktérej przestrdiemontaowa jest stosunkowo da.
Koncepcja powierzchni sterowej w przedniegsz skrzy-
dta ma zasadnigzzalet w odniesieniu do klasycznych

rozwigzan, mianowicie zmniejsza state czasowe ukladu

sterowania lotem.
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W niniejszym artykule przedstawione zostaty badanie
symulacyjne niewielkiego samolotu bezpilotowegdkzg-
diach w ksztalcie delta. Wyznaczone zostaly podstesv
sity i wspotczynniki aerodynamiczne dla optywu 2wiel-
kimi wartasciami liczby Reynoldsa. Zamodelowano ey
opisara bariee mechanicza i przebadano jej wplyw
na charakterystyki ptatowca. Przeprowadzono dysknad
otrzymanymi wynikami i wyegnieto wstpne wnioski
dotyczice koncepcji konstrukcyjnej mikrosamolotu z war-
stwa przyscienrg sterowag przy pomocy barier mecha-
nicznych.

2. OPIS BADANEGO ZJAWISKA

W czasie przeptywu powietrza wokot profilu lotnigre
skrzydta w ksztalcie delta dochodzi do zjawiska rixemia
si¢ tzw. tmbiastych wiréw krawdziowych. Zostaty one
przedstawione schematycznie na Rys. 1.

Prace prowadzone néwiecie dotycace zagadnienia
powstawania wiréw kragdziowych przedstawiajsposoby
sterowania warstyy przyscienry (Deng i inni, 2007,
Erickson, 2002; Gwo-Bin i inni, 2008; Nelson i in@007;
Pakmehr i inni, 2005; Sohn i Chung, 2007). Zmieyuaj
potazenie punktu lub krawdzi oderwania strug powietrza
od powierzchni pfata, zmienia ¢sirozktad cénienia na
skrzydle. W ten spos6b wywotana jest zmiana véartsity
nosnej i sity oporu aerodynamicznego, a co za tymedzi
mozliwe staje s sterowanie statkiem powietrznym.
W przypadku wysipienia ré&nicy wartcci sit aerodyna-
micznych na fragmentach ptata przeciwlegtych wdgm
srodka cézkosci tworza sie momenty obracage samolot.
Na Rys. 2 przedstawion@ gdjecia wiréw kravedziowych
powstatych na skrzydle typu delta oraz zasada nmcha
nego sterowania punktem oderwania warstwy fmeynej
(Gwo-Bin i inni, 2008).



Wir krawedziowy (trabiasty)

Odchylenie

& Przechylenie

X

Rys. 1.Skrzydto w ksztalcie delta z zaznaczonymi podstayvoiv
obrotami i wirami krawdziowymi (Gwo-Bin i inni, 2008)

c)

Rys. 2.Wiry krawgdziowe powstate na kraxdzi natarcia skrzydta
delta: a) bez bariery mechanicznej, b) bariera meiczna
odrzucajca wir, ¢) bariera mechaniczna docigkaj wir
(Gwo-Bin i inni, 2008)

Wskutek lokalnych zmian gienia wywotanych wirami
opadagcymi na powierzchri skrzydta powstaje whica
sit tworzzca moment obracggy ptatowiec. Dzki odpo-
wiedniemu sterowaniu odchyleniem wiréw fhwe jest
kierowanie niewielkich rozmiar6w obiektem la@ym
(Borgeson, 2002; Erickson, 2002; Gwo-Bin i inni,080
Nelson i inni, 2007; Pakmehr i inni, 2005; Sohnhu@g,
2007). Na Rys. 3 przedstawiono wybrane lokaliz&gger
mechanicznych przy krawlzi natarcia skrzydta delta.

Zgodnie z literatuy opisupca badania nad turbulizato-
rami kravwedziowymi (Gwo-Bin i inni, 2008), odpowiednie
rozmieszczenie i aktywowanie barier mechanicznygh w
twarza momenty sterage wystarczace do kierowania
ptatowcem. Przykladowo: uktad przedstawiony na R3gb.
powinien wprowadz znaczne zwikszenie momentu po-
chylajacego ptatowiec (Rys. 4), z kolei uktad z Rys.-3e
momentu przechylagego. Inne konfiguracje barier tak
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wprowadzag zmiany w wartéciach sit
na ptaty skrzydet (Gwo-Bin i inni, 2008).

AN
AN

Rys. 3.Propozycje rozmieszczenia barier mechanicznych
na skrzydle delta (Gwo-Bin i inni, 2008)
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Rys. 4.Wplyw barier mechanicznych na momenty ptatowca
(Gwo-Bin i inni, 2008)
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Rys. 5.Wplyw barier mechanicznych na momenty ptatowca
(Gwo-Bin i inni, 2008)

Précz rozmieszczenia turbulizatoréw wzdhkrawedzi
skrzydfa istotne jest tak ich potaenie wzgédem krawdzi
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natarcia. Badania w tym kierunku zostaty révingezepro-
wadzone i opisane w literaturze Gwo-Bin iinni, 8D0
Potazenie bariery przedstawiono schematycznie na Rys. 6.

Aktuator mechaniczny

i Powierzeznie skrzydla

N

Rys. 6.Polazenie bariery na kraydzi skrzydta
(Gwo-Bin i inni, 2008)

Kat polozenia bariery

W oparciu o przeanalizowanliteratue oraz wyniki

w niej opisanych badasymulacyjnych i déwiadczalnych
mozna wnioskowd, ze koncepcja sterowania wirami kra-
wedziowymi i warstwg przyscienrg nadaje si dla matych
obiektow latagcych i wymaga dalszych batlaSzczegolnie
ciekawym rozwizaniem g bariery mechaniczne, ktére
znacaco wplywap na rozkiady sit na skrzydtach typu delta.
W dalszej cgsci artykutu przedstawione zostarwiasne
badania symulacyjne nad ugj wspomnianymi turbulizato-
rami mechanicznymi.

3. BADANY OBIEKT

Profii BELL540 to modyfikowany profil lotniczy
NACA0012 (http://worldofkrauss.com/foils/1100 Punkty
opisupce geometei skrzydta zostaty wprowadzone do mo-
dutu graficznego oprogramowania COMSOL Multiphysics
Uwzgledniajgc parametry katalogowe samolotu stworzono
trojwymiarowy model geometrii powierzchni éiych pta-
towca. Przedstawiono to na pgsiaych Rys. 8, 9 10.

p/

Rys. 8.Profil BELL540

Rys. 9.Powierzchnie néine w modelu 3D samolotu BULLIT
02039

Badaniu zostata poddana koncepcja barier mechanicz-

nych w niewielkim samolocie bezpilotowym typu delta
wyprodukowanym przez czegiirme TOPMODEL CZ-

BULLIT 02039. Podstawowe parametry modelu przedsta-

wiono w Tab. 1.

Tab. 1. Podstawowe parametry samolotu BULLIT 02039

Parametr Wartosé
Rozpktos¢ skrzydet 840 mm
Dlugas¢ cieciwy 580 mm

Typ profilu BELL540
Waga 0,9-1,2 kg
Powierzchnia néina 29,5 drh

Ponizej przedstawiono zdgie badanego samolotu.

Rys. 7.Zdalnie sterowany samolot czeskiej firmy TOPMODEL
CZ - BULIT 02039
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A, o
Rys. 10.Geometria modelu 3D samolotu BULLIT 02039

4. BADANIA SYMULACYJINE

Do bada symulacyjnych zastosowano oprogramowanie
COMSOL Multiphysics wraz z modutem Chemical Engine-
ering (Dube i inni, 2008; Evgrafov, 2002; Osmarsiinkil,
2007). Przy pomocy pakiety MATLAB wyznaczono geo-
metrie badanych profili (Profil NACA 23015, The NACA
airfoil series). Modelowano przeplyw powietrza wbko
skrzydet samolotu (Bischel i Wittwer, 2007; Geoiges
2007; Kaufmann i Gutierrez-Miravete, 2008; Wager
i Zawacki, 2008). Przyie parametry atmosfery i warunki
ruchu powietrza przedstawiono w Tab. 2.

W prowadzonych symulacjach uwegdhiono zmiag
gestasci powietrza na skutek zmiansnienia w obgbie
skrzydta. RO6wnanie opisage t zalezno$¢ przedstawiono
ponizej:
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_p (1) Do wyznaczenia sity rsmej i sity oporu aerodyna-
p “RT micznego wykorzystano ak pomocniczy zdefiniowany
0 nastpujaco:

gdzie:p — gestas¢ powietrza, [kg/m; p — cisnienie powie-
trza, [Pa]; R — indywidualna stata gazowa, [J/(kg-K)], Ig:arcco{':ZJlsg (6)
T

To — temperatura powietrza, [K]. A

Tab. 2. Parametry modelowanego przeptywu 4
Wielkosé Wartogé K,
Cisnienie pocatkowe 1,013 10Pa g
Temperatura powietrzg 288,15 K < z
Indywidualna stata 287,14 J/(kg-K) F, F,
Gestai¢ powietrza 1,226 kg/th 90° o
Lepkas¢ dynamiczna 1,778-TPa:s
Skala turbulencji 0,01 I S
Dhugos¢ turbulenciji 0,05 <
Predkos¢ powietrza 10 m/s OK‘ W, v
u,

Mozna przypé, ze obliczenia zostaly przeprowadzone Rys. 11.Wektory sita dziatajcych na ptatowiec
dla ptynu stabdscisliwego. W przypadku przeptywéw po-
wietrza z niewielkimi pgdkosciami, czynnik scisliwosci

moze zosta pominkty. Wzory na sié nasna i op6r aerodynamiczny przedsta-

Liczbe Reynoldsa, ktéra moéwi o stosunku sit bezwtad- wiono ponzey.
nosci do sit lepkdci w ptynie, opisano rownaniem (2):
P Py P @ F =F, co{(a ) } @)
pVC 180
Re=— (2)
n
Fo = F, sin[(a +p)- L } (8)
gdzie:p — gestai¢ powietrza, [kg/mi; v — predkos¢ powie- 180

trza, [m/s];c — wymiar charakterystyczny zagadnienia, [m];
n — lepkas¢ dynamiczna powietrza, [Pa-s].

W badanym zagadnieniu wymiarem charakterystycznym
jest diugd¢ cieciwy profilu lotniczego mierzona przy ka-

4.1. Charakterystyki modelu klasycznego

dtubie samolotud=0,58 m). Pierwsze symulacje zostaly przeprowadzone dla lprofi

Przeprowadzono badania dlazm§ch latéw natarcia. pozbawionego wszelkich barier mechanicznych. Badani
W celu utatwienia oblicze zmieniano kt zadanej pydko- przeprowadzono dlagka natarciad) od —45 do 45 stopni.

$ci powietrza poprzez wprowadzenie sktadowego wektor Predkos¢ powietrza zadano na poziomie 10 m/s. Dla wy-
poziomegou, i pionowegow,. Relacja midzy catkowit miaru charakterystycznego= 0,58 m i lepkéci dynamicz-
predkoscia plynu U i wymienionymi wektorami zostata nej powietrzay = 1,778-10 Pa-s, wyznaczono licztRey-
przedstawiona pomgj: noldsa przeptywu, ktéra wyniosteRe = 399932. Wyzna-

czanymi wielkdciami byly skiadowe sity aerodynamicznej

u :vcos(aij 3) Fo Fy, Fs ktore zostaly obliczone w drodze catkowania
0 180 cisnienia po powierzchni ptatéw goych. Zgodnie w wyej

przedstawionymi zafmosciami wyznaczone zostaty skia-
W, = vsin( a T j (4) dowe sity aerodynamicznej prostopadita i réwnolegta
0 do kierunku naptywu powietrza. Oznaczono je odpdwie
F. — sita néna iFp — sita oparu aerodynamicznego. Zgod-

gdzie:U - predkos¢ ptynu, [m/s];a ~ kat natarcia, [°]. _ nie z poniszymi rownaniami wyznaczono wspotczynniki
‘Na Rys. 11 schematycznie przedstawiono wektory sit sjly nosnej (C,) i wspélczynniki oporu aerodynamicznego
dziatapcych na ptatowieca — kat natarcia,v — wektor (Co):
predkosci powietrza,u, — sktadowa pgdkosci rownolegta
do ckciwy profilu, wy — skiadowa pgdkosci prostopadia C = 2':2L 9)
do ceciwy profilu, Fx — sita dziatajca wzdhz cieciwy pvS
profilu, F; — sita dziatajca prostopadle do gdiwy profilu, oF
e Cord — sila nGna. Fo - o c, =25 (10)
Fa — sita aerodynamicznd; - sita ngna, Fp — sita oporu o 2g
aerodynamicznego. Wasm Fy i F, zostaly wyznaczone »
przy pomocy metody elementéw sfloaonych (MES). S gdzie:S— powierzchnia nina ptatowca.
aerodynamiczawyznaczono zgodnie z réwnaniem (5): Na Rys. 12 przedstawiono wyniki symulacii. Linie-od
wzorowup strugi powietrza optywage skrzydio. Na po-
Fa=yFx?+F;? 6) wierzchni ptata przedstawiono rozktadrgenia (Rys. 13
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i 14). Dla wspdlnej skali wyrmie widoczna jest thica
cisnien pomiedzy dolrg a gérr powierzchm. Szczegolnie

godne uwagi $ zaznaczone fragmenty ptata dolnego.

W tych miejscach nagbuje lokalny wzrost éhienia.

Rys. 12.Wyniki symulacji optywu strumienia powietrza wokot
skrzydta deltad=45°)

N

Rys. 14.Rozktad cénienia na dolnej powierzchni ptata skrz;aia
(a=45°)

Rys. 15 przedstawia poziansktadove pola pedkosci
powietrza optywajcego modelowane skrzydio. W zazna-
czonych obszarach widoczng zacatki wirow krawedzio-
wych.

Rys. 16 przedstawia zmianysiasci przeptywajcego
powietrza. Wyniki przeprowadzonych symulacji dowsdz
ze do modelowania przeptywow z mgredkoscia nie jest
koniczne stosowanie modelu plyrgisliwego, poniewa
zmiany gstcci sa nieznaczne (na poziomie 0,002 kg/m

64

L,

Rys. 16.Zmiany g:stasci powietrza na skutek przeptywu ‘
z predkoscia 10 m/s ¢=45°)

Zaleznosci wspotczynnika sity nénej (C,) i wspoiczyn-
nika oporu aerodynamiczneg@q) od kata natarcia przed-
stawiono na Rys. 17. Wynikadypowe dla symetrycznego
profilu lotniczego.

08|
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Rys. 17.Wspotczynnik sity nénej i wspotczynnik
oporu aerodynamicznego dla profilu delta BELL540

Obliczenia przeprowadzono dlaznych rozdzielczéci
siatki dyskretyzujcej. Znaczcych r@nic w charakterysty-
kach nie zaobserwowano.



Rys. 18.Poréwnanie trzech siatek ozrtej rozdzielczéci
elementéw

4.2. Charakterystyki modelu z barierg mechaniczry

Do wyzej opisanego modelu bezpilotowego samolotu

BULLIT 02039 wprowadzono barier mechanicza
na lewym skrzydle. Jej wymiary i umiejscowienie guiz
stawiono na Rys. 19. Przeprowadzono 10 oddzielrsyeh
mulacji dla ré@nych potazen bariery mechanicznej przed-
stawionych na Rys. 20. W rezultacie wyznaczono Wwspoé
czynniki dla ré&nych konfiguracji geometrii modelu
oraz ich ré@nice pomgdzy skrzydtem lewym (z barigr

a prawym (bez bariery). Na Rys. 21 przedstawiongkiab-
tyzowany model 3D badanego samolotu z bariaecha-
niczna w pozycji 1.

Skrzydlo prawe

Skrzydlo lewe|

W
Rys. 19.Pfat delta BELL540 z barigimechanicza na lewym
skrzydle

Na Rys. 22 przedstawiono rozkladygnienia na dolnych
ptatach skrzydet z trzema przykladowymi konfiguean;j
bariery mechanicznej (patenie 2, 4, 7 i 9) dladta natarcia
0=30°. Przy potaeniu 4 widoczny jest lokalny wzrost ci-
$nienia na lewym skrzydle. Wywotuje on zmgéasity no-
$nej lewego pfata twosz moment obracagy samolot
wzgledem osi kadtuba. Podobne wnioski zna wycagnaé¢
poréwnupc wartdgci wspoétczynnikbw aerodynamicznych.
Przedstawiono je na Rys. 23 i 24, gdzied@lpowiada pta-
towi bez bariery, a kolejne oznaczenia,,(B,, Bs, itd.)
odpowiadag kolejnym potaeniom bariery mechanicznej
na lewym skrzydle ptatowca. Na Rys. 25 i 26 przawii-
no ra&nice wspoéiczynnikbw aerodynamicznych lewego
i prawego skrzydta.

acta mechanica et automatica, vol.4 no.3 (2010)

2 mm

Rys. 20.Rozmieszczenie i podstawowe wymiary
bariery mechanicznej na profilu BELL540

Rys. 21.Zdyskretyzowany model 3D skrzydta z bariera
w pozycji 1

—
y \

Polozenie 2 Polozenie 7

!

Bariera Bariera

= |

Polozenie 4 Polozenie 9

T\

Bariera

!

Bariera

Rys. 22.Rozktad cénienia na dolnym ptacie skrzydeiAzzn'ym
konfiguracjami i bariery

Analizujac rezultaty obliczé wywnioskowano,ze wy-
niki uzyskane dla bariery w pateniu B nadmiernie odbie-
gaja od pozostatych. W zwrku z tym, symulacje bariery
w potazeniu By zostaly wyhczone z dalszych analiz. Po
analizie ré@nicy wspotczynnikow aerodynamicznych po-
dobny wniosek zostat wyginiety co do polaenia B.
Na wykresach pojawia eidwukrotnie B i By, ktérymi
to wartgciami nadpisano pofenia odpowiednio Bi Bs.
Na Rys. 27 i 28 przedstawiono poréwnanie procentbwy
réznic wspotczynnikdéw opisanych passzym wzorem:
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Ciiioo ~Ciripr 100%

LR/DR

AC, = (11)

gdzie: A4C_p — procentowa rénica wartgci wspoétczynnika
sity nasnej/oporu,C p. — wspétczynnik sity nénej/oporu
skrzydta lewegoCi rpr — Wspoétczynnik sity nénej/oporu
skrzydfa prawego.
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Rys. 23.Pordwnanie wspotczynnikow catkowitej sity smej
dla r&znych konfiguracji bariery mechanicznej
na lewym skrzydle ptatowca
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Rys. 24.Poréwnanie wspoétczynnikéw catkowitej sity oporu

aerodynamicznego dlaxdych konfiguracji
bariery mechanicznej na lewym skrzydle ptatowca

Wyniki wykazup, ze najwekszy procentowo wzrost sity
nosnej (wspotczynnika sity nimej) wystpuje w przypadku
czwartego potgenia bariery mechanicznej. Przy takiej
konfiguracji zauwaono na przyklad dla gta natarcia
a = 20° okoto 20% wzrost wargoi C,| (Rys. 29), przy
czym Cp. wzrosto o okolo 15% (Rys. 30). Procentowa
zaleznos¢ zostata wyznaczona w stosunku do prawego
skrzydfa ptatowca (bez bariery).
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Rys. 25.Poréwnanie rénicy wspotczynnikow sity nénej
lewego i prawego skrzydta dlaaych konfiguraciji
bariery mechanicznej na lewym skrzydle ptatowca
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Rys. 26.Poréwnanie rénicy wspoétczynnikdw sity oporu

aerodynamicznego lewego i prawego skrzydfa
dla r&nych konfiguracji bariery mechanicznej
na lewym skrzydle ptatowca

Wprowadzenie bariery na jednym ze skrzydet powoduje
powstanie momentoéw obragaych samolot. Dla niezero-
wego, dodatniegodta natarcia polzenie 4 zapewnia naj-
wiekszy wzrost sity nénej. Ciekawy wniosek mma wy-
ciagm¢ obserwugc charakterystyki dla ujemnychatiow
natarcia. Symulacje pokazyjze przy drugim potgeniu
bariery (B) uzyskujemy zwikszenie sity nénej przy
ujemnym kcie natarcia.

W oparciu o dotychczas wyginiete wnioski, dokonano
bezpdredniego poréwnania procentowego wzrostu sity
nosnej na lewym skrzydle ptatowca dlaznych potaen
bariery mechanicznej (Rys. 20). Charakterystykyzna-
czono dla wspodlnychgkdw natarcia ¢ = 15° i o = 25°).
Wyniki przedstawiono na Rys. 29 i 30.
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27.Poréwnanie procentowej xdicy wspoétczynnikéw

sity nasnej lewego i prawego skrzydta
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Rys. 28.Poréwnanie procentowej xiicy wspotczynnikow sity
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dla r&nych konfiguracji bariery mechanicznej
na lewym skrzydle ptatowca
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Rys. 29.Poréwnanie procentowej zmiany sitysnej na lewym
skrzydle ptatowca przy vych potaeniach bariery dla
kata natarciax=15° (0O— brak bariery)
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BELLS540 - Percental lift coefficient difference
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Rys. 30.Poréwnanie procentowej zmiany sitysnej na lewym
skrzydle ptatowca przy vych potaeniach bariery
dla kata natarciax=25° (0— brak bariery)

Powyzszy wykres potwierdzae czwarte potzenie me-
chanicznego turbulatora daje najisze procentowe zmia-
ny w charakterystykach aerodynamicznych badanegtemo
lu ptatowca.

Po wyznaczeniu najkorzystniejszego petoia bariery
(potozenie 4 na Rys. 20) przeprowadzono badania wysoko-
$ci wypustu dla kta natarciax = 15° ia = 25°. Zmian do-
konywano w zakresie od 1mm do 7 mm. Wyniki przedsta
wiono na Rys. 31 32.

Z przeprowadzonych symulacji wynikae najwekszy
przyrost sity nénej wystpuje dla bariery wysokiej
na5 mm. Zastanawigja jest stosunkowo mata wadto
procentowej ranicy wspoétczynnikdw sity nénej dla wypu-
stu wysokiego na 4 mm. Przedstawiona anomalia 4+ 0si
gnietych wynikach nie zostata dotychczas véyjmna.

BELL540 - Percental lift coefficient difference

Parameter values - Barier in 4th position
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Rys. 31.Zalezno$¢ procentowej rénicy wspotczynnika sity nimej
skrzydta lewego (z barigyi prawego (bez bariery)
od wysokdaci bariery dlao=15° (0— brak turbulatora
mechanicznego)

W ostatniej cgsci przeprowadzono badania nad grubo-
$cig i dlugdécia opisywanego turbulatora mechanicznego.
Przeprowadzono dwie symulacje dla bariery o ddapo
10 cm i grubéci 1mm oraz bariery o dtugoi 20 cm i gru-
basci 2mm. Wyniki poréwnano z dotychczas bagiaarien
o dilugaci 10 cm i grubéci 2mm. Obliczé dokonano
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Wstpne badania aerodynamiki skrzydta typu delta Wi skikro z barierami mechanicznymi umieszczonyrmy frawdziach natarcia

dla czwartego poteenia turbulatora o wysokoi 5 mm.
Rezultaty zostaly przedstawione na Rys. 33 i 34.
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Rys. 32.Zaleznos¢ procentowej rénicy wspoétczynnika sity ninej
skrzydta lewego (z barigyi prawego (bez bariery)
od wysokdaci bariery dlan=25° (0— brak turbulatora
mechanicznego)
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Zar6bwno zmniejszenie grub@ wypustu, jak i jego wy-
diuzenie wplywajg na zwekszenie sity nénej pilata.
Przy r&nych lgtach natarcia wida ze niekiedy wekszy
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wptyw ma grubé¢ turbulatora ¢ = 25°), a niekiedy jego
dhugos¢ (o = 15°).

W oparciu o przedstawione wyniki rawa przypuszcza
ze réwniez inne parametry geometryczne bariery, takie jak
np. pochylenie turbulizatora wzglem krzywizny piata,
mog mie¢ dwzy wplyw na parametry aerodynamiczne
calego skrzydfa. Rozstrzygueie tej wtpliwosci stanowi
jeden z kolejnych etapéw prowadzonych hada

Wyzej przedstawione wyniki zostaly opracowane
dla dodatnich &o6w natarcia ¢ = 15° i a = 25°). Naley
zaznaczy, ze w przypadku ujemnychatow, rozwizania
beda mialy podobny charakter dla bariery w pdoiu 7
(Rys. 20), ktore wzgdem céciwy profilu jest potageniem
symetrycznym do czwartego.

Badania symulacyjne przeprowadzono dla jednaj warto
$ci liczby ReynoldsaRe=399932). W dosgpnej literaturze
mozna spotkd sie z charakterystykami momentow i sit
aerodynamicznych, zaleymi do tej wielkdci. Jednym
z celéw przysziych prac jest wyznaczenie takiclezadici
dla opisywanego modelu i przedstawionej geometiidy
mechanicznych.

5. PODSUMOWANIE

Przeprowadzone badania symulacyjne wykazaty,
ze koncepcja sterowania ruchem niewielkiego ptatowca
przy pomocy barier mechanicznych umieszczonych
na skrzydle w pohiu krawedzi natarcia jest alternatyw
dla klasycznych rozwkan. Nalezy jednak zaznaczy
ze wszystkie przeprowadzone analizy numerycznebar-
czone pewnym btem obliczeniowym i oggniete rezultaty
wymagaj weryfikacji dagwiadczalnej. Dalsze pracesdy
prowadzone w kierunku wyznaczenia momentow oddziatu
jacych na platowiec z zaimplementowanymi barierami me
chanicznymi. Po ich wyznaczenigdzie mana wycagnaé
wstepne wnioski dotycace sterowania lotem mikrosamolo-
tu.
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