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Streszczenie

W pracy zaprezentowano weryfikacje modelu matematycznego dynamiki mikro-samolotu
w uktadzie delta z zabudowanymi generatorami wiréw krawedziowych, ktdre zostaty wykorzys-
tane jako aktywnie sterowane cztony wykonawcze do sterowania przeptywem. Przeprowadzono
obliczenia charakterystyk aerodynamicznych modelu mikro-samolotu. Badania zweryfikowano
w tunelu aerodynamicznym. Zaprezentowano charakterystyki aerodynamiczne mikro-samolotu
z aktywnymi generatorami wiréw krawedziowych wykonane w tunelu aerodynamicznych. Ba-
dania zostaly przeprowadzone dla réznych czestotliwosci i konfiguracji pracy piezo-generato-
réw. Przeprowadzono badania cztonédw wykonawczych do generowania wiréw, wyznaczono
charakterystyki dynamiczne pracy piezo-generatoréw dla réznych czestotliwosci zadanych. Prze-
prowadzono analize zuzycia energii przez wibracyjne systemy sterowania mikro-samolotem.

WPROWADZENIE

Proces sterowania warstwg przy$cienna BLC (ang. boundary layer control) jest rozumiany
jako aktywne lub pasywne oddziatywanie na warstwe przy$cienng w celu jego zmiany
w pozadanym kierunku tym zamierzone odrywanie, zaburzanie czy przerywanie strug po-
wietrza w celu wprowadzenia tzw. wiréw energetycznych powodujacych réznice ci$nienia
i tym samym pozwalajacych na aktywne generowanie sit sterujacych [1-3]. Badaniami aero-
dynamicznymi i zjawiskami zachodzgcymi w warstwie przy$ciennej zajmowano sie juz ponad
100 lat temu, np. Kutta (1902) i Joukowski (1905). Jednak pionierem wprowadzenia koncep-
cji sterowania warstwa przy$cienng jest Prandtl [4]. Widoczny rozw6j metod sterowania
warstwg przyscienng nastapit w latach sze$c¢dziesigtych, kiedy wykonano doktadne badania
eksperymentalne oraz opis matematyczny, Lachmann [5-6].

Istnieje wiele sposobéw generowania wiréw krawedziowych. Metody te mozemy podzieli¢
na aktywne i pasywne. Podstawowa wadg metod pasywnych jest brak mozliwosci sterowania
procesem separacji strug powietrza chociazby w funkcji parametréw aerodynamicznych [7-
8]. Duzg grupe stanowig metody aktywnego generowania wiréw krawedziowych, gdzie ze
wzgledu na konstrukcje rozwigzania uktadu wykonawczego mozemy wyrdéznié: drgajace
mikro-klapy [9-11], elastyczne drgajace skrzydta [12-13], materiaty z pamiecig ksztattu [14-
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171, kasety mikro-dysz powietrznych [18-22], wibrujagce membrany [23-25], generatory dz-
wiekowe [26-30] i ruchome bariery [31-33]. Szczegdlnie szeroko w celu sterowania warstwa
przyscienng stosuje sie wzbudniki wykonane w technice MEMS (ang. micro-electro-
mechanical-system) [34-36]. Przeglad metod sterowania warstwg przy$cienng zostat szeroko
opisany w pracy autoréw: Grennblatt i Wygnanski [37] oraz Gad-el-Hak [8].

Metody sterowania i whasciwos$ci aerodynamiczne obiektéw typu MAV (ang. Micro Aerial Ve-
hicle) zasadniczo réznig sie od uktad6w sterowania samolotami duzych rozmiaréw, w ktérych
pomija sie nieznaczny wptyw turbulencji i rozwaza sie konwencjonalng aerodynamike
przeplywu laminarnego. Gtéwne réznice wynikajg po pierwsze z uwagi na niskie liczby Rey-
noldsa (10*-10° i ponizej) charakteryzujgce przeptyw powietrza wokét skrzydet obiektu MAV
oraz niskie predkosci lotu - rzedu 10 m/s [38]. Po drugie ze wzgledu na mata powierzchnie
nos$ng i sterowa niewystarczajaca do generowania dynamicznych momentéw sterujacych
obiektem MAV w przestrzeni powietrznej. Z przeprowadzonych badan w tunelach aerodyna-
micznych dla niskich liczb Reynoldsa wynika, ze w platformach typu MAV czesto dochodzi do
oderwania przeptywu na gérnej powierzchni skrzydta, np. podczas duzego kata natarcia, co
prowadzi do zaniku sily wznoszenia i utraty stabilnosci [39]. Jednoczes$nie przy niskich licz-
bach Reynoldsa duzy wptyw maja sity lepkosci. Z uwagi na mate rozmiary samolotow MAV
sprzezenie pomiedzy aerodynamika, dynamika struktury i dynamika lotu jest krytyczne. Ak-
tywne sterowanie warstwa przyScienng pozwala zapobiec niebezpiecznemu procesowi odry-
wania sie strug powietrza od powierzchni profilu (ang. flow separtaion). Odrywanie sie strug
powietrza prawie zawsze powoduje nagly spadek sity no$nej i wzrost sity oporu, co nosi nazwe
tzw. przeciagniecia (ang. stall). Przeglad badan nad zjawiskami odrywania sie strug powietrza
w warstwie przySciennej zostat zaprezentowany przez autoréw: Lachmann i Gad-el-Hak [5-
8l.

W niniejszej pracy przedstawiono badania weryfikujagce model mikro-samolotu typu delta
z aktywnie sterowanymi generatorami wiréw krawedziowych. Zaprezentowano model i kon-
strukcje mikro-samolotu oraz konstrukcje generatoréw wiréw z napedem piezoelektrycznym.
Przeprowadzono obliczenia wspdétczynnikéw i charakterystyk aerodynamicznych mikro-sa-
molotu w programach XFLR5 i TORNADO oraz w tunelu aerodynamicznym. Nastepnie za-
prezentowano wyniki badan dynamiki piezo-generatoréw jako aktywnie sterowanych cztonédw
wykonawczych. Zaprezentowano wyniki badan w tunelu aerodynamicznym mikro-samolotu
z zabudowanymi piezo-generatorami wiréw. Badania zostaly zrealizowane dla réznych czes-
totliwosci pracy piezo-generatoréw i réznych katéw natarcia mikro-samolotu.

1. MODEL NIELINIOWY MIKRO-SAMOLOTU

Rozwazany obrys skrzydta typu delta jest symetryczny i posiada dwie krawedzie natarcia.
Szkielet modelu jest zbudowany z balsy.
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Rys. 1. Model delta, profil BELL540
Na rys. 1 pokazano widok modelu mikro-samolotu o nazwie BELL540. Model zostat wyko-
nany przez zespot Politechniki Biatostockiej z wykorzystaniem zakupionego szkieletu modelu
typu Bullit, wykonanego przez czeska firme Topmodel [40]. W tabeli 1 zestawiono najwaznie-
jsze parametry mikro-samolotu.

Tab. 1. Parametry mikro-samolotu BELL540

Parametr Wartos¢
nazwa BELL540
uktad skrzydet pojedyncza delta
profil BELL540 (mod. NACA0012)
masa 1.2 [kg]
cieciwa przykadtubowa 0.5775 [m]
potozenie $rodka aerodynamicznego (MAC) 0.3738 [m]
momenty bezwtadno$ci wzgledem MAC: Ly, Iy, 1.2, Ik 0.0184, 0.0367,0.0550,-0.0002159 [kgm?]
rozpieto$¢ skrzydet 0.84 [m]
powierzchnia 0.2961 [m?]
taper ratio 0.2368
aspect ratio 3.981
root-tip sweet -8.927 7]

2. OBLICZANIE SIt. | MOMENTOW AERODYNAMICZNYCH
Cisnienie dynamiczne dziatajgce na elementy statku powietrznego jest opisane nastepujgco:
1
=— V ’
a=5p (D
gdzie: p — gesto$¢ powietrza, V - predko$¢ powietrza.
Sily aerodynamiczne sg nastepujace:
1 1 1
X:CX(E,DVZJS,Y:CY(E,DVZJS,Z:CZ(E,DVZJS 2)
gdzie: S - pole powierzchni ptata.
Momenty aerodynamiczne s3 nastepujace:
1 1 1
L=C|=pV*|SLLM=C,|=pV?|S,N=C,|=pV*|SI
(3o st =c. (Lo Jsin-c,307°] 3)

gdzie: [ - dtugo$c¢ (rozpietos¢ skrzydta dla momentéw roll and yaw, $rednia cieciwa aerodyna-
miczna skrzydta dla momentu pitch).

Wspotczynniki Cy, Cy, Cz C), Cpy, C,, s3 miedzy innymi funkcjami liczby Macha, liczby Rey-
noldsa i katéw aerodynamicznych a i 5. Zaleza one rowniez od wielu innych parametréw okres-
lajacych geometrie poszczegoélnych elementéow statku. Wyznaczanie wartosSci szukanych
wspotczynnikow zostato przeprowadzone przy uzyciu oprogramowania: TORNADO i XFLR5.
Wyznaczenie srodka aerodynamicznego, srodka ciezkosci, rozktadu sit i momentéw aerody-
namicznych, rozktadu sit ciezkosci, sit oporu i sity ciagu oraz momentéw bezwitadnosci zos-
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tato wyznaczone w programie XFLR5.
Warto$ci parametréw obliczone analitycznie zostaly zweryfikowane z warto$ciami uzyska-
nymi podczas badan w tunelu aerodynamicznym.

Rys. 2. Model panelowy mikro-samolotu, XFLR5

Model mikro-samolotu w uktadzie delta zostat zbudowany w programie XFLR5 [24-25]. Pro-
gram XFLR5 zostal wybrany dlatego, zZe pozwala na obliczenie charakterystyk aerodynamicz-
nych rdéznymi metodami panelowymi szczegdlnie przy niskich liczbach Reynoldsa.
Przygotowany model panelowy mikro-samolotu zostat pokazany na rys. 2.

Obliczenia aerodynamiczne zostaty przeprowadzone metodg liniowa VLM (ang. Vortex Lat-
tice Method) [41-43]. Liczba paneli VLM dla modelu mikro-samolotu wynosi 192, a paneli 3D
wynosi 408. Potozenie sSrodka ciezkosci zaprojektowano z uwzglednieniem rozmieszczen mas:
silnika, pakietu akumulatoréw, autopilota, serw, itd. Srodek aerodynamiczny MAC (ang. Mean
Aerodynamic Chord) lezy na osi wzdluznej x w odlegto$ci 373.8 mm liczac od tylnej krawedzi
samolotu. Przyktadowe otrzymane charakterystyki aerodynamiczne MAV przedstawiono na
rys. 3-5.
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Rys. 3. Wspétczynnik sity no$nej w funkcji kata natarcia, XFLR5

Obliczenia charakterystyk aerodynamicznych wykonane w programie XFLR5 zostaty po-
réwnane z obliczeniami wykonanymi w programie TORNADO. Program TORNADO podczas
wyznaczania parametréw aerodynamicznych takze uzywa metody VLM oraz dodatkowo obli-
cza wszystkie pochodne aerodynamiczne [44-45].

Wartosci pochodnych aerodynamicznych wyznaczone dla statecznego lotu mikro-samolotu
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z predkoscig 15 m/s na wysoko$ci 50 m, zostaty przedstawione w tabeli 2.
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Rys. 5. Krzywa $lizgu w funkgcji kata natarcia, XFLRS

Tab. 2. Pochodne aerodynamiczne

CL,=2.8421

CD.=0.1476

CD,=0.1476

CLy=-5.6232e-06

CD3=6.9386€-06

CD3=6.9386e-06

CLp=1.485e-07

CDp=3.9339e-07

CDp=3.9339e-07

CLo=4.3462 CDg=0.2285 CDg=0.2285
CLg=-8.5852e-08 | CDs=1.0995e-07 | CDz=1.0995e-07
Cl,=-1.2121e-013 | Cm,=-0.7127 Cn,=-1.6567e-014
Cl;=0.0434 Cm,=5.7835e-06 | Cny=-0.0572
Clp=-0.1452 Cmp=-1.4224e-07 | Cnp=0.0279
Clg=-1.1759¢-011 | Cmg=-1.8364 Cng=-5.4353¢-013
Clg=0.0274 Cmp=9.4415e-08 | Cng=-0.0376

Pochodne aerodynamiczne pochodzace od powierzchni sterowych dla ruchu wzdtuznego
(elevator) zebrano w tabeli 3.

Tab. 3. Pochodne aerodynamiczne
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CL;=967.2699 CDs=61.8884 CY5=3.4988e-014
Cl;=4.6822e-014 | Cmz=-596.3556 | Cns=-1.6228e-014

Wartosci pochodnych aerodynamicznych pochodzace od powierzchni sterowych dla ruchu
bocznego (aileron) zebrano w tabeli 4.

Tab. 4. Pochodne aerodynamiczne

CLs=-4.7262e-06 CDs=1.3579e-05 | CYs=-0.0521
Clz=0.1298 Cms=1.7718e-06 | Cnz=-0.0119

Na rys. 6 i 7 zaprezentowano niektdére charakterystyki aerodynamiczne uzyskane w pro-
gramie TORNADO.
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Rys. 7. Rozktad wspétczynnika sity nosnej, TORNADO

Wplyw przemieszczenia ptaszczyzn sterowych (sterolotek) z potozenia zajmowanego w sta-
nie lotu ustalonego (okreslonego modelem nominalnym) na przyrost sity nosnej, sity oporu
aerodynamicznego oraz momentu wzgledem srodka masy jest okreslany poprzez wspotczyn-
niki pochodnych. Pochodne aerodynamiczne pochodzace od powierzchni sterowych przed-
stawiane s3 w postaci charakterystyk wspdtczynnikéw aerodynamicznych w funkcji
przemieszczenia katowego sterolotek w uktadzie elevator i aileron. Charakterystyki te zostaty
wykreslone dla zmiany wychylenia kagtowego sterolotek od 0 do 15 stopni i przedstawione na
rys.81i09.
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Rys. 8. Wychylenie sterolotek, elevator, TORNADO

0.3 0.05
go2s— 5 o—
0.2 -0.05
0 0.2 0.4 0 0.2 0.4
Delta [rad] Delta [rad]
0.02 -0.04
a .
Qo001 — & -0.08
0 -0.08
0 0.2 0.4 0 0.2 0.4
Delta [rad] Delta [rad]
10°
0.02 51
& o— & O—0u
-0.02 -5
0 0.2 0.4 0 0.2 0.4
Delta [rad] Delta [rad]

Rys. 9. Wychylenie sterolotek, aileron, TORNADO

3. WERYFIKACJA OBLICZEN PARAMETROW AERODYNAMICZNYCH

Podczas badan symulacyjnych (programy XFLR5 i TORNADO) oraz badan w tunelu aerody-
namicznym przyjeto takie same parametry powietrza, ktére przedstawiono w tabeli 5.

Tabela 5. Parametry powietrza

Parametr Wartos¢
predkosé 15 [m/s]
ci$nienie 1.013-105 [pa]

temperatura 288.15 [Kk]
gestosé 1.226 [kg/m3]
lepko$¢ dynamiczna 1.778-10-5 [pas]
liczba Reynoldsa 614 990.

Charakterystyki wspotczynnikow aerodynamicznych zostaty poréwnane w zakresie katow
natarcia od -5 do 15 stopni. Przebiegi symulacyjne zostaty por6wnane z pomiarami wykona-
nymi w otwartym tunelu aerodynamicznym znajdujacym sie w Politechnice Rzeszowskiej.
Przed dokonywaniem pomiaru uktad wagi tunelu aerodynamicznego byt tarowany. Dane z ta-
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rowania postuzyty do wykonania kompensacji wynikéw eksperymentu. Zestawione wyniki
zostaly przedstawione w postaci wykreséw wspétczynnikéw na rys. 10-12.
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Rys. 12. Krzywa doskonato$ci aerodynamicznej
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Programy XFLR5 i TORNADO wykorzystywaty taka sama metode obliczen (VLM), dlatego
ich wyniki sg catkowicie zbiezne. Weryfikacja charakterystyk symulacyjnych pokazuje, ze
model numeryczny nie catkowicie odwzorowuje model rzeczywisty, dlatego tez nie wszystkie
parametry modelu sg zgodne z wynikami eksperymentalnymi.

4. STEROWANIE WARSTWA PRZYSCIENNA ZA POMOCA WIBRUJACYCH KLAP

Koncepcja sterowania przeptywem poprzez zewnetrzne pobudzenia zostata wprowadzona
przez: Schubauer i Skramstad [46]. Dzieki okresowym zaburzeniom laminarny przeptyw
w warstwie przys$ciennej zostaje przeksztatcony w turbulentny/niestabilny opisywany przez
tzw. fale Tollmiena-Schlichtinga. Przeptyw turbulentny jest bardziej odporny na oderwanie sie
strugi od powierzchni, co oznacza duza efektywnos$¢ tej metody do generowania dodatkowych
sit sterujacych. Do pobudzania/zaburzania warstwy przysciennej mozna wykorzysta¢ efek-
tywne wzbudniki ruchu mechanicznego [47-49]. Bogate badania wptywu okresowych pobu-
dzen w warstwie przysciennej na aerodynamike obiektu zostaty opisane przez autoréw: Nishri
i Wygnanski [50-51]. Jako mechaniczne uktady wykonawcze generujace drgania w warstwie
przysciennej mogg by¢ zastosowane piezoelektryki [52-53].

Wykorzystanie piezo-generatoréw drgan ruchomych powierzchni wbudowanych w profil
skrzydta delta jako aktoréw sterowanych w petli sprzezenia zwrotnego pozwala na zbudowa-
nie niskoenergetycznego systemu sterowania potozeniem obiektu MAV w przestrzeni po-
wietrznej.

Model zjawisk zachodzacych podczas zewnetrznego periodycznego pobudzania przeptywu
w warstwie przys$ciennej w wyniku pracy piezo-generatoréw wbudowanych w profil skrzydta
jest skomplikowany. Ruch samych powierzchni drgajacych jest modelowany jako okresowy,
bedacy wynikiem dziatajgcej periodycznie sity zewnetrznej. Natomiast model przeptywu po-
wietrza wokét profilu skrzydta jest opisany za pomoca modeli opisujacych przeptyw laminarny
i turbulentny.

Opis przeptywu wymuszanego wibrujaca klapka stanowi funkcja czterech zmiennych [37]:
A6, X/Lf F*, Cy, gdzie: AS - przemieszczenie katowe klapki, x - wspotrzedna rzedna profilu
przeptywu, Lf— dtugos¢ klapki, F* - zredukowana bezwymiarowa czestotliwos$¢ pobudzania,
C e wspbtczynnik catkowitego momentu przeptywu ztozony z (c, <cﬂ> ).

Bezwymiarowy wspoétczynnik zredukowanej czestotliwo$ci pobudzania jest rowny [37]:

— -/;Xle
U

©

£ (4)

gdzie:
fe — czestotliwos$¢ pobudzania, X, - odlegtos¢ miedzy punktem pobudzania a krawedzig sptywu
(w tym przypadku réwna szerokosci klapki), Uy, — predko$¢ przeptywu swobodnego.

Wspotczynnik opisujacy staty przeptyw wokét profilu wynosi:
J
=g (5)
gdzie:
J - ped strumienia przeptywu statego, ¢ - dtugo$¢ cieciwy przykadtubowej, g - ciSnienie dyna-

miczne réwne g = %pU; .
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Wspotczynnik opisujacy wymuszony oscylacyjny przeptyw wokoét profilu wynosi:

@J%g (6)

gdzie: (/) - moment strumienia przeptywu oscylacyjnie wymuszanego.

Wstawiajac zalezno$¢ na moment J i (J), wspétczynnik catkowitego momentu przeptywu
bedzie réwny [54]:
2p.UG
Cﬂ = '017; (7)
pULL
gdzie:
indeks {j} oznacza kolejna ptaszczyzne 2D strumienia powietrza, G - oznacza szeroko$¢ lub
wysoko$¢ masy przeptywajacego powietrza, L - dtugos$¢ profilu samolotu, U, =U, +u, - suma
predkosci strumieni powietrza w przeptywie swobodnym i wymuszonym od piezo-genera-
tora.

Wspétczynnik wymuszonego (oscylacyjnie) przeptywu wynosi:

— 1 2
(e)= 05p,U°L"" [ (8)
gdzie: y — wspo6trzedna normalna profilu przeptywu.

Ostatecznie warto$¢ oscylacyjnie pobudzanych niestabilnosci/turbulencji W, przeptywu
mozna wyznaczy¢ catkujgc warto$¢ pulsacyjnie zmiennego momentu przeptywu powietrza p’
[55]:

1 o
W,=— [par ©
qc =,

W rozwazanym przypadku predko$¢ przeptywu swobodnego wynosi U=14 m/s, liczba
Macha wynosi M;=0.0413, natomiast liczba Reynoldsa jest rowna R,= 614 990. Dla czgstotli-
wosci pracy piezo-generatora w zakresie od 10 do 200 Hz warto$¢ F* zmienia sie od 0.025 do

0.5, natomiast wspo6tczynnik <cy> zmienia sie od 0.001% do 0.03%. Uzyskane wyniki sa zgodne
z badaniami podobnych profili w literaturze, np. [37, 55].

5. KONSTRUKCJA ZABUDOWANYCH AKTYWNYCH GENERATOROW WIROW

Koncepcja piezo-generatora sprowadza sie do generowania wiréw krawedziowych za po-
mocg drgajgcej powierzchni sterowanej aktywnie przez piezo-stos zamontowany w obu cze$-
ciach ptata skrzydta delty. Generowane wiry powoduja mieszanie sie strug powietrza o duzej
energii przeptywajacej nad skrzydtem z powietrzem o mniejszej energii w warstwie przy-
$ciennej. W ten sposéb generowane s3g tzw. wiry energetyczne powodujace spadek cisnienia
nad skrzydtem i tym samy wzrost sity no$nej (patrz rys. 13).

Piezo-stos jest urzagdzeniem wykonawczym potaczonym z cienka, sztywna klapka wykonang
z tworzywa sztucznego.

Schemat konstrukcji piezo-generatora oraz jego uktad sterowania zostaty przedstawione na
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Rys. 13. Generowanie wiréw powietrza
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Rys. 14. Schemat piezo-generatora z uktadem sterowania

Zastosowany piezo-stos typu APA 1205-08-166 pozwala na generowanie sit o amplitudzie do
39 N z czestotliwos$cig do 500 Hz. Amplituda przemieszczenia piezo-stosu wynosi 0.1 mm, masa
7 g, a czestotliwos¢ rezonansowa wynosi 1300 Hz. Po zastosowaniu dZwigni amplituda rucho-
mej powierzchni moze wynosi¢ do 1 mm. Dodatkowo w sktad uktadu sterowania piezo-gene-
ratora wchodza nastepujace elementy:
=  sterownik piezo-stosu z uktadem wzmacniacza sygnatu typu CAU-08025. Jest to liniowy

wzmacniacz o sterowanym wej$ciu analogowym VDC 0-3.3 V. Sygnatl wyjsciowy wzmac-
niacza ma warto$¢ 150 V i maksymalne natezenie 5 mA,
=  elementy mocowania piezo-stosu i powierzchni ruchome;j.

Widok piezo-stosu oraz elektronicznego uktadu sterownika przedstawiono na rys. 15.

Rys. 15. Sterownik i piezo-stos

Cze$¢ mechaniczna piezo-generatora (wykonana i zabudowana na mikro-samolocie przez
dr P. Ostapkowicza, Politechnika Biatostocka, [56]) sktada sie z piezo-stosu, ramy z podstawa
mocujgcg oraz klapki (patrz rys. 16).
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Rys. 16. Widok czeSci mechanicznej piezo-generatora i wymiary klapki,
1-klapka, 2-podstawa z zawiasami i tulejkami montazowymi, 3-piezo-stos [56]

Narys. 17 pokazano widok modelu mikro-samolotu o nazwie BELL540 z symetrycznie wbu-
dowanymi dwoma piezo-generatorami wiréw krawedziowych.

Rys. 17. BELL540 z wbudowanymi piezo-generatorami
zamocowany w tunelu aerodynamicznym [56]

Generatory wiréw krawedziowych w tym przypadku stanowia sztywne identyczne klapki
o profilu zgodnym z profilem BELL540, ktére sg zamocowane na zawiasach symetrycznie po
obu tronach skrzydta delta. Piezo-stos potaczony jest z klapka poprzez potaczenie Srubowe.
W tabeli 6 zestawiono parametry geometryczne piezo-generatorow.

Tabela 6. Parametry mikro-samolotu

Parametr Wartos¢
powierzchnia klapki 0.0044625 [m?]
czestotliwo$¢ pracy piezo-generatoréw od 10 do 300 [Hz]
amplituda klapki 0d 0 do 0.001" [m]

*po zastosowaniu dzwigni/przektadni
6. BADANIA UKEADU WYKONAWCZEGO

W ramach badan pracy piezo-generatoréw wykonano pomiary amplitudy drgan klapki
w funkcji czestotliwosci (pasmo przenoszenia) oraz przeprowadzono analize zuzycia energii
elektrycznej. Do pomiaru przemieszczenia klapki zastosowano czujnik laserowy typu Philtec,
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model RC62, ktérego rozdzielczo$¢ pomiarowa wynosi 3 mV/m. Liniowy zakres pomiaru wy-
nosi ponad 1 mm. Pomiar czestotliwosci zostat przeprowadzony przy pomocy oscyloskopu
Tektronix seria TDS3000B. Stanowisko badawcze przedstawiono na rys. 18. Przyktadowe prze-
biegi oscylacji klapki zaprezentowano na rys. 19-20.

Rys. 18. Stanowisko do pomiaréw parametréw piezo-generatorow

Tek Stop | i } 4 ]
. 4 T 1 1 il
v 7 T

[Chi] So-omvi T “UM20.0ms| A Ch1 £ 400mV|

Rys. 19. Przemieszczenia klapki dla czestotliwos$ci 14.3 Hz, amplituda 0.083 mm
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Rys. 20. Przemieszczenia klapki dla czestotliwosci 56.8 Hz, amplituda 0.040 mm
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Amplituda drgan jest niska i spada wraz z czestotliwoscia, co ogranicza efektywne pobu-
dzanie strug powietrza przy duzych predkosciach przeptywu. Zaleznos¢ zmiany amplitudy
piezo-generatora w funkcji czestotliwo$ci pokazano narys. 21.

Amplitude [m]

150 200

0 50

100
Frequency, f [Hz]
Rys. 21. Dynamika pracy piezo-generatora w dziedzinie czestotliwosci
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Rys. 22. Prad pobierany z baterii podczas pracy dwdch piezo-generatoréw
z czestotliwoscia 198.4 Hz
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2
o

Battery current consumption, |

50 100 150 200 250 300
Frequency, f [Hz]

Rys. 23. Prad zuzywany przez 2 piezo-generatory
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Szczegblnie w lotach poligonowych $rednio i dtugo dystansowych problemem jest zuzycie
energii przez urzadzenia poktadowe MAV. Dlatego tez wykonano pomiary pradu DC pobiera-
nego z baterii przez dwa pracujgce piezo-generatory przy réznych czestotliwo$ciach (patrz
rys. 22). Do pomiaréw wykorzystano oscyloskop pradowy Tektronix i sonde pomiarowg AC/DC
typu TCP202. Srednia warto$¢ pradu DC pobieranego z zrédta o napieciu 11.1 V zalezy od czes-
totliwosci pracy piezo-generatoréw i jest przedstawiona na rys. 23.

Reasumujac dla przyjetej sSredniej warto$ci pradu 0.5 A, moc dwéch piezo-generatoréw wy-
nosi 5.55 W.

7. BADANIA W TUNELU AERODYNAMICZNYM

Badania tunelowe zostaty przeprowadzone w otwartym tunelu aerodynamicznym znajdujgcym
sie w Politechnice Rzeszowskiej. Podczas badan starano sie utrzymac state parametry powiet-
rza przeptywajacego przez tunel. Parametry zadane podczas badan w tunelu aerodynamicznym
zebrano i przedstawiono w tabeli 7.

Tabela 7. Parametry powietrza

parametr wartos$¢
predkos¢ 15 [m/s]
ci$nienie 1.013-105 [Pa]
temperatura 288.15 [K]
gestos¢ 1.226 [kg/m?]
lepko$¢ dynamiczna 1.778-10°5 [Pa-s]
liczba Reynoldsa 614 990.

Pomiary sit i momentéw mikro-samolotu wzgledem osi x,y,z zostaty wykonane przy pomocy
wagi tensometrycznej. Uktad wspétrzednych wagi zostat pokazany na rys. 24.

Rys. 24. Uktad wspétrzednych wagi pomiarowej

Model mikro-samolotu zostat zamocowany w tunelu aerodynamiczny do wagi pomiarowej
poprzez sztywny uchwyt (patrz rys. 25).

Rys. 25. Mikro-samolot podczas badan w tunelu aerodynamicznym
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Przestrzen pomiarowa tunelu aerodynamicznego miata w przyblizeniu wymiary 4x3x2,5 m.
Tunel nie posiada okres$lonego wspotczynnika turbulencji. Pomiar sit i momentéw mikro-sa-
molotu odbywat sie w zakresie katow natarcia od 20 do -20 z inkrementacja co 2. Przed do-
konywaniem pomiaru kazdy uktad byt tarowany. Dane z tarowania postuzyty do wykonania
kompensacji wynikéw eksperymentu. Badania zostaty przeprowadzone dla réznych czestotli-
wosci pracy piezo-generatoréw od 10 do 200 Hz oraz dla réznych ich konfiguracji. Wyniki
badan zostaty opracowane i przedstawione w postaci wykreséw wspétczynnikéw, sit i mo-
mentow. Wspoétczynniki sity nosnej Cj, i sity oporu Cpy zostaty przedstawione na rys. 26 i 27.
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Rys. 26. Wspétczynnik sity no$nej w funkcji kata natarcia, dwa pracujgce piezo-generatory
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Rys. 27. Wspétczynnik sity oporu w funkcji kata natarcia, dwa pracujace piezo-generatory

Jak wynika z wykreséw 26 i 27 wzrost czestotliwosci piezo-generatoréw prowadzi do zwiek-
szenia wartosci Cj, jednak kosztem Cpy. Wzrost jest widoczny do 128 Hz. Dalsze zwigkszanie
czestotliwosci nie powoduje znacznego wzrostu tych wspotczynnikow. W efekcie krzywa bie-
gunowa jest pokazana na rys. 28.
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Rys. 28. Krzywa biegunowa dla dwdéch pracujacych piezo-generatoréw

Nastepnie zarejestrowano wspé6tczynnik momentu pochylajacego C,, (dla dwdéch pra-
cujgcych piezo-generatoréw) i wspétczynnik momentu przechylajacego Cj (dla prawego
wlaczonego piezo-generatora), rys. 29-30.
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Rys. 29. Wspo6tczynnik momentu pochylajacego, dla dwéch pracujacych piezo-generatorow
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Rys. 30. Wspotczynnik momentu przechylajacego, dla prawego wiaczonego piezo-generatora
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W efekcie wzrost warto$ci sity no$nej zalezy od czestotliwosci i zmienia sie dla réznych
katéw natarcia, co przedstawiono na rys. 31.
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Rys. 31. Zalezno$¢ sity no$nej w funkcji wzrostu czestotliwosci dla réznych katéw natarcia

Analizujac przebiegi na wykresie 31 nalezy zauwazy¢, ze najwiekszy wzrost sity no$nej jest
dla dodatnich katéw natarcia w zakresie od 2 do 12 przy czestotliwosci do 150 Hz.

Kolejne trzy wykresy (rys. 32-34) przedstawiaja maksymalne przyrosty: sity nosnej Lli’ sity
oporu DH' momentu pochylajacego m,, oraz momentu przechylajacego lu pochodzace od
zmiennego przeptywu wymuszanego oscylacyjnie przez piezo-generatory, okreslanego przez
wspotczynnik <cﬂ> zdefiniowany w punkcie 4.
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Rys. 32. Sita no$na L, i moment pochylajacy m, w funkcji kata natarcia,
wa wlaczone piezo-generatory

Analizuja charakterystyki z rys. 32-34, nalezy wnioskowaé, Ze maksymalny przyrost sity nos-
nej wynosi okoto 3 N i w przyblizeniu utrzymuje sie dla dodatnich katéw natarcia od 2 do 12.
Kat natarcia réwny 5 jest nominalnym, przy ktérym sita no$na samolotu réwnowazy site
ciezkoSci, dla optymalnej predkosci lotu 14 m/s. Jest to tzw. punkt pracy modelu. Wzrost sity
nosnej pochodzacy od piezo-generatoréw jest zwigzany z wzrostem sity oporu, ktéry nie jest
duzy i wynosi do 0.9 N. Jednoczes$nie uzyskany moment przechylajacy pochodzacy od prawego
wilaczonego piezo-generatora utrzymuje sie na statym poziomie.
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W badaniach zarejestrowano takze site boczna, ktdra nie jest pozadana podczas pracy dwéch
piezo-generatoréw ztaka sama czestotliwoscia. Jak sie okazato wzrost sity bocznej pochodzacy
od piezo-generatorow jest pomijalnie maty, pokazuje to rys. 35.

25
2r =
Z Z
= o*
- 15 .
g 8
S 2
o
g 1 g
g z
S 05 B
g 3
o ol k4
o’a
05 \ 9/0\9/0/6 -5 7Du[Nm] 1o
i°g —e—L, N
4 i i . . . n n 02
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

Angle of attack, o [deg]

Rys. 33. Sita no$na Lyi sita oporu D,w funkcji kata natarcia,
dwa wiaczone piezo-generatory
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Rys. 34. Sita no$na L, imoment przechylajacy lu w funkgcji kata natarcia,
prawy wilaczony piezo-generator
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Rys. 35. Sita boczna w funkcji kata natarcia dla dwdch wiaczonych piezo-generatorow
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WNIOSKI

W pracy przedstawiono analize aerodynamiki przeptywu powietrza dla skrzydta delta z ak-
tywnie sterowanymi generatorami wiréw krawedziowych wykonanych w postaci wibrujacych
powierzchni/klapek wbudowanych symetrycznie w ptat skrzydta typu delta. Wprowadzenie
aktywnie sterowanych piezo-generatoréw w celu generowania sit sterujacych wydaje sie
stuszne w obiektach niewielkich rozmiaréw i matych predkosciach lotu. Praca piezo-genera-
torow przy réznych czestotliwosciach pozwala na aktywne sterowanie generowaniem wiréw
powietrza powstajacych na styku powietrza odrzucanego przez elementy ruchome piezo-ge-
neratora i strugi powietrza optywajacego profil skrzydta. Pozwala to na generowanie dodat-
kowych sit (np. sity wznoszenia) na obu przeciwleglych stronach ptatach skrzydia, a tym
samym generowanie momentéw sterujacych (pitch, roll) mikro-samolotu. W wyniku pra-
cujacych dwdch piezo-generatoréw maksymalny przyrost generowanej sity wznoszenia wy-
nosi 3 N, co przy masie MAV 1.2 kg stanowi 25%. Natomiast maksymalny moment pochylajacy
wyniost 0.9 Nm. Warto$ci te w przyblizeniu utrzymuja sie w granicach kata natarcia od 2 do 12,
gdzie nominalny kat natarcia (przy ktéorym MAV zachowuje statg wysoko$¢ lotu przy opty-
malnej predkos$ci 14 m/s) wynosi 5. Predkos$¢ optymalna oznacza predkos¢, dla ktérej mikro-
samolot posiada najwiekszy zasieg lotu, ktory przy zasilaniu baterii o pojemnosci 2000 mAh
(11.1 V) wynosi okoto 15 minut. Badania eksperymentalne wykonane w tunelu aerodyna-
micznym sg zgodne z obliczeniami numerycznymi wykonanymi Metoda Elementéw Skonczo-
nych za pomocg oprogramowania CFX ANSYS, przedstawionych w pracach [57-58].
Jednoczes$nie badania w tunelu aerodynamicznym sg zgodne z wynikami z literatury, patrz
np. [10, 37, 55]. To znaczy wykazuja, ze przyrost sity no$nej jest znaczny przy niskich czestot-
liwosciach pracy piezo-generatoréw, do 100 Hz. Dalsze zwiekszanie czestotliwo$ci nie powo-
duje zwiekszenia sity no$nej, a nawet jg zmniejsza. Dlatego tez wzrost sit sterujacych zalezny
jest od czestotliwo$ci, amplitudy i lokalizacji generowanych pobudzen i musi by¢ dostosowany
w funkcji predkosci lotu i innych parametrow.

Praca finansowana w ramach projektu rozwojowego nr 0059/R/T00/2008/06, pt. Autono-
miczny, zintegrowany system rozpoznania wykorzystujacy autonomiczne platformy klasy
mikro, realizowanego w latach: 2008-2010.
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ARKADIUSZ MYSTKOWSKI, PAWEE. OSTAPKOWICZ

DYNAMICS MODEL VERIFICATION OF MICRO AERIAL VEHICLE
WITH VORTEX PIEZO-GENERATORS

Abstract

In the paper, the dynamics model of the micro aerial vehicle with delta wings configuration
and vortex piezo-generators was verified. The vortex piezo-generators were assembled
symmetrically in the vehicle wings. The flexible moving small plates deformations driven by
controlled piezo-stacks and their influence on the air flow in the delta boundary layers are
presented. The aerodynamics characteristics of the aircraft with the vortex piezo-generators were
calculated and verified in the wind tunnel. The influence of the piezo-generators due to varied
operation frequencies on the lift force in the time domain is presented. Also, the battery energy
consumption of the piezo-generators were carried out due to frequency and time of the operation.



