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Streszczenie

W artykule dokonano analizy koncepcji sterowania lotem bezzatogowych modeli latajqcych
typu MAVs (micro air vehicles) z wykorzystaniem urzqdzen manewrowych w postaci generatorow
wiréw krawedziowych (leading edge vortex generators). Oméwiono zagadnienia zwigzane z sitq
nosng, sitq oporu i wptywem predkosci lotu na charakterystyki aerodynamiczne skrzydet oraz za-
gadnienia dotyczqce klasycznego sterowania lotem modeli typu MAV i ich statecznosci. Dokonano
analizy istniejqcych rozwiqzan generatorow wiréw krawedziowych, a jej celem byto przygo-
towanie podstaw i zatozen do opracowania rozwiqzan projektowych takich uktadow.

WSTEP

Modele latajace typu MAVs (ang. micro air vehicles) nie stanowig juz wytacznie zaintereso-
wania modelarzy lotniczych. Coraz czesciej sa one wykorzystywane przez wojsko i inne pod-
mioty, w celu wykonywania réznych zadan i misji. Takie modele wykonujg loty patrolowe
i zwiadowcze, sg uzywane jako $srodki do przenoszenia uzbrojenia, a nawet jako srodki ogniowe.

Zasadnicza grupa modeli latajgcych typu MAVs sa modele mikrosamolotéow. Samoloty o tak
matych gabarytach, latajace ze znacznie mniejszymi predkosciami niz dla wiekszych modeli,
podlegaja prawom aerodynamiki matych predkosci [9, 10]. Jednym z istotnych problemdéw
aerodynamiki matych predkosci jest obnizona doskonato$¢ skrzydta. Wskutek zbyt matej ener-
gii optywu, wystepuje tu niekorzystne zjawisko odrywania sie strug powietrza od optywanych
powierzchni skrzydta (rys. 1), co w efekcie powoduje wzrost sity oporu i zmniejszenie sity nos-
nej skrzydta.

W celu ograniczenia i wyeliminowania tego zjawiska, w modelarstwie czesto stosuje sie
pewne modyfikacje w konstrukcji skrzydet, w obszarze ich krawedzi natarcia. Polegaja one na
zwiekszeniu chropowatosci powierzchni skrzydet w tych obszarach lub zastosowaniu specjal-
nych elementéw sztucznie zaburzajacych optyw skrzydet [9]. Takie elementy, nazywane tur-
bulizatorami, poprzez wprowadzane do przeptywu zaburzenia, generowaniem tzw. wiréw
krawedziowych, powodujg ,doenergetyzowanie” przeptywu, czynigc warstwe przyscienng bar-
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dziej odporng na oderwanie (rys. 2). Turbulizatory powoduja wprawdzie pewne opory, ale po-
lepszenie odpornosci strugi na oderwanie umozliwia unikniecie duzo wiekszego oporu catko-
witego. W efekcie uzyskuje sie znaczne zmniejszenie sity oporu i zwiekszenie sity nosnej
skrzydta.

Sita nosna

Cien aerodynamiczny
/‘\ —

Rys. 1. Optyw skrzydta w zakresie podkrytycznych wartosci liczby Reynoldsa (Re) [11]

Sita nosna

Turbulizator

Rys. 2. Optyw skrzydta w zakresie podkrytycznych wartosci liczby Reynoldsa (Re)
z zastosowaniem turbulizatora [11]

Turbulizatory mozna podzieli¢ na dwie kategorie rozwigzan:
- pasywne - z nieruchomymi elementami roboczymi,
- aktywne - z ruchomymi elementami roboczymi.

Na szczego6lng uwage zastuguja uktady z turbulizatorami aktywnymi, ktére stwarzaja po-
tencjalng mozliwos¢ sterowania i regulacji wartosci sity nosnej skrzydta. Uktady takie mogg
by¢ zatem zastosowane w celu poprawy statecznosci lotu, a nawet jako urzadzenia manew-
rowe do sterowania lotem modeli typu MAV.

Sterowanie lotem mikrosamolotéw stanowi nadal do$¢ istotny problem, szczegdlnie w aspek-
cie poprawy ich manewrowosci. Tradycyjne rozwigzania, z wykorzystaniem klasycznych ste-
row, sg mato efektywne. Przy niewielkich predkosciach lotu modeli typu MAV konieczne jest
bowiem zastosowanie duzych powierzchni sterowych, co niekorzystnie wptywa na dynamike
catego uktadu.

W niniejszym opracowaniu na wstepie przedstawiono ogélne zagadnienia dotyczace: sity
nosnej, sity oporu, sterowania lotem modeli typu MAV i ich stateczno$cia. Nastepnie przedsta-
wiono opis przyktadowych rozwigzan uktadéw z turbulizatorami pasywnymi i aktywnymi, z
uwzglednieniem ich charakterystyk aerodynamicznych. Celem analizy jest przygotowanie pod-
staw i zatozen do opracowania rozwigzan projektowych takich uktadow.
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1. SILA NOSNA I SILA OPORU

Podstawowym warunkiem ustalonego lotu poziomego modelu jest jednoczesne istnienie
réwnowagi: pomiedzy sit3 ciezkosci modelu i wytworzona sita no$ng oraz pomiedzy sita ciagu
wytwarzang przez obracajgce sie $migto i sitg oporu (rys. 3). Uzyskanie lotu z przyspieszeniem
poziomym bedzie wymagato zwiekszenia sity ciggu wzgledem sity oporu. Natomiast w locie
wznoszacym, gdy sita ciggu $migta i sita oporu sg réwnolegte do toru lotu nachylonego pod
pewnym katem do poziomu, sita no$na nie réwnowazy catkowitej sity ciezkosci modelu, lecz je-
dynie jej sktadowa prostopadta do toru lotu, za$ sita ciggu Smigta rownowazy lub pokonuje nie
tylko site oporu, ale réwniez sktadowa sity ciezko$ci modelu, réwnolegtg do toru lotu [1].

Sita nosna pojawia sie w wyniku powstania réznicy ci$nien nad i pod skrzydiem ustawionym
pod pewnym katem o (okreslanym jako kat natarcia) w stosunku do kierunku przeptywaja-
cych strug powietrza (rys. 4).

Sita no$na wyrazana jest nastepujaca zaleznoScia:

UZ

gdzie: C; - wspotczynnik nosnosci; S - pole powierzchni skrzydta; p - gesto$¢ powietrza;
v - predkos¢.

Sita oporu, ktéra hamuje ruch samolotu, jest wynikiem dziatania sit tarcia strug powietrza
o powierzchnie skrzydet i kadtuba oraz oporu aerodynamicznego zwigzanego z ksztattem bryty
samolotu i jej wielkoS$ci (rys. 4).
Sita oporu wyrazana jest nastepujaca zaleznoscia:

UZ

Fr=CySpr @
gdzie: Cy — wspoétczynnik oporu.
Obie sity sg sktadowymi sity aerodynamicznej F.
Pozadane jest, aby konstrukcja skrzydet i kadtuba modelu charakteryzowata sie jak naj-

wieksza doskonato$cig aerodynamiczna, tj. jak najlepszym stosunkiem sity nos$nej do sity oporu,
a zatem najwieksza warto$cia C; przy mozliwie najmniejszej wartosci Cy.

cigg $migta

N

sita no$na

sita ciezkosci modelu

Rys. 3. Sity dziatajagce na model podczas ustalonego lotu poziomego
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Rys. 4. Optyw profilu skrzydta:
a - linie pradu optywu profilu i rozktad sity aerodynamicznej F na sitg nosna F; i sitg oporu Fy;
b - rozktad ci$nien wzdtuz cieciwy, (-) - obszar spadku ci$nienia (podci$nienia) w stosunku do ci$nienia
otaczajacego, (+) - obszar wzrostu ci$nienia (nadci$nienia) w stosunku do ci$nienia otaczajacego [9]

Gdy model ma mie¢ duzy udzwig, nalezy uzyska¢ duza site no$na, za$ przy duzych predko-

$ciach lotu obiektu istotna role odgrywa sita oporu tego obiektu, ktéra rosnie z kwadratem
predkosci.

1.1. Analiza wptywu poszczegdlnych czynnikéw na wielkos¢ sity no$nej

Analizy wptywu poszczeg6lnych czynnikéw na wielko$¢ sity no$nej najtatwiej jest dokonac

postugujac sie zaleznos$cia (1). Nalezy tu rozpatrywac nastepujace czynniki:

predkos¢ lotu;
Sita no$na modelu ros$nie do kwadratu predkosci, co oznacza, ze przy dwukrotnym zwiek-
szeniu predkosci modelu, sita zwiekszy sie czterokrotnie.

powierzchnie no$ng - powierzchnie skrzydet;

0d wielkosci powierzchni no$nej zalezy predkos¢ modelu. Modele o duzej powierzchni
nosnej skrzydet mogg lata¢ powoli, natomiast modele o matej powierzchni skrzydet, aby
uzyska¢ odpowiednig wartos¢ sity nosnej, musza poruszac sie z wieksza predkoscig. Sto-
sunek ciezaru modelu do powierzchni skrzydta nazywa sie obcigzeniem powierzchni i de-
cyduje o minimalnej predkosci modelu.

profil skrzydta - jest to przekrdj poprzeczny skrzydta;

Warto$¢ sity no$nej w duzej mierze zalezy od ksztattu profilu skrzydta.

Z uwagi, ze duzo wiekszy wptyw na site no$ng skrzydta ma podci$nienie na jego goérnej po-
wierzchni, niz nadci$nienie na jego spodniej powierzchni (poza szczeg6lnym przypadkiem
skrzydta poruszajacego sie bardzo blisko ziemi - efekt poduszki powietrznej), wtasciwy
ksztatt gérnej czesci skrzydta ma duzo wieksze znaczenie.

Typowe profile skrzydet przedstawiono na rysunku 5.
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Rys. 5. Charakterystyczne typy profili skrzydet:
a - skrzydta sepa; b - symetryczny; ¢ - dwuwypukty; d - ptasko-wypukty; e - wklesto-wypukty;
f-laminarny; g - samostateczny; h - skrzydta orta [opracowano na podstawie 9]

o ksztatt (obrys) skrzydta - jest to widok skrzydta z géry;
Klasyczne obrysy skrzydetl przedstawiono na rysunku 6. S3 to obrysy charakterystyczne
dla matych predkosci. W przypadku modeli, ktore latajg z duzymi predko$ciami, stosuje sie
skrzydta o innych obrysach. S3 to najczesciej réznego typu skrzydta skosne (rys. 7a), w tym
skrzydto typu delta (rys. 7b).
Geometrycznie ksztatt skrzydta opisywany jest przez: [ - rozpietos$¢ (dtugos¢) skrzydta,
¢ - cieciwe (szerokos$c¢) skrzydta (rys. 6).
Dodatkowo opisywany jest wydtuzeniem, definiowanym jako:

2=t
c

(3)

gdzie: ¢ - $rednia cieciwa skrzydta.
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Rys. 6. Klasyczne ksztatty obryséw skrzydet: a - eliptyczne; b - trapezowe;
c - prostokatne; d - prostokatne z zewnetrznymi cze$ciami trapezowymi;
e - podwojny trapez [opracowano na podstawie 9]

Rys. 7. Nietypowe ksztatty obrysow skrzydet: a - skosne; b - delta [opracowano na podstawie 9]
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e kgt natarcia.
W wyniku zmiany kata natarcia @ nastepuje zmiana rozktadu ci$nien na profilu skrzydta,
a zatem wartoSci sity no$nej. Obrazuje to rysunek 8, ktory przedstawia zaleznos¢ wspot-
czynnika C,=f{«). Zmiana kata natarcia « powoduje réwniez zmiane oporu skrzydta. Obra-
zuje to rysunek 9, ktdéry przedstawia zalezno$¢ wspotczynnika C,=f{a, Cy).
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Rys. 8. Zaleznos¢ Cy=f(a) [9]
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Rys. 9. Zaleznos$¢ C,=f(a, Cy) [9]
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Wypadkowa sit z rozktadu ci$nien na skrzydle jako skupiona sita nosna dziata w punkcie

okres$lanym jako $rodek parcia lub $rodek wyporu profilu. Ze wzrostem kata natarcia punkt
ten przemieszcza sie od srodkowej czesci profilu ku krawedzi natarcia.

Na profilu skrzydta znajduje sie réwniez miejsce okreslane jako srodek aerodynamiczny pro-

filu, w ktérym wielko$¢ momentu pochylajacego jest w przyblizeniu niezmienna wzgledem tego
punktu. Dla catego skrzydta role tego punktu petni 0§ aerodynamiczna skrzydta.

1.2. Analiza wptywu poszczegdlnych czynnikéw na wielkos$¢ sity oporu

Analizy wptywu poszczegdlnych czynnikéw na wielko$¢ sity oporu najtatwiej jest dokonac

postugujac sie zaleznos$cia (2). Nalezy tu rozpatrywac nastepujace czynniki:

predkosé lotu;
Opoér modelu ro$nie do kwadratu predkosci, co oznacza ze przy zwiekszeniu predkosci mo-
delu dwa razy opor zwiekszy sie czterokrotnie.

ksztatt modelu;

Im bardziej optywowy (aerodynamiczny) ksztatt modelu tym mniejszy jest jego opoér i lep-
sze wilasciwosci lotne. Wszelkie wystajace cze$ci modelu (podwozie, ostona silnika, za-
strzaty itp.) powoduja wzrost oporu modelu a przez to znaczace pogorszenie jego
wtasciwosci lotnych.

jakos¢ powierzchni;

Opor samolotu zalezy w duzej mierze od gtadkosci jego powierzchni. Orientacyjny wykres
dopuszczalnej chropowato$ci skrzydta K w funkcji liczby Reynoldsa Re przedstawiono na
rysunku 10.

Jako$¢ powierzchni ma wieksze znaczenie dla modeli poruszajacych sie z duzymi predko-
$ciami (obszar nadkrytycznych liczb Reynoldsa). Przy wiekszych predkosciach, aby uzys-
ka¢ optyw laminarny (bez odrywania sie strug powietrza), nalezy dazy¢ do maksymalnie
gtadkich powierzchni.

Inaczej jest z matymi modelami poruszajacymi sie z niewielkimi predko$ciami (obszar pod-
krytycznych liczb Reynoldsa). W tym przypadku wptyw chropowato$ci powierzchni na
opo6r modelu jest bez poréwnania mniejszy i moze by¢ zaniedbany. Chropowato$¢ po-
wierzchni nie powinna tu jednak przekracza¢ wartosci dopuszczalnych.
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Rys. 10. Dopuszczalna chropowato$¢ skrzydta K w funkgji liczby Reynoldsa Re [11]
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e wydtuzenie skrzydta.
Ma wptyw na tzw. opér indukowany modelu, oznaczony wspotczynnikiem Cy; wedtug za-
leznosci (4), bedacy wynikiem zawirowan (wiréw brzegowych) powstajacych na koricach
ptata, spowodowanych wyréwnywaniem sie ci$nien na goérnej i dolnej powierzchni ptata.
Wiry te mogg pochtania¢ znaczng cze$¢ energii modelu. Opér indukowany spowodowany
jest powstawaniem sity no$nej i jest tym wiekszy, im wieksza jest réznica ci$nieft pomiedzy
dolna i grzbietowq strong skrzydta, czyli im wieksza jest sita nos$na. Opér indukowany za-
nika przy zerowej sile nos$nej [9].

c,/

C‘:
Xi ﬂ'ﬂl

4)

W praktyce, aby zmniejszy¢ opory spowodowane wirem brzegowym, stosuje sie wieksze
wydtuzenia skrzydet (rys. 11), zbiezne skrzydta lub jego koncoéwki, ewentualnie rozpra-
szacze wiréw (rys. 12). Ksztatt i kat zaklinowania rozpraszaczy mozna obliczy¢ numerycz-
nie. Czesto niezbednym okazuje sie eksperymentalny dobdr takich elementéw.

y / ,’l eV l
Skrzydto o malym i
wydmtenlu F

Skrzydlo o duzym

wythZenlu

Rys. 11. Wiry brzegowe na skrzydtach o matym i duzym wydtuzeniu [11]

L

Rozpraszacz wiréw
brzegowych

Ok 6

Rys. 12. Rozpraszacze wiréw brzegowych [11]
2. WPLYW PREDKOgCI LOTU NA CHARAKTERYSTYKI AERODYNAMICZNE SKRZYDLA

[stotnym zagadnieniem jest okreslenie zakresu predkosci, z jakimi bedzie poruszat sie model,
a co za tym idzie liczby Reynoldsa (Re).
Liczba Reynoldsa jest niemianowanym wskaznikiem, ktéry umozliwia okreslenie podobien-
stwa przepltywdédw w funkcji predkosci lotu i cieciwy skrzydta. Okres$la ja nastepujaca zaleznos$¢:
v-c
Re " (5)
gdzie: v - predkos¢ lotu, ¢ - $rednia cieciwa skrzydta, v - kinematyczny wspotczynnik lepkosci
powietrza.
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Orientacyjne wartosci liczby Reynoldsa dla réznych obiektéw latajacych przedstawiono w ta-
beli 1.

Tab. 1. Przyktadowe warto$ci liczby Reynoldsa [opracowano na podstawie 9]

Rodzaj obiektu C?;ﬁ;;ac Predkos¢ Liczba Reynoldsa
[mm] v [m/s] Re

Model pokojowy 60 2 8400
Model pokojowy 150 4 42 000
Model latajacy maty 100 3 21000
Model latajacy Sredni 150 6 63 000
Model latajacy duzy 300 45 950 000
Szybowiec szkolny 1600 10 1100000
Szybowiec szkolny 1200 min. 15 1260000
Samolot szkolny maks. 60 5040000
§arpolot mys$liwski z napedem 1500 200 21 000 000
$miglowym
Samolot mysliwski z napedem 2000 500 70 000 000
odrzutowym

Znajomo$¢ liczby Reynoldsa pozwala na poréwnanie charakterystyk réznych profili, wybra-
nie profilu optymalnego oraz okreslenie zakresu przeptywu, w jakim bedzie znajdowato sie
skrzydto.

Kazdy profil ma zakres liczb Reynoldsa podkrytyczny (niezbyt pozadany), zakres krytyczny
(tego nalezy sie wystrzegac) i nadkrytyczny (najbardziej pozadany). Przechodzenie z zakresu
podkrytycznego, przez krytyczny, do nadkrytycznego, przy wzroscie liczby Reynoldsa (wzroscie
predkosci, gdzie wymiary liniowe skrzydta i lepko$¢ kinematyczna powietrza pozostajg nie-
zmienne) wigze sie z przechodzeniem laminarnej warstwy przy$ciennej w warstwe burzliwg,
gdzie moment przejscia definiuje tzw. krytyczna liczba Reynoldsa (Rey,). Poszczeg6lnych ob-
szarom odpowiadajq zmiany warto$ci wspoétczynnikéw Cy, Cy, a zatem wartoSci sity nosnej
i sity oporu skrzydta (rys. 13).

Cz Cx

A obszar podkrytyczny  obszar krytyczny  obszar nadkrytyczny
| |
0,65 -r_-l-‘-’-\ T
| |
0,40 : asassans proset Cx
Reb
0 50 000 100 000 200 000

Rys. 13. Przyktadowa typowa zaleznos¢ Cy, Cy = f (Re) [11]
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W modelarstwie lotniczym zakres uzywanych liczb Reynoldsa siega do wartosci okoto jed-
nego miliona. Krytyczna liczba Reynoldsa rozdziela tu dwa zasadnicze obszary, ktére odnosza
sie do:

- modeli o matych wymiarach i niewielkich predkos$ciach lotu, co odpowiada popularnym mo-
delom szybowcéw i modelom z napedem gumowym i elektrycznym,
- modeli duzych, zaawansowanych, z napedem ttokowym i szybowcow wyczynowych [9].

W przypadku modeli typu MAV ich lot odbywa sie w zakresie podkrytycznych liczb Reynol-

dsa.

3. STEROWANIE LOTEM, STATECZNOSC MODELU W LOCIE

Klasyczne sterowanie lotem modeli typu MAV jest realizowane poprzez odpowiednie wy-
chylenia steréw: wysoko$ci, przechytu i kierunku oraz zmiane sity ciggu $migta.

Przy czym istniejq konstrukcje modeli z petnym (rys. 14) lub nie pelnym kompletem steréw
(rys. 15). Przyktadem rozwigzania pozbawionego kompletu steréw jest model latajacego
skrzydta w uktadzie delta, z pojedynczymi stero-lotkami, zamontowanymi na koncu skrzydta.

Rys. 14. Przyktadowy klasyczny model z wydzielonym kadtubem, skrzydtami gtéwnymi i ogonowymi,
z kompletem steréw, produkowany przez czeska firme Topmodel CZ [12]

Rys. 15. Przyktadowy model latajagcego skrzydta w uktadzie delta, z pojedynczymi stero-lotkami,
produkowany przez czeska firme Topmodel CZ [12]
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Istotnym zagadnieniem jest odpowiednia statecznos¢ modelu w locie, a w rezultacie utrzy-
manie zatozonego kierunku i toru lotu.

Uzyskanie wymaganej stateczno$ci moze by¢ osiagniete biernie - poprzez odpowiednig bu-
dowe modelu i zapewnienie okres$lonych relacji pomiedzy dziatajgcymi sitami. Mozng jg réw-
niez utrzymywac aktywnie - poprzez odpowiednie ruchy powierzchniami sterowymi.

W przypadku modeli typu MAV, o masie rzedu od kilkuset graméw do kilku lub kilkunastu ki-
logramoéw, latajacych z predkosciami do 100 km/h, z uwagi na oddziatywanie otoczenia zwia-
zane ze zmiang kierunku i sity wiatru (ktérego podmuchy moga chwilami osigga¢ poziom
zaktadanej predkosci lotu modelu), utrzymanie zatoZonego kierunku i toru lotu moze by¢ dos¢
trudne.

Stad odpowiednie sterowanie statecznoscig lotu nabiera tak istotnego znaczenia.

Nalezy réwniez wspomniec¢ o problemach zwigzanych z wystepowaniem drgan skrzydet mo-
delu. W przypadku niektorych konstrukgji, jak na przyktad latajace skrzydto w uktadzie delta,
problem ten praktycznie nie istnieje, dzieki tatwej do uzyskania, wysokiej sztywnosci skrzy-
det. W przypadku innych konstrukcji problem ten moze by¢ do$¢ znaczacy.

W celu analizy statecznos$ci modelu niezbedne jest zdefiniowanie kierunkéw jego ruchu
w locie, z uktadem wspétrzednych i jego osiami (rys. 16). Taki uktad wspétrzednych, przecho-
dzacy przez Srodek ciezkosci modelu, stuzy do okres$lania sit, przyspieszen i predkosci, wzgle-
dem poszczegdblnych osi tego uktadu.
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Rys. 16. Kierunki ruchu samolotu w locie, z podstawowymi osiami modelu [opracowano na podstawie 9]
3.1. Niepozadane postacie lotu modelu

W rzeczywisto$ci samolot wykonuje w locie wiele réznych postaci ruchu, ktére nie sa poza-
dane. Wsréd nich mozna wyréznic:

- oscylacje szybkie kata pochylenia, o okresie kilku sekund, silnie ttumione i dlatego zanikajace,
odczuwane jak wynik oddziatywania turbulencji atmosferycznych. Oscylacjom towarzyszy
zmiana kata natarcia i wystepowanie zmiennych przecigzen (rys. 17a);

- oscylacje fugoidalne, czyli wolne (o okresie kilkudziesieciu sekund) zmiany kata nachylenia
przy statym kacie natarcia, ale zmieniajacej sie szybkos$ci i wysokosci. Ta posta¢ ruchu jest
stabo albo wecale nie ttumiona, ale ze wzgledu na wolny przebieg nie wymaga szczeg6lnej
koncentracji od pilota i jest wrecz niezauwazana, oscylacje sg wyttumiane odruchowo od-
powiednim sterowaniem (rys. 17b);

- holendrowanie, sprzezone przechylanie z odchylaniem od kursu (rys. 17c).
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Rys. 17. Postacie ruchu w locie modelu: a - szybkie oscylacje kata nachylenia;
b - wolne oscylacje kata nachylenia; c - holendrowanie [opracowano na podstawie 11]

3.2. Rodzaje statecznoS$ci

Analiza stateczno$ci modelu musi obejmowac stateczno$c statyczng, dynamiczng i ttumienie
wahan.
Wyréznia sie nastepujace rodzaje statecznosci:
¢ podiuzna - longitudinal stability (stability in pitch) - sprawdzenie czy model pochylony
dookota osi Y ,na nos” lub ,na ogon” wytwarza jednoczesnie moment przywracajacy go samo-
czynnie do potozenia réwnowagi;
e poprzeczng - lateral stability (stability in roll) - sprawdzenie czy model przechylony pod-
muchem na skrzydto dookota osi podtuznej X powraca samoczynnie do potozenia poziomego;
¢ kierunkowa - directional stability (stability in yaw) - sprawdzenie czy model odchylony
od kierunku lotu dookota osi Z ma tendencje do samoczynnego powrotu do pierwotnego kie-
runku ruchu.

Powyzej byta mowa o statecznosci statycznej (biernej), uzyskiwanej poprzez odpowiednig
budowe modelu i zapewnienie okreslonych relacji pomiedzy dziatajgcymi sitami.

3.3. Badanie statecznoSci statycznej

Badanie statecznosci statycznej obejmuje opracowanie modelu obliczeniowego, ktéry ustala
powiazanie sit, momentéw i geometrii modelu.

Na samolot dziatajg sity zewnetrzne F (6) i momenty sit zewnetrznych M (7), ktére pocho-
dza od sit i momentdw sit grawitacyjnych, sit i momentéw sit aerodynamicznych (w tym sity
nosnej) oraz sit i momentéw napedu silnika.

F=F,+F +F, (6)

gdzie: Fy - sity grawitacyjne, F, - sity aerodynamiczne, F, - sity napedu silnika;
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M=M +M,+M, 7

gdzie: M, - momenty od sit grawitacyjnych, M, - momenty od sit aerodynamicznych, M, - mo-
menty od sit napedu silnika.

Stateczno$¢ podtuzna rozpatrywana jest wzgledem Srodka ciezkos$ci modelu. Wymagane jest,
aby srodek sktadowych pionowych od sit ci$nienia (sit aerodynamicznych) wypadat w przy-
blizeniu w centrum $rodka masy - jako widziany z géry lub z dotu samolotu. Istotnym zagad-
nieniem jest odpowiednie wywazenie Srodka ciezkosci samolotu.

Statecznos$¢ poprzeczna wymaga, aby podtuzna o$ aerodynamiczna lezata powyzej srodka
masy - jako widziana od czota lub ogona samolotu.

Statecznos¢ kierunkowa wymaga, aby srodek sit aerodynamicznych lezat za $rodkiem masy
- jako widziany z boku samolotu.

Wytracenie z Kierunku lotu ma wptyw nie tylko na sam kierunek lotu modelu, lecz takze na
przechylenie poprzeczne samolotu. Przechylenie poprzeczne ma réwniez wplyw na utrzyma-
nie kierunku lotu. Stad wprowadza sie pojecie statecznosci bocznej. Wywotujg je niesymet-
rycznie dziatajgce na skrzydta podmuchy wiatru.

3.4. Badanie statecznosci dynamicznej

Badanie statecznosci dynamicznej polega na szczegétowej analizie rodzaju ruchu wykony-
wanego po pochyleniu modelu ,nanos” czy ,na ogon” (dobierajgc potozenie sSrodka masy w sto-
sunku do osi podtuznej modelu X), przechyleniu na boki oraz odchyleniu z kierunku lotu.
Oceniany jest charakter powrotu do stanu rownowagi czy tez kompletna utrata mozliwosci
kontynuowania statecznego lotu.

3.5. Statecznos$¢ a zwrotno$¢ modelu

Samolot bardzo stateczny ma jednak ograniczona zwrotnos$¢. Stad stosuje sie uktady za-
pewniajgce ,sztuczng” statecznos¢, zyskujac w zamian polepszenie sterownos$ci samolotu.

Rozwigzanie tego problemu moze réwniez stanowi¢ omawiana koncepcja sterowania silg
nosng skrzydet modeli typu MAV poprzez zastosowanie uktaddéw z turbulizatorami aktywnymi.

4. TURBULIZATORY PASYWNE
4.1. Przyklady rozwigzan

W modelarstwie spotyka sie wiele rozwigzan turbulizatoréw typu pasywnego (rys. 18).

Wsrod takich rozwigzan mozna wyréznic:

e  turbulizatory z szorstkich naktadek z papieru $ciernego (montowane tuz za krawedzia
natarcia) - powoduja zafalowanie strug powietrza w warstwie przysciennej laminarnej
i przyspieszenie jej przej$cia w warstwe burzliwg,

e  turbulizatory w postaci drutéw (montowane przed krawedzig natarcia lub na gérnej po-
wierzchni skrzydta) - powoduja niewielkie zawirowania, nieréwnolegto$¢ oraz zafalo-
wania strug i burzliwos¢ przeptywu,

e  turbulizatory otworkowe (taczace dolng i grzbietowg czes¢ skrzydta) - powoduja burzli-
wo$¢ warstwy przysciennej; powinny by¢ wykonane dos¢ gesto,

e  turbulizatory w postaci zebatych naktadek (umieszczone za krawedzia natarcia) - powo-
duja zaburzenie strug w warstwie przyscienne;.
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d)

Rys. 18. Turbulizatory pasywne: a - naktadka z papieru $ciernego; b, c - drutowe (lub Zytka nylonowa);
d - otworkowy; e - zebata naktadka turbulizujaca (zaburzajaca) [9]

4.2. Wptyw turbulizatorow pasywnych na poprawe charakterystyk skrzydta

Na rysunku 19 przedstawiono przyktadowg charakterystyke profilu skrzydta, bez i z zasto-
sowanym turbulizatorem w postaci drutu zamontowanego przed krawedzig natarcia. Z analizy
przebiegu wida¢ wyraznie, Ze niekorzystna biegunowa profilu przybrata bardziej korzystne war-
to$ci oraz czeSciowo ksztatt w catym zakresie jej przebiegu, tj. powiekszyt sie wspoétczynnik sity
nosnej Cy, a jego warto$¢ maksymalna wzrosta od wartosci 0,75 do 1,43, a wiec az 0 90 %.
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Rys. 19. Wplyw zastosowania turbulizatora na charakterystyke profilu G387 przy Re=82000 [9]

Na rysunku 20 przedstawiono przyktadowa zalezno$¢ wspétczynnika nosnosci C,, wspét-
czynnika oporu Cy oraz doskonato$ci aerodynamicznej definiowanej jako d=C,/Cy w funkcji
liczby Reynoldsa Re, z uwzglednieniem zastosowania turbulizatora. Na wykresie zaznaczono
obszary przeptywow (predkosci) podkrytycznych i nadkrytycznych, gdzie granice pomiedzy
obszarami wyznaczaja duze nagte zmiany wartosci Cy, Cy oraz d. Zastosowanie turbulizatora po-
woduje wyrazng poprawe charakterystyk w obszarze podkrytycznych liczb Reynoldsa.
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Rys. 20. Zalezno$¢ Cy, Cy, d=Cy/Cx w funkcji Re [9]
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Analizujac przedstawione przyktady mozna zauwazy¢ wyrazne korzy$ci wynikajace z zasto-
sowania turbulizatoréw, szczegdlnie wzrost sity no$nej skrzydta.

Wada turbulizatoréw pasywnych jest brak mozliwo$ci sterowania sitag no$na. Zadanie to
moga spetnia¢ uktady z turbulizatorami aktywnymi.

Warto zauwazyg¢, ze czes¢ z powyzej przedstawionych rozwigzan uktadéw turbulizatoréw
pasywnych mozna przeksztatci¢ w turbulizatory aktywne, z ruchomymi elementami roboczymi.

5. TURBULIZATORY AKTYWNE
5.1. Przyklady rozwiazan

Zadziatanie uktadéw z aktywnymi turbulizatorami, poprzez zainicjowanie i wygenerowanie
zjawiska wiréw krawedziowych ma wywota¢ zaburzenia przeptywu powietrza wokét profilu
skrzydta, powodujgc zmiane punktu lub krawedzi oderwania strug powietrza od powierzchni
ptata. Zmienia sie przez to rozktad ci$nienia na skrzydle, co z kolei skutkuje zmiang wartosci sity
nosnej i sity oporu aerodynamicznego.

Znamienng cechg takich uktaddw jest konieczno$¢ ich zasilania. Wedtug informacji odnaj-
dywanych w literaturze sg to urzadzenia o bardzo zréznicowanej konstrukgji i rodzaju energii
wykorzystywanej przez elementy robocze uktadu, do wygenerowania zjawiska wiréw krawe-
dziowych. Moga to by¢ mikroklapy lub mikromembrany [5, 6], mikrogto$niki akustyczne [3, 7],
mikrodysze, a nawet mikrogrzatki lub aktuatory plazmowe.

Uktady te umieszczane sa najczesSciej na krawedzi natarcia badz w jej bliskim sgsiedztwie.

Dodatkowym czestym wyposazeniem uktadéw sg odpowiednie czujniki oraz zaawansowane
uktady sterowania.

W budowie aktywnych turbulizatoréw znajduja zastosowanie nowoczesne technologie,
w tym uktady typu MEMS (ang. micro-electro mechanical system), o mikroskopowych skalach
elementéw [4]. W przypadku klasycznych rozwigzan mechanicznych sg to réwniez technologie,
ktore wymagaja zegarmistrzowskich doktadnosci.

Przyktady rozwigzan turbulizatoréw aktywnych, prezentowane w literaturze, dotycza
w wiekszos$ci modeli ze skrzydtami typu delta. Wynika to z zadawalajacych parametréw i cech
aerodynamicznych tego typu skrzydet, ich odpowiedniej grubosci i rozmiaréw, ktére stwarzajg
mozliwos¢ tatwej zabudowy w ich strukturze tego typu urzadzen manewrowych (czesto o ga-
barytowo rozbudowanej konstrukcji), w wymaganej ilosci kilku sztuk.

5.2. Zastosowanie turbulizatoréw aktywnych w aspekcie poprawy stateczno$ci i mozli-
wosci sterowania lotem modelu

W celu przynajmniej cze$ciowej poprawy statecznosci lotu modelu nalezy zastosowa¢ mini-
mum dwa turbulizatory, umieszczajac je na gérnej powierzchni skrzydta, w obszarze za kra-
wedzig natarcia: po jednym z lewej i prawej strony.

Sterowanie statecznoscia i lotem modelu wymaga zastosowania uktadu az o$miu turbuliza-
toréw. Powinny by¢ one zamontowane tuz za krawedzig natarcia: cztery na gérnej powierzchni
skrzydta i cztery na dolnej powierzchni skrzydta, tj. dwa na kazda lewg i prawa strone. Takie
rozmieszczenie turbulizatoréw, zaproponowane w pracy [6], a przedstawione na rysunku 21
ma spowodowac wystgpienie réznicy wartosci sit aerodynamicznych na fragmentach skrzydet
wzgledem odpowiednich osi modelu (tj. wzgledem jego $rodka ciezko$ci), ktére wytworza wy-
magane warto$ci momentéw. Przyktadowo, uktad przedstawiony na rys. 21d powinien wpro-
wadzi¢ znaczne zwiekszenie momentu pochylajacego ptatowiec, natomiast uktad z rys. 21e
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zwiekszy¢ moment przechylajacy. Inne konfiguracje zadziatania turbulizatoréw powinny réw-
niez wprowadzi¢ zmiany w warto$ciach sit oddziatywujacych na ptaty skrzydet.

JAVAVAN
JAVAN

Rys. 21. Propozycje rozmieszczenia turbulizatoréw na skrzydle typu delta [6]

Wedtug informacji zawartych w pracy [6] wynika, ze w przypadku generowania wiré6w na
gornej powierzchni skrzydta modelu, wspétczynnik sity wznoszenia do sity ciagu moze zostac
zwiekszony nawet 0 100 %, przy jednoczesnym zmniejszeniu momentu w ptaszczyznie wzdtuz-
nej modelu (moment pochylajacy). Pozwala to na poprawienie zdolnosci manewrowych.

Sterowanie praca catego uktadu polega, zaleznie od potrzeby, na zataczaniu odpowiedniego
turbulizatora. Turbulizatory moga by¢ zataczane w trybie (,wtaczony” lub ,wytaczony”) bez
regulacji parametrow dziatania ich elementdéw roboczych, z pojedynczym lub o okreslonej dtu-
gosci cyklem pracy lub w trybie z petng regulacja parametréw dziatania elementu roboczego.

W tym miejscu nalezy wspomniec¢ o potrzebie dostosowania charakterystyki dziatania tur-
bulizatoréw do parametréw i warunkéw lotu modelu.

Istotnym zagadnieniem jest okreslenie bilansu energetycznego uktadu, z odpowiednim za-
bezpieczeniem niezbednych zasobdw energii, tak aby méc zapewni¢ dziatanie uktadu podczas
trwania catego lotu modelu. Jest to szczegdlnie istotne, bowiem istniejgce obecnie rozwigzania
charakteryzuje wieksze zapotrzebowanie na energie od klasycznych uktadéw ze sterami na-
pedzanymi serwomechanizmami.

Na koniec warto takze zauwazy¢, ze usytuowanie turbulizatoréw aktywnych w przedniej cze-
$ci skrzydta stwarza mozliwos¢ skrdcenia statych czasowych obiektu, a zatem poprawy jego
charakterystyk dynamicznych.

5.3.Zagadnienia zwigzane z projektowaniem turbulizatoréw aktywnych

Zastosowanie skutecznych rozwigzan turbulizatoréw aktywnych, w aspekcie poprawy sta-
tecznosci lotu i mozliwosci sterowania lotem modelu, wymaga, aby na etapie ich projektowa-
nia zostaly uwzglednione nastepujace elementy:

e opracowanie odpowiedniej koncepcji uktadu turbulizatoréw, z wyborem rozwigzan ele-
mentu roboczego i Zrddta jego napedu,

e w przypadku wyboru uktadéw kinematycznych odpowiedni dobér parametréw napedu
pod katem uzyskania zatozonych wartosci wielkosci kinematycznych charakteryzujacych
ruch elementéw roboczych turbulizatoréw (amplitudy, predkosci i czestotliwos$ci ruchu)
oraz trybu i czestotliwo$ci zatgczania turbulizatordw,

¢ dobor ilosci turbulizatoréow i miejsc ich zamontowania na skrzydle (ustalane w odniesie-
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niu do obrysu skrzydta) oraz odpowiednie usytuowanie elementéw roboczych turbuliza-
toréw na powierzchni profilu skrzydta (ustalane wzgledem krawedzi natarcia lub cieciwy
skrzydta),

e odpowiednie wywazenie modelu poprzez wtasciwe rozmieszczenie mas sktadowych ele-
mentéw uktadu, z wykonaniem niezbednych obliczen,

¢ wykonanie niezbednych obliczen i symulacji komputerowych dziatania uktadu.

5.4. Ocena skutecznosci turbulizatorow

Wstepna ocena dziatania turbulizatoréw aktywnych moze by¢ dokonana z wykorzystaniem
symulacji komputerowych.

Jednak z uwagi na brak w literaturze informacji na temat obliczen turbulizatoréw stosowa-
nych w modelarstwie lotniczym, prace w tym zakresie powinny mie¢ réwniez charakter eks-
perymentalny.

Eksperymentalne sprawdzenie skutecznos$ci dziatania uktadéw z turbulizatorami aktyw-
nymi polega na uaktywnieniu turbulizatora tylko na jednym skrzydle. Dziatanie turbulizatora
powinno zmniejszy¢ catkowity opdr na tym skrzydle, co spowoduje, ze model bedzie miat ten-
dencje do zakrecania w kierunku skrzydta bez turbulizatora, gdyz ma ono wiekszy opér. Gdy
taki efekt nie bedzie stwierdzony, oznacza to, ze dziatanie turbulizatora jest nieskuteczne.

W celu przetestowania opracowanych rozwiazan, na etapie prototypu nalezy zachowac kla-
syczne usterzenie.

PODSUMOWANIE

W opracowaniu przedstawiono uktady z turbulizatorami pasywnymi i aktywnymi do gene-
rowania wiréw krawedziowych. W przypadku uktadéw z turbulizatorami aktywnymi, zapre-
zentowano mozliwo$¢ ich zastosowania do sterowania sitg no$ng skrzydet modeli typu MAV, w
aspekcie poprawy stateczno$ci i sterowania lotem.

Zastosowanie turbulizatoréow aktywnych moze by¢ rozwazane jako dodatkowy element kla-
sycznego uktadu ze sterami.

Pod uwage nalezy bra¢ rowniez koncepcje autonomicznego uktadu sterowania, z zastoso-
waniem tego typu rozwigzan.

Praca finansowana ze $rodkéw budzetowych na nauke w latach 2009-2011 jako projekt roz-
wojowy nr O R00 0059 06.
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PAwEL OSTAPKOWICZ

ANALYSIS OF CONCEPTIONS OF UNMANNED AERIAL
VEHICLES TYPE MAVS (MICRO AIR VEHICLES) FLIGHT CONTROL
BY USING MANEUVERING DEVICES LOCATED ON THE WING
LEADING EDGE

Abstract

In the paper conceptions of flight control of the unmanned aerial vehicles type MAVs (micro air
vehicles) by using maneuvering devices in the form of vortex generator systems located on area
closed to the wing leading edge has been analyzed. The problems, related to the lift force, the drag
force and influence of the flight speed on aerodynamic characteristics of wings as well as, related
to classical flight control of aircrafts type MAVs and their flight stability has been discussed. The
aim of performed analysis of existing solutions was to prepare basis and assumptions for
elaboration of design solutions for such systems with active vortex generators.



