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W pracy przedstawiono wyniki numerycznych analiz aerodynamicznych zespotu sktadajace-
go sie z samolotu-platformy Su-22M4 oraz rakiety do wynoszenia obiektéw na niska orbite.
Przeprowadzono serie obliczen dla réznych predkosci lotu. Wyniki wykazaly, ze zespél zacho-
wuje w spos6b zadowalajacy stateczno$é podtuzna oraz dobre charakterystyki przeciagniecia
dla wysokich katéw natarcia w calym badanym zakresie, a wplyw predkosci jest nizszy od
tego wywolanego samag obecnoscia rakiety kosmicznej. Wyniki zaprezentowano w formie
wykreséw 1 map barwnych pola przeplywu na powierzchni badanych bryl uzupelnionych
o obraz linii pradu.

1. Wstep

Wstepne analizy wykonane w ramach projektu wskazalty, ze w Polsce jako platforme lotnicza
mozna by wykorzysta¢ zmodernizowany samolot MiG-29 (bedacy na wyposazeniu Lotnictwa
Sit Zbrojnych RP) do wynoszenia rakiety kosmicznej o masie do ok. 4000 kg, co umozliwitoby
umieszczanie na orbicie nano- czy mikrosatelitéw. Natomiast dalsze analizy wykonane w ramach
projektu pokazaly, iz samolot Suchoj Su-22M3K moze by¢ rozwigzaniem alternatywnym. Samo-
lot Su-22 wlasnie konczy uzytkowanie w lotnictwie wojskowym i wkrétce bedzie dostepny do
celéw komercyjnych. Jezeli rozpatrzymy wariant przenoszenia rakiety kosmicznej pod kadtubem,
to w tym wzgledzie Su-22 dysponuje wiekszym udzwigiem (standardowo 4000-4500 kg) i znacznie
wyzszym podwoziem, co ma wplyw na Srednice rakiety i bardziej optymalnym rozmieszczeniem
wezléw mocowania uzbrojenia (osiem podkadtubowych weztéw), do ktérych mozna by mocowaé
rakiete. Samolot dysponuje naddzwiekows predkoscig lotu i putapem okoto 15000 km, zgodnie
z instrukcja uzytkowania z udzwigiem uzytecznym okoto 3300 kg jest w stanie lata¢ z predkoscia
1,35 Ma. Co wiecej, technologia remontu Su-22 jest w kraju catkowicie opanowana. 7Z wykona-
nych w ramach zadania opracowan wynika, ze samolot Su-22 posiada potencjal, aby rozpatrzy¢
jego przydatnos$é do przenoszenia obiektow kosmicznych. Analogicznie rozwiazania pojawity sie
w USA, gdzie w podobnej konfiguracji ma by¢ uzyty samolot F-104 Starfighter czy nawet F-16.

Prezentowana praca dotyczy geometrii samolotu Suchoj Su-22M4 | Fitter K”, a sklada sie
z analizy konfiguracji z podczepiong rakieta stuzaca do wynoszenia satelitow wzorowana na po-
cisku DARPA ALASA. Ze wzgledu na fakt, ze rakieta ma by¢ przenoszona na przykadtubowym
wezle podwieszen, nie bedzie mozliwe schowanie podwozia gtéwnego, stad ta konfiguracja ma

'Praca jest efektem realizacji etapu Grantu Badawczego nr 13-989/2018/WAT , Lotniczo-rakietowy system
wynoszenia tadunkéw na niska orbite okoloziemsks — studium realizowalnosci” finansowanego ze $rodkéw Mini-
sterstwa Obrony Narodowej, a wykonywanego w Wojskowej Akademii Technicznej od 2018 r.
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réwniez otwarte podwozie z pominieciem goleni oraz dla podwozia gltéwnego réwniez pokryw
(rys. 1). W pracy przebadano wplyw predkosci lotu na charakterystyki aerodynamiczne samo-
lotu, szczegblnie w kanale podtuznym. Symulacje wykonano za pomocg uznanego za standard
w przemysle oprogramowania do analiz przeplywu — ANSYS Fluent. Kod shizy do symulacji
pola przeptywu metoda objetosci skonczonych. Rozwiazuje on réwnania ruchu plynu metoda
RANS (Reynolds-Averaged Navier-Stokes). Do domkniecia uktadu réwnan stosowany jest mo-
del turbulencji Spalart-Allmaras. Model ten jest co prawda powoli wypierany przez model K-w
SST (Mentera), ale zostal tutaj zastosowany dla zgodnosci metod z analizami dla poprzednich
wersji nosicieli rakiety ALASA i dla lepszej stabilnodci obliczen. W symulacjach zastosowano
siatki calo$ciowe, zawierajace obie poléwki geometrii, zakladajace asymetrie pola przeplywu
wraz z asymetria geometrii. Symulowane byly rézne katy natarcia, ale istotny byl réwniez mo-
ment przechylajacy, wynikajacy z przenoszenia rakiety. Ze wzgledu na opltywowy ksztatt modelu
przyjmuje sie silne zalozenie, ze za zadnym z elementéw w plaszczyznie symetrii nie bedzie
powstawala $ciezka wiréw Karmana.

2. Uklady wspoélrzednych oraz oznaczenia sktadowych sity i momentu
aerodynamicznego

Podczas wykonywania numerycznych analiz aerodynamicznych przyjeto nastepujace zaloze-
nia:

e przeplyw jest stacjonarny i ustabilizowany, czyli za platowcem nie pojawia sie Sciezka
wiréw Karmana ani zadna inna niestacjonarna struktura w przeplywie;

e warunki lotu odpowiadaja zerowej wysoko$ci (na poziomie morza) wedlug atmosfery
wzorcowej: ciSnienie p = 101325 Pa, temperatura T" = 288,15 K oraz gesto$¢ powietrza
p = 1,225kg/m?3;

e predkosé lotu odpowiada liczbom Macha Ma = 0,1, 0,27, 0,4 co odpowiada predko$ciom
odpowiednio: V' = 123, 330, 491 km/h.

Dla analiz aerodynamicznych przyjeto nastepujace uklady wspélrzednych (rys. 2):

e Ouzxyz — uklad zwigzany z geometrig CAD o érodku w punkcie odniesienia tejze geometrii;

e OxAyAzA — uklad aerodynamiczny, zwiazany z kierunkiem strumienia niezaburzonego
o $srodku w rzucie 1/4 Sredniej cieciwy aerodynamicznej na plaszczyzne symetrii, osi Ox
rownoleglej do strumienia niezaburzonego, osi Oz zawartej w plaszczyznie symetrii samo-
lotu oraz osi Oy skierowanej w strone prawego skrzydta.

W toku dalszych obliczen przyjeto nastepujace parametry odniesienia:

e powierzchnia noéna S = 38,82 m?,
e rozpietosé skrzydel b = 13,23 m,
e dlugo$c¢ sredniej cieciwy aerodynamicznej SC A = 4,249 m.

3. Siatka obliczeniowa obiektéw badawczych

Wokoét modelu wygenerowano siatke obliczeniowa, zakladajac, ze w symulacji przepltywu
niezachowana bedzie symetria geometrii i przeptywu. Domena obliczeniowa ma ksztalt prosto-
padloécianu o wymiarach (100 x 100 x 100) m. Zastosowane warunki Pressure Far-Field oraz
Pressure Qutlet wymogtly zastosowanie modelu gazu doskonaltego, co nie jest zbytnig kompli-
kacja, cho¢ zakres predkosci przeplywu jest nieScisliwy. Jest to tez dobry zwyczaj (Pressure
Far-Field + gaz doskonaly) dla samolotéw o duzym zakresie predkosci, gdyz nie ma ryzyka
pomylki i nieuwzglednienia Scigliwosci w symulacjach ,,szybkich”.
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Rys. 1. Geometria samolotu Su-22M4 w konfiguracji, z pociskiem z wypuszczonym podwoziem, ktérego
nie mozna by schowa¢ w wypadku przenoszenia tego pocisku



190

A. Olejnik i inni

@) \ »
Plaszczyzna
symetrii Oxz

p 2 z,=z'

Rys. 2. Oznaczenia uktadéw wspotrzednych i relacji migdzy nimi

W domenie wygenerowano siatke tetrahedralng z pryzmatyczna czescia w obszarach warstwy
przysciennej. Warstwa przyscienna zostala wygenerowana tak, by spelnia¢ wymog dla modelu
turbulencji Spalart Allmaras, aby parametr Y+, okreslajacy wysokosé pierwszej komérki gra-
niczacej ze Sciana bryly miescil sie w zakresie Y+ € (30,200). Stad wygenerowano 5 warstw
siatki warstwy przysSciennej, z pierwszym elementem o grubosci h; = 0,6 mm i wspotezynnikiem
wzrostu grubosci kolejnych warstw n = 1, 2.

Samolot Su-22 jest samolotem ze zmienna geometrig skrzydet, zewnetrzne czesci plata roz-
ktadaja sie dla nizszych predkosci lotu, zapewniajac sile nosna do ladowania. Zaklada sie, ze
predko$¢ ta nie wzrosnie radykalnie (do predkosci okolodzwiekowych) w warunkach wynoszenia
rakiety, stad ta sama konfiguracja nie zmienia sie¢ w zakresie badanych predkosci.

Gestosé siatki dobrano tak, aby w symulacji odwzorowaly sie wszystkie istotne dla wyni-
kéw zjawiska w przepltywie, a wiec turbulizacja i oderwanie sie warstwy przysSciennej, dzialanie
urzadzen wspomagajacych wysoka nosnosé, takich jak kierownice aerodynamiczne opézniajace
oderwanie na pasmach skrzydel. Wszystkie krawedzie natarcia i sptywu oraz przejscia skrzydto-
kadtub i nasady pletw i weztéw podwieszenia maja zageszczenia siatki w poblizu ostrych krawe-
dzi. Szczegodlnie czlon orbitalny zostal zdefiniowany z najdrobniejszym podziatem dyskretyzacji
(podzialu przestrzennego), ze wzgledu na jego nieznane charakterystyki aerodynamiczne, zaréw-
no w konfiguracji swobodnej jak i w konfiguracji z interferencja z nosicielem.

Opis gestodci siatki obliczeniowej pokazany zostal na rysunku 3, ktory przedstawia szczego-
ly samolotu i czlonu orbitalnego (czyli czlonu wynoszacego i orbitera). Ten podzial nie zostal
jeszcze wyrdzniony w podziale na nazwane fragmenty siatki (tzw. ,strefy”), ktére zazwyczaj od-
zwierciedlajg podzial technologiczny konstrukcji, utatwiajac oszacowanie sit na poszczegdlnych
weztach ptatowca, a szczegdlnie tych pochodzacych od aerodynamiki. Podzial ten przedstawiono
na rysunku 4.
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Rys. 4. Podzial ptatowca i czlonu orbitalnego na nazwane strefy
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4. Wyniki numerycznych analiz aerodynamicznych przedstawione w postaci
charakterystyk aerodynamicznych

Na rysunkach 5 + 8 zaprezentowano poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych uzyska-
nych dla samolotu Su-22 w konfiguracji z rakieta systemu wynoszenia tadunkéw na LEO uzy-
skane dla réznych predkosci lotu. Z charakterystyk uzyskanych dla predkosci lotu Ma = 0,1
odczytano:
maksymalna warto$¢ wspélezynnika sity noénej: Cqmar = 1,309;
nachylenie charakterystyki wspélczynnika sity nosnej: dC.,/da = 3,403 1/rad;
krytyczny kat natarcia: ag, = 40°;
warto$¢ wspdtezynnika sity noénej przy kacie natarcia a = 0°: C,q0 = —0,0194;
minimalna warto$¢ wspotcezynnika sity oporu: Cp, min = 0,0609;

wartosé¢ wspoétczynnika momentu pochylajacego calego samolotu przy kacie natarcia o = 0°
wyznaczonego wzgledem 25% SCA: C0 = 0,0123.

Z charakterystyk uzyskanych dla predkosci lotu Ma = 0,27 odczytano:

maksymalng warto$¢ wspétezynnika sity noénej: Cqmar = 1,298;

nachylenie charakterystyki wspolczynnika sity nosnej: dC,,/da = 3,447 1/rad,;
krytyczny kat natarcia: ay, = 40°;

warto$¢ wspotezynnika sity noénej przy kacie natarcia a = 0°: Cl,q0 = —0.0027;
minimalng warto$¢ wspotczynnika sity oporu: Chrgmin = 0,0334;

warto$¢ wspoélczynnika momentu pochylajacego catego samolotu przy kacie natarcia o = 0°
wyznaczonego wzgledem 25% SCA: C,0 = —0,01499.

Z charakterystyk uzyskanych dla predkosci lotu Ma = 0,4 odczytano:

maksymalna warto$¢ wspétezynnika sity noénej: Cqmar = 1.263;

nachylenie charakterystyki wspélczynnika sity nosnej: dC.,/da = 3,510 1/rad;
krytyczny kat natarcia: ay, = 40°;

warto$¢ wspolezynnika sity noénej przy kacie natarcia a = 0°: Clq0 = —0,0086;
minimalng wartos¢ wspotczynnika sity oporu: Chrgmin = 0,0247;

warto$¢ wspoélczynnika momentu pochylajacego catego samolotu przy kacie natarcia o = 0°
wyznaczonego wzgledem 25% SCA: C,,0 = —0,00289;

e warto$¢ wspotczynnika momentu pochylajacego samolotu bez usterzenia przy kacie natar-
cia a = 0° wyznaczonego wzgledem 25% SCA: C,npu0 = —0,00367.

Charakterystyki wspotezynnika sity oporu (rys. 5) wyraznie wskazuja, ze najwiekszy wplyw
rakiety typu ALASA mozna zaobserwowaé w przedziale ujemnych wartosci katéw natarcia. Dla
konfiguracji samolotu wraz z rakietg uzyskano zwiekszenie wartosci wspotczynnika sity oporu
we wskazanym zakresie katéw natarcia dla wszystkich zbadanych predkosci lotu, jednak jest to
stosunkowo niewielki wzrost. Co wiecej, dla dodatnich katéw natarcia dopiero powyzej a = 34°
widoczny jest istotny wzrost wartosci wspolczynnika sity oporu. Jednoczednie nalezy zwrocié
uwage na wzrost wartosci Cypmin z 0,023 (CFD Su-22) do 0,033 (CFD Su-22 ALS). Jesli chodzi
o duzy wzrost sity oporu dla Ma = 0,1 do 0,0886, jest to predko$é nie wystepujaca w realnych
warunkach lotu, ale konieczna do przebadania ze wzgledu na zgodno$é¢ z przysztymi wynikami
tunelowymi. Przypadek ten wymaga dalszych badan. Prawdopodobnie otrzymany wynik spo-
wodowany jest duza turbulizacja warstwy przysciennej (Su-22 to duzy samolot) i znacznego
pogrubienia sie warstwy przysciennej. Przypadek ten nie wystapi w realnych warunkach lotu.
Poza oméwionym wyzej przypadkiem we wszystkich charakterystykach Cy i &~ Cho.

Na wykresie wspélczynnika sily nosnej (rys. 6) mozna zauwazy¢, ze dla katéw natarcia w za-
kresie @ = —26° + 28° wplyw rakiety typu ALASA na zmiane wartoéci wspélczynnika sity



Analiza wlasnosci aerodynamicznych samolotu Su-22 z rakietq systemu wynoszenia...

193

meinszo
19
=< T0xa
\ 10
'’
0O

/

——CFD Su-22 Ma=0.27
——CFD Su-22 ALS Ma=0.1
~——CFD Su-22 ALS Ma=0.27
———CFD Su-22 ALS Ma=0.4

=

/

T T

-50 -40 -30

-20

-10

0

10 20

30 40

a 5o

Rys. 5. Poréwnanie charakterystyk wspotczynnika sily oporu dla samolotu Su-22 w konfiguracji
z rakieta systemu wynoszenia tadunkéw na LEO uzyskanych dla réznych predkosci lotu
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Rys. 6. Poréwnanie charakterystyk wspotczynnika sity nosnej dla samolotu Su-22 w konfiguracji
z rakieta systemu wynoszenia tadunkéow na LEO uzyskanych dla réznych predkosci lotu
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nosnej jest pomijalnie maty. Co ciekawsze, pomijalnie maly jest rowniez wpltyw predkosci lotu,
poza faktem, ze wraz ze wzrostem predkosci spada nieznacznie Clqmaz, 2 Cramar = 1,309 dla
Ma = 0,1 do CLamazr = 1,263 dla Ma = 0,4, przy czym nadal pozostaje wiekszy niz dla sa-
molotu izolowanego (wplyw sily nosnej pocisku). Nieznaczne zwigkszenie bezwzglednej wartosci
wspolczynnika sity no$nej wzgledem samolotu izolowanego otrzymano dla katéw natarcia mniej-
szych od a = —26° 1 wigkszych od o = 28°. Wynika on z doktadania si¢ sily nosnej rakiety do
sumarycznej sity nosnej zespotu.

Najwiekszy wplyw rakiety typu ALASA zaobserwowano na charakterystyce wspélczynnika
momentu pochylajacego (rys. 7). Zmiany predkosci nie powoduja tu istotnych réznic w liniowej
czesci charakterystyki, mozna jedynie stwierdzi¢ gwaltowniejsze zmiany wspétczynnika momentu
pochylajacego w obszarach przeciagniecia. Obecno$¢ pocisku, przez to ze znajduje sie on przed
srodkiem ciezkosci samolotu, powoduje zmniejszenie statecznodci, zas wplyw ten spada wraz ze
wzrostem liczby Macha. Nalezy jednak zaznaczyé¢, ze wzgledem przyjetego bieguna momentu
pochylajacego, ktéry znajduje sie w 25% SCA, samolot Su-22, zaréwno w konfiguracji bez jak
i z rakieta typu ALASA, praktycznie w calym zakresie analizowanych katow natarcia i predkosci
lotu jest stateczny statycznie w kanale podiuznym.
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Rys. 7. Poréwnanie charakterystyk wspolczynnika momentu pochylajacego dla samolotu Su-22
w konfiguracji z rakieta systemu wynoszenia ladunkéw na LEO uzyskanych dla réznych predkosci lotu

W poréwnaniu do obserwowanego duzego wplywu obecnosci rakiety typu ALASA na prze-
bieg charakterystyki doskonaltosci aerodynamicznej, ktéra zostata przedstawiona na rysunku 8,
wplyw predkosci na doskonalos¢ jest duzo stabszy, co jest dobrym prognostykiem. Najwieksza
réznice otrzymano dla maksymalnej doskonatosci. Dla samolotu Su-22 bez rakiety typu ALASA
wynosi ona 9,47, natomiast dla samolotu z rakieta od C,,/Cye = 7,13 dla Ma = 0,1 przez
C.a/Cra = 7,69 dla Ma = 0,27, po C.,/Cyq = 7,85 dla Ma = 0,4.

Ogdlnie wplyw predkosci na charakterystyki aerodynamiczne nosiciela w badanym zakresie
predkosci jest, w zalezno$ci od charakterystyki, niemal o rzad nizszy do o polowe nizszy niz
wplyw samej rakiety. Podstawowe cechy, takie jak wysokie osiagane katy natarcia oraz niewielki



Analiza wlasnosci aerodynamicznych samolotu Su-22 z rakietq systemu wynoszenia...

195

——CFD Su-22 Ma=0.27

——CFD Su-22 ALS Ma=0.1 Cza/Cxa
-CFD Su-22 ALS Ma=0.27

——CFD Su-22 ALS Ma=0.4

-
N

10
iU

Rys. 8. Poréwnanie doskonalosci aerodynamicznej w funkcji kata natarcia dla samolotu Su-22
w konfiguracji z rakieta systemu wynoszenia tadunkéw na LEO uzyskanych dla réznych predkosci lotu

wplyw rakiety na statecznos$é podtuzna zostaly zachowane. Wyniki, szczegélnie w przypadku
tych odpowiadajacych Ma = 0,1 wymagaja potwierdzenia w badaniach eksperymentalnych.

5. Wiyniki jako$ciowe numerycznej analizy aerodynamicznej samolotu
w konfiguracji z rakietg systemu wynoszenia tadunkéw na LEO

Wyniki jako$ciowe zostaly przedstawione na rysunkach 9 i 10 w postaci map barwnych roz-
ktadow ci$nienia oraz obszaréw oderwania (przeplywu wstecznego) na powierzchni analizowanej
bryly (zespotu bryl, sktadajacego sie na nosiciel i czton wynoszony). Obrazy te zostaly uzupel-
nione o linie pradu o dlugosci czasu catkowania dobranej tak, aby zachowywaly sie¢ podobnie do
nitek wizualizacji tunelowej w eksperymencie. Takie wyniki sg tatwo poréwnywalne z wynikami
jakosciowymi otrzymywanymi eksperymentalnie.

Na zaprezentowanych rysunkach mozna odczytac, ze wraz ze zwiekszaniem kata natarcia
rosnie obszar podci$nienia na goérnej powierzchni skrzydta oraz obszar nadcisnienia na jego dol-
nej powierzchni. Dla mniejszych katow natarcia obszar podcis$nienia tworzy sie przy krawedzi
natarcia skrzydel. Wraz ze zwickszaniem kata natarcia powigksza sie obszar podcisnienia na
powierzchni centroptata. Dla okolo krytycznych katéw natarcia oderwanie rozpoczyna sie na
koncéwcee skrzydia, co jest charakterystyczne dla skrzydta skosnego. Widoczne jest dziatanie
kierownic aerodynamicznych. W powietrzu sptywajacym w kierunku koncéwek skrzydet kierow-
nice aerodynamiczne tworza wiry stabilizujace samolot i zapobiegajace nagtemu niesymetrycz-
nemu oderwaniu, ktore mogltoby doprowadzi¢ do korkociggu. W konfiguracji przelotowej dla
wyzszych katow natarcia oderwanie dodatkowo wystepuje w okolicach srodkowej czesci skrzydta
i ostatecznie obejmuje cala jego powierzchnie.
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Rys. 9. Poréwnanie zmian rozkladu cisnienia oraz przebiegu linii pradu na powierzchni platowca
samolotu Su-22 w konfiguracji z rakieta systemu wynoszenia tadunkéw na LEO dla kata natarcia

a=10° 6°,

120, 14°
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Rys. 10. Poréwnanie zmian rozktadu ci$nienia oraz przebiegu linii pradu na powierzchni platowca
samolotu Su-22 w konfiguracji z rakieta systemu wynoszenia tadunkéw na LEO uzyskanych dla kata
natarcia o = 18°, 20°, 30°, 40°
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A. Olejnik i inni

6. Whnioski i rekomendacje do dalszych badan

Na podstawie analizy otrzymanych wynikéw obliczen wyciagnieto nastepujace uogdlnione
wnioski dotyczace techniki obliczeniowe;j:

e korzystajac z metod numerycznej mechaniki pltynéw (Computational Fluid Dynamics)

10.

11.
12.

13.

mozna wyznaczy¢ charakterystyki aerodynamicznie wysokomanewrowych samolotéow od-
rzutowych;

wydajnos¢ obliczeniowa wspotczesnych komputerow pozwala na zastosowanie analiz RANS
do analizy wysokomanewrowych samolotow odrzutowych;

obecnos¢ przenoszonej rakiety nie wpltywa znaczaco na obraz pola przeptywu na ptatowcu
samolot-nosiciel;

wplyw rakiety na zmiane poszczegdlnych charakterystyk aerodynamicznych samolotu-
nosiciela jest znikomy.
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Analysis of aerodynamic properties of an air-launch space system — Sukhoy Su-22 and
a space rocket

The work presents results of numerical aerodynamic analyses of an air lunch space system consisting
of aircraft-carrier Su-22M4 and a space rocket to take objects into low orbit. A series of calculations were
carried out for different flight speeds and angles of attack. The results show that the system maintains
satisfactorily longitudinal stability and good drag characteristics for high range angles od attack, and the
impact of speed is lower than that caused by the presence of the space rocket. The results are presented
in the form of graphs and color maps of the flow field on the surface of tested solids supplemented with
an image of the current line. They are also presented in a tabular form for use in further research.



