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Referat przedstawia badania numeryczne zwiazane z projektem bezzalogowego statku po-
wietrznego zamodelowanego na ksztalt samolotow mysliwskich 5. generacji, ktérych kluczo-
wa cecha jest jak najmniejsza skuteczna powierzchnia odbicia oraz wysoka manewrowosc.
Przeprowadzone symulacje dotyczyly aerodynamiki samolotu w locie ustalonym z minimal-
na predkoscia, tj. predkoscia przeciggniecia. Badania symulacyjne zostaly przeprowadzone
przy wykorzystaniu oprogramowania open-source OpenFOAM, a ich celem byto opracowanie
charakterystyk aerodynamicznych modelu 3D autorskiego bezzalogowego samolotu mysliw-
skiego. Przedstawiono szereg przeprowadzonych prac zwiazanych z przygotowaniem modelu
numerycznego, przygotowaniem geometrii do badan oraz procesem generowania siatki nume-
rycznej. Szczegdlna uwage zwrdcono na wpltyw gestosci siatki numerycznej oraz parametru
bezwymiarowej odleglosci $ciany yT na jakoéé wynikéw. Przeanalizowano otrzymane wyni-
ki badan, a wybrane wielkoéci charakterystyczne poréwnano nastepnie do innych statkéw
powietrznych tego samego typu. W celu doktadniejszej obserwacji zjawisk zachodzacych wo-
két modelu, zaprezentowano wizualizacje przeplywu, ktore mialy za zadanie uzmystowié
dzialanie zastosowanych rozwiagzan aerodynamicznych.

1. Wstep

W artykule zostata zbadana geometria samolotu mysliwskiego opracowana na podstawie
analizy poréwnawczej wybranych samolotéw mysliwskich generacji 4.5 oraz 5, ktéra wykonano
w trakcie pracy inzynierskiej. W ramach analizy poréwnano przeznaczenie samolotéw, ich ga-
baryty i masy oraz parametry lotne. Zgromadzone informacje przyczynity sie do opracowania
zalozen projektowych i zdefiniowania wymagan stawianych przed projektowanym samolotem
mysliwskim. Jednym z efektéw koncowych pracy inzynierskiej byt model bezzatogowego samo-
lotu mysliwskiego oznaczonego nazwa CFA Phantom. Do najwazniejszych wymagan stawia-
nych przed samolotem nalezata wysoka manewrowos¢ oraz niska skuteczna powierzchnia odbicia
(RCS). W ponizszych punktach przedstawiono szereg czynnosci podjetych w kierunku symulacji
numerycznych przeprowadzonych na opracowanym modelu samolotu.

2. Opracowana geometria samolotu

Zaprojektowany samolot posiadal uktad klasyczny, poniewaz konfiguracja ta zapewnia mniej-
sza skuteczna powierzchnie odbicia (RCS) niz uklad kaczki. Na etapie projektowania opierano sie
gléwnie na zastosowaniu reguly katéw, zaréwno dla skrzydla jak i usterzenia samolotu. Ponadto
samolot zostal wyposazony w plytowe usterzenie wysokosci oraz plytowe usterzenie kierunku.
Kadtub zostal zaprojektowany jako kadlub nosny (ang. lifting blended body), a ze wzgledu na
wysoki nacisk na aspekt Stealth w samolotach myé$liwskich piatej generacji, cata konstrukcja
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zostala zaprojektowana przy uzyciu podstawowych zasad projektowania tego typu samolotow,
takich jak zasada ciaglej krzywizny (ang. continous curvature) oraz zasada poszanowania katéw
(ang. planform aligment).

F-22 EF-2000

Rys. 1. Por6wnanie reguly katéow dla uktadu klasycznego oraz ukladu kaczki [10]

Ostateczny profil skrzydta zostal wybrany poprzez analize poréwnawczg profili aerodyna-
micznych o ksztaltach zblizonych do profili aktualnie stosowanych w amerykanskich samolotach
mysliwskich. Sposréd analizowanych profili wybrano NACA 64-206.

Rys. 2. Profil NACA 64-206 wybrany na profil skrzydla samolotu [11]

W przypadku profili dla usterzenia kierunku i wysoko$ci zastosowano profil o ksztalcie zblizo-
nym do przypadku idealnego profilu naddzwiekowego (bi-convex). W oparciu o dostepne zrédla
i analize poréwnawcza wybrano profil o oznaczeniu NACA 16-006.

Rys. 3. Profil NACA 16-006 wybrany na profile usterzen [12]

W tabeli 1 przedstawiono dane uktadu aerodynamicznego samolotu, dobrane profile, mecha-
nizacje oraz wielkosci dotyczace skrzydta.

W tabeli 2 zestawiono zakladane dane techniczne samolotu oraz teoretyczne warto$ci wyni-
kajace z obliczen empirycznych.
Ostateczny model, wraz z pelnym wyposazeniem, zostal wykonany w oprogramowaniu Au-

todesk Inventor. Do opracowania skomplikowanej geometrii kadluba nosnego (ang. blended wing
body) wykorzystano kluczowa funkcje wyciagnieé¢ ztozonych z uzyciem $ciezek 3D.

Na rysunkach 4-7 przedstawiono rzuty samolotu w konfiguracji gtadkie;j.
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Tabela 1. Uklad aerodynamiczny samolotu

Wyglad uktad klasyczny

Profil skrzydta NACA 64-206

Profil usterzenia poziomego NACA 16-006

Profil usterzenia pionowego NACA 16-006

Ksztalt skrzydia obciete skrzydto delta, skrzydto pasmowe
Mechanizacja skrzydta klapolotki, klapy przednie, LEVCON
Usterzenie samolotu plytowe usterzenie wysokosci i kierunku
Kat skosu krawedzi natarcia skrzydia 640

pasmowego

Kat skosu krawedzi natarcia skrzydta delta 42°

Kat skosu skrzydla delta 30°

Kat $ciecia skrzydta delta 42°

Kat spltywu skrzydta delta 17°

Zwichrzenie aerodynamiczne nie

Skrecenie geometryczne skrzydia delta —7°

Kat wzniosu skrzydta delta —3°

Kat zaklinowania skrzydta delta 1°

Rozpietosé plata 13,8 m

Calkowite pole powierzchni ptata 82,15 m?

Wydtuzenie 2,32

Zbieznosé¢ skrzydla (Cy/Cp) 0,08

Tabela 2. Zestawienie zatozonych osiggdéw samolotu z wynikami obliczen empirycznych

‘ Osiagi samolotu CFA Phantom

Zatozenie | Wynik z obliczen ‘ ‘

— zaktadajac mechanizacje skrzydla

1 Predkos$é minimalna Vinin < 240 206* km/h
2 Predkos$¢ maksymalna Vinaz > 2200 2230 km/h
3 Dtugo$é startu Ly ~ 400 300-500 m
5 Zasieg L ~ 5000 4825 km
6 | Promien dzialania bojowego | R, ~ 1500 1670 km
7 Masa uzytkowa My ~ 8000 7900 kg

Rys. 4. Przedni rzut samolotu w konfiguracji gtadkiej

Rys. 5. Tylny rzut samolotu w konfiguracji gtadkiej
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Rys. 6. Rzut boczny samolotu w konfiguracji gtadkiej
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Rys. 7. (a) Gérny i (b) dolny rzut samolotu w konfiguracji gtadkiej

3. Opracowany model obliczeniowy

W celu opracowania wiarygodnego modelu obliczeniowego skorzystano z przyktadu walidacji
charakterystyk aerodynamicznych profilu NACA 0012, ktéry zamieszczony zostal w rozszerzonej
instrukcji obstugi OpenFOAM na stronie openfoam.com. W przykladzie zostaly opisane wszelkie
aspekty przeprowadzenia symulacji weryfikujacej profil NACA 0012. Model obliczeniowy przy-
gotowany wedtug wytycznych zamieszczonych w owym poradniku powinien zapewni¢ wyniki
bardzo zblizone do wynikéw badan eksperymentalnych. Badany profil NACA 0012 to profil sy-
metryczny o maksymalnej grubosci wynoszacej 12% dlugosci cieciwy, ktéra znajduje sie na 30%
dlugosci cieciwy.

Rys. 8. Profil NACA 0012 [13]
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Sposréd zapewnionych przez NASA siatek numerycznych, zostala wybrana siatka 2D
o 1028 punktach na powierzchni profilu. Domena obliczeniowa posiadata wymiary (z,y,z) =
(985,5,1,1015!6) m. Boczny rzut siatki przedstawiono na rysunku ponizej. Bezwymiarowa odle-
glo$é éciany dla profilu NACA 0012 wynosita y* = 1, a wiec rozwigzaniu ulegla lepka podwar-
stwa w pelnym zakresie profilu. Zblizenie na siatke numeryczna w poblizu profilu NACA 0012
zostato przedstawione na rysunku 9b.

(a)

ol
T it et il i
\

oy
1 o it \ N RTINS

3

e
0

T

T
i 0t i R
lll oty n AT
1

Rys. 9. (a) Domena obliczeniowa profilu NACA 0012 [15], (b) siatka numeryczna w poblizu profilu
NACA 0012 [15]

Fizyka optywu opisana zostala jako ustalony poddzwickowy oplyw zewnetrzny o wysokiej
liczbie Reynoldsa i niskiej liczbie Macha. Jako ptyn okreslono jednofazowy, niescisliwy i niere-
akcyjny ptyn Newtonowski. Solverem, z ktorego nalezalo skorzystac byt simpleFoam. Przypadek
bazowal na podstawowym turorialu airFoil2D.

W przyktadzie skorzystano z warunku brzegowego typu Robina — freestream, ktéry zapewnia
warunek swobodnego strumienia. Jest to pochodna warunku inletOutlet, w ktérym tryb dziatania
przetacza si¢ w oparciu o kierunek strumienia pomiedzy warunkiem Dirichleta — fized Value
(freestream Value), a warunkiem Neumanna — zeroGradient. Dodatkowo skorzystano z warunku
brzegowego freestreamPressure, ktéry jest warunkiem Neumanna (zeroGradient) ograniczajacym
strumien na powierzchni w oparciu o predko$é swobodnego strumienia.

Problemem fizycznym byl dwuwymiarowy profil lotniczy znajdujacy sie w centrum domeny
obliczeniowej, ktorej wymiary byty znaczaco wieksze od cieciwy profilu. Liczba Reynoldsa wyno-
sita Re = 6-10°, a predkodé przeptywu freestream U = 51,4815 m /s. Dtugo$cia charakterystyczna
byta dtugosé cieciwy profilu, ktéra wynosita 1 m. Wobec powyzszych danych wartos¢ lepkosci
kinematycznej plynu wynosita v = 8,58 - 1079, a liczba Macha okolo Ma = 0,15. Modelem tur-
bulencji, z ktorego nalezato skorzystaé¢ do rozwiazania problemu, byt model Spalart-Allmaras.

Obliczenia zostaly wykonane w oprogramowaniu OpenFOAM v7 dla zakreséw kata natarcia
a = 15 + 20° w celu dokladnego zbadania charakterystyki przeciagniecia profilu NACA 0012.
Badania dla katéow a = 0 + 15° pominieto, poniewaz zostaly wykonane one na stronie openfo-
am.com i wykazuja wysoka zgodno$é¢ z wynikami eksperymentalnymi.

Na rysunkach 10a i 10b przedstawiono charakterystyke Cp(«) oraz Cp(Cpr) dla profilu
NACA 0012. Charakterystyki zostaly zaczerpniete z poradnika na stronie openfoam.com, a po-
miary zostaly wykonane dla katéw natarcia a = 0°, 10°, 15°.
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Rys. 10. Charakterystyka Cr(a) (a) oraz Cp(Cr) (b) dla profilu NACA 0012 wyznaczone na stronie

OpenFOAM [14]

Na charakterystykach mozna zaobserwowaé¢ wysoka zgodno$é obliczen wykonanych
w OpenFOAM 7z charakterystykami eksperymentalnymi Ladsona. Badania profilu NACA 0012
postanowiono rozszerzy¢ do zakresu katéw natarcia za punktem przeciagniecia. Dzieki temu
mozliwe bylo ustalenie, czy model obliczeniowy zdefiniowany wedlug wytycznych w poradniku
walidacji profilu NACA 0012 zapewnia réwniez realistyczne wyniki dla katéw natarcia w okoli-
cach punktu przeciggniecia. Warunki brzegowe domeny obliczeniowej zostaly zdefiniowane w ta-

belach 3-6.

Tabela 3. Predko$¢ przeptywu U (velocity)

‘ Patch ‘ Warunek brzegowy ‘ Wartosé ‘
Wilot (Inlet) freestream 51,4815m/s
Wylot (Outlet) freestream 51,4815 m/s
Profil (Aerofoil) noSlip -
Sciany boczne w osi Y empty —

Tabela 4. Cisnienie kinematyczne p (kinematic pressure)

‘ Patch

‘ Warunek brzegowy ‘ Wartosé ‘

Wlot (Inlet) freestreamPressure 0.0
Wylot (Outlet) freestreamPressure 0.0
Profil (Aerofoil) zeroGradient =
Sciany boczne w osi Y empty -

Tabela 5. Lepkosé kinematyczna turbulencji v; (turbulent kinematic viscosity) — nut

‘ Patch ‘ Warunek brzegowy ‘ Wartosé ‘
Wlot (Inlet) freestream 8,58 - 107°
Wylot (Outlet) freestream 8,58 - 1070

. nutUSpaldingWallFunction
Profil (Aerofoil) JzeroGradient 0.0
Sciany boczne w osi Y empty -
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Tabela 6. Zmodyfikowana lepko$¢ kinematyczna v (Spalart-Allmaras modified viscosity) — nu-
Tilda

‘ Patch ‘ Warunek brzegowy ‘ Wartosé ‘
Wilot (Inlet) freestream 3,432-107°
Wylot (Outlet) freestream 3,432 -107°
Profil (Aerofoil) fixed Value 0.0
Sciany boczne w osi Y empty -

Lepko$¢ kinematyczna turbulencji vy zdefiniowano jako réwna lepkosci kinematycznej pty-
nu, natomiast zmodyfikowana lepkos$¢ kinematyczna v zostala zdefiniowana jako czterokrotnosé
lepkosci kinematycznej ptynu. Wielkodci tych wartosci byty jedynie zalozeniem i nalezy pamie-
taé¢, ze zostaly wykorzystane zaledwie do zdefiniowania warunkéw poczatkowych, od ktérych
OpenFOAM rozpoczal proces iteracyjny.

Z uwagi na fakt, ze pozycja profilu w domenie byta stata, w celu odwzorowania kata natarcia
profilu, wartos¢ predkosci freestream zostata rozltozona wektorowo.

Tabela 7. Roztozona predkosé freestream
| Up m/s] [U. [m/s] [« [] ]
49,7273 | 13,3244 15
49,4872 | 14,1902 16
49,2320 | 15,0517 17
48,9618 | 15,9087 18
48,6767 | 16,7607 19
48,3768 | 17,6077 20

Wyniki obliczen dla katéw natarcia o = 15 + 20° zostaly zawarte w tabeli 8.

Tabela 8. Wyniki obliczen numerycznych dla profilu NACA 0012

| CoH [ Cp ] a [’] |
Warunek brzegowy nutUSpaldingWallFunction
1,53803 | 0,02008 15
1,61215 | 0,02317 16
1,69749 | 0,02734 17
1,71615 | 0,03359 18
1,28694 | 0,40361 19
1,03695 | 0,36338 20
Warunek brzegowy zeroGradient
1,53804 | 0,02008 15
1,61228 | 0,02349 16
1,67465 | 0,02729 17
1,71594 | 0,03392 18
1,70787 | 0,04519 19
1,00874 | 0,19012 20

7 danych zawartych w tabeli 8 wyraznie mozna wywnioskowaé, ze przeciagniecie dla pro-
filu NACA 0012 dla zadanych parametréow przeplywu nastepuje pomiedzy katem natarcia
a = 18 + 19°. Otrzymane wyniki zostaly nastepnie poréwnane z wynikami eksperymentalnymi
Ladsona na rysunkach 11a i 11b.
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Rys. 11. Charakterystyki Cr(a) (a) oraz CL(Cy) (b) dla profilu NACA 0012

Punkt przeciagniecia w modelu obliczeniowym z uzyciem warunku brzegowego funkcji Scianki
(nutUSpaldingWallFunction) nastepuje o 1 stopien dalej niz dla charakterystyki eksperymental-
nej, natomiast dla warunku brzegowego zeroGradient przeciagniecie nastepuje 2 stopnie dalej.

4. Por6wnanie wynikéw pomiedzy wartoSciami y™

Na przyktadzie profilu NACA 64-206, ktéry zostal wykorzystany jako profil skrzydta samo-
lotu CFA Phantom, przeprowadzono analize wptywu wartoéci y™ na uzyskiwane wyniki wspoét-
czynnikéw sity noénej oraz sity oporu. NACA 64-206 to asymetryczny profil o maksymalnej
grubosci wynoszacej 6% diugosci cieciwy. Maksymalna grubos$é profilu znajduje sie w 40% dtu-
gosci cieciwy, natomiast najwicksza warto$é strzalki ugiecia wynosi 1,1% i znajduje si¢ w 50%
dtugodci cieciwy. Profil przedstawiono na rysunku 12.

Rys. 12. Profil NACA 64-206 [11]

Badania zostaly przeprowadzone dla okreslonej stalej liczby Reynoldsa dla wszystkich bada-
nych geometrii. Do wyznaczenia liczby Reynoldsa skorzystano z wielkosci $redniej cieciwy aero-
dynamicznej skrzydta delta badanego samolotu. W tabeli 9 zamieszczone zostaly dane w postaci
predkosci optywu, dtugosci charakterystycznej oraz lepkosci kinematycznej atmosfery wzorcowej.

Wartosé liczby Reynoldsa dla parametréw z tabeli 9 zostata obliczona wedtug wzoru

Uc,  66,(6) - 7,69

Re= =" =916 10—

= 35114155 (4.1)
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Tabela 9. Dane predkosci oraz lepko$¢ powietrza

Predkosé oplywu freestream U 66,(6) m/s
Srednia cieciwa aerodynamiczna skrzydta delta | ¢, 7,69 m
Lepkos$é¢ kinematyczna atmosfery wzorcowej v | 1,46-107° | m?/s

W celu uproszczenia wymiaréw domeny, profil przeskalowano do dtugosci 1 metra. Aby liczba
Reynoldsa byla tozsama z pelnowymiarowym profilem $redniej cigciwy aerodynamicznej, skorzy-
stano ze wzoru na liczbe podobienstwa Reynoldsa, z ktérego otrzymano lepkosé kinematyczna
dla przeskalowanego profilu
~Uey (U U'd,  66,6)-1 2

- % _Re = V= — 11,8986 - 106 m? (4.2)

Re=— v Re 35114155

Domena obliczeniowa posiadata wymiary (z,y,z) = (50,30,0,1) m, a jako wlot zdefiniowany
zostal tuk o promieniu 10 metréw. Domena byla podzielona na szescienne komorki o objetosci
1073 m3. Woké! profilu stworzono obszar zageszczenia w formie okregu o promieniu R = 3m,
w ktérym objetosé komérek wynosita 1,95-107% m3. Dodatkowo w odleglosci 0,1 m od powierzch-
ni profilu stworzono strefe komérek o objetoéci 3,05-1078 m3. Na rysunku 13 przedstawiono rzut
boczny domeny obliczeniowej, ktéra wygenerowano w interfejsie graficznym Helyx-OS.

Rys. 13. Rzut boczny domeny obliczeniowej profilu NACA 64-206

Siatki numeryczne dla profilu NACA 64-206 zostaly wykonane dla dwéch bezwymiarowych
odlegloéci éciany y* = 1 oraz y™ = 70. Wartoéé¢ y* = 70 nie jest przypadkowa, poniewaz lezy ona
w érodku przedziatu 30 < y+ < 120, czyli wewnetrznej warstwy logarytmicznego prawa $ciany.
W przypadku siatki 2D wartosci y:gm oraz y;; .. nie beda diametralnie odbiega¢ od $redniej
wartoéci yT, lecz w przypadku samolotu niektére komoérki mogg znajdywaé sie ponizej zadanej
wartodci. Dlatego w celu unikniecia komérek w przedziale buforowym 5 < y*+ < 30 wybrano
warto$¢ y+ > 30. Ponadto obliczenia dla y™ = 70 pozwolily zweryfikowaé¢ dokladnos$é obliczen
przy uzyciu funkcji $cianki.

W celu przygotowania siatek numerycznych nalezato obliczy¢ grubosé pierwszej warstwy
przysciennej y za pomoca wzoru

yt

T \/ [2 1og10(%) - 0,65] 723%(]2

(4.3)
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gdzie: y*© — bezwymiarowa odlegto$é éciany, U — predkoéé przepltywu, L — dlugoéé charaktery-
styczna, v — lepko$¢ kinematyczna.

Nastepnie w celu okreslenia wymaganego rozmiaru komérek pierwszej warstwy przysciennej
nalezato skorzysta¢ ze wzoru na grubo$é¢ ostatniej warstwy przysciennej v,

Yn = y(Ay)" (4.4)

gdzie: y — grubos¢ pierwszej warstwy przysciennej, Ay — wspo6lezynnik ekspansji (ang. expansion
ratio), n — liczba warstw przysciennych.
Obliczone grubosci charakterystycznych warstw przysciennych przedstawiono w tabeli 10.

Tabela 10. Obliczone wartosci y oraz y,, dla profilu NACA 64-206

yT Re Ca v U n | Ay Y Un
[] [] [m] [m?/s] m/s] | []] [] [m] [m]
1 6 15]1,3]8,68-1077|3,42-107°
=g 35114155 | 1| 1,8986-10 66,(6) 6 T2 608 10~ | 150 10

Glowne réznice miedzy siatkami zachodza w drugiej strefie zageszczenia komoérek, poniewaz
to ta strefa ulega procesowi gradacji w celu zapewnienia komérek o odpowiedniej objetosci
w warstwie przy$ciennej. Siatki o yT = 1 s3 o wiele bardziej wymagajace, poniewaz liczba
warstw jest znacznie wieksza niz w przypadku siatek o y™ = 70, a co za tym idzie, wieksza liczba
komoérek w warstwie przysciennej musi mie¢ bardzo mate objetosci, aby nastapila odpowiednia
inflacja warstw z zadanym wspotczynnikiem ekspansji. Na rysunkach 14-16 przedstawiono siatke
numeryczng dla profilu NACA 64-206.

Rys. 14. Domena obliczeniowa profilu NACA 64-206

(a) | (b

Rys. 15. (a) Pierwsza i (b) druga strefa zageszczenia wokét profilu
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Rys. 16. Warstwy przyécienne dla: (a) y*™ =70, (b) y™ =1

Do przeprowadzenia symulacji zdefiniowano warunki brzegowe przedstawione w

11-14.

Tabela 11. Predkos$¢ przeplywu U (velocity)

(b)

‘ Patch ‘ Warunek brzegowy ‘ Wartosé ‘
Wlot (arc) freestream 66,6 m/s
Wylot freestream 66,6 m/s
Sciana gorna freestream 66,6 m/s
Sciana dolna freestream 66,6 m/s
Profil (naca64206) fixedValue 0,0
Sciana boczna empty -

Tabela 12. Ci$nienie kinematyczne p (kinematic pressure)

Tabela 13. Lepkos$¢ kinematyczna turbulencji v; (turbulent kinematic viscosity) — nut

‘ Patch ‘ Warunek brzegowy ‘ Wartosé ‘
Wlot (arc) freestreamPressure 0,0
Wylot freestreamPressure 0,0
Sciana gérna freestreamPressure 0,0
Sciana dolna freestreamPressure 0,0
Profil (naca64206) zeroGradient -
Sciana boczna empty —

‘ Patch ‘ Warunek brzegowy ‘ Wartosé
Wilot (arc) freestream 1,8986 - 10~
Wylot freestream 1, 8986 - 106
Sciana gérna freestream 1,8986 - 1076
Sciana dolna freestream 1,8986 - 1076

nutUSpaldingWallFunction
Profil (naca64206) / zeroGradient 0,0/~
Sciana boczna empty

tabelach
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Tabela 14. Zmodyfikowana lepko$é kinematyczna v (Spalart-Allmaras modified viscosity) —

nuTilda
‘ Patch ‘ Warunek brzegowy ‘ Wartosé ‘
Wlot (arc) freestream 7,5943 - 107°
Wylot freestream 7,5943 - 1076
Sciana gérna freestream 7,5943 - 1076
Sciana dolna freestream 7,5943 - 106
Profil (naca64206) fixed Value 0,0
Sciana boczna empty -

Na rysunkach 17 i 18 przedstawiono poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych profilu
NACA 64-206 dla wartoéci y* = 1 oraz y™ = 70.

(a) (b)

0.9 2 Cp.- 0.9 C;

[l ]

0.7 A

0.5 1

Ll

0.15

T T T T T

-12 -10 -8 -6

—®—sa_naca64206_y+1
—&—sa_naca64206_y+70 0,7 =

Rys. 17. Charakterystyki Cr(«) (a) oraz C(Cp) (b) profilu NACA 64-206 dla y* = 1 oraz y*+ = 70

60 a Ci/Cp

50
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Rys. 18. Charakterystyki L/D(«) profilu NACA 64-206 dla y* = 1 oraz y™ = 70
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Otrzymane wyniki potwierdzaja, ze w znacznej cze$ci charakterystyk funkcja Scianki daje
wyniki zblizone, jak w przypadku rozwiazywania lepkiej podwarstwy. Réznice zaczynaja sie uwi-
daczniaé¢ przy zblizaniu sie do punktu przeciagniecia. Wartosci wspotczynnikow sity nosnej sa
zawyzone oraz punkt przeciagniecia wystepuje dalej. Funkcja $cianki gwarantuje wysoka zgod-
nosé dla wspotezynnikow oporow w zakresie niskich katow natarcia, jednakze przy wiekszych
katach natarcia funkcja $cianki zaniza realne wartosci tych wspotezynnikow.

Oba zjawiska maja bezposredni wplyw na przebieg krzywej doskonatoséci aerodynamicznej,
ktora w najwiekszym stopniu wykazuje réznice pomiedzy wartosciami bezwymiarowej odlegtosci
$ciany y* = 1 oraz y* = 70.

5. Badania numeryczne modelu samolotu

W celu obnizenia stopnia komplikacji siatki numerycznej, a dodatkowo wyeliminowania po-
tencjalnych artefaktéw, ktore moglyby powstaé z przyczyny ostrych krawedzi oraz ciasnych
przestrzeni, postanowiono uproéci¢ model w konfiguracji gltadkiej poprzez usuniecie jakichkol-
wiek podwieszen, uzbrojenia, czujnikbow MAWS, glowic IRST oraz dodatkowo usunieto wloty
silnikéw, a takze zaslepiono dysze dopalaczy. Na rysunkach 19-22 przedstawiono rzuty modelu
samolotu uproszczonego do badan numerycznych.

Rys. 19. Przedni rzut badanego modelu samolotu

/

Rys. 20. Tylny rzut badanego modelu samolotu

Rys. 21. Boczny rzut badanego modelu samolotu
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(a) (b)

Rys. 22. (a) Gorny oraz (b) dolny rzut badanego modelu samolotu

W celu uproszczenia wymiarow domeny obliczeniowej, samolot zostal przeskalowany do dtu-
gosci catkowite] wynoszacej 1 m. Nastepnie ponownie obliczono warto$¢ lepkosci kinematycznej
dla sredniej cieciwy aerodynamicznej modelu. Do obliczenia dtugoéci sredniej cieciwy aerodyna-
micznej przeskalowanego samolotu skorzystano z ponizszego wzoru

c 7,69
Ca modelu = faLmodelu = m = 0,379212m (51)

Lepko$é¢ kinematyczna dla Sredniej cieciwy aerodynamicznej modelu samolotu otrzymano ze
wzoru na liczbe podobienstwa Reynoldsa

Ucymodets  66,(6) - 0,379212 - m?
I - ’ =7.1996-10"7 — 5.2
Re 35114155 19961077 =2 (5:2)

Ksztalt domeny obliczeniowej dla samolotu skonstruowano poprzez obrét potelipsy o wy-
miarach (a,b) = (5,2) m. Ze wzgledu na fakt, ze samolot jest symetryczny oraz w celu zmi-
nimalizowania wymaganej mocy obliczeniowej, domena obliczeniowa zostala podzielona przez
plaszczyzne symetrii. Wymiary domeny po uproszczeniu wynosity (z,y,z) = (5,4,2) m, a jako
wlot zdefiniowano caly powierzchnie czolows obroconej potelipsy. Obliczone wartoéci grubosci
pierwszej oraz ostatniej warstwy przysciennej przedstawiono w tabeli 15.

Podobnie jak w przypadku domeny dla profilu, domena dla samolotu zostata podzielona na
szescienne komérki o objetosci 1073 m?3. Wokét samolotu stworzono obszar zageszczenia w formie
sfery o promieniu R = 1m, w ktérym objetoéé¢ komérek wynosita 1,95 - 1076 m3. Dodatkowo
w odlegloéci 0,2m od powierzchni samolotu stworzono strefe komérek o objetosci 3,05- 1078 m3.
Na rysunkach 23-25 przedstawiono ksztalt domeny. Na rysunkach 23a i 23b widoczny jest takze
obszar zageszczenia w formie sfery.

14
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Tabela 15. Obliczone wartoéci y oraz ¥, dla modelu samolotu

yt Re Ca v U n | Ay Yy Yn
] ] [m] [m? /5] (m/s] | [1] [ [m] [m]
| 70 | 35114155 | 0,379212 | 7,1996 - 10~ | 66,(6) | 15 | 1,3 | 2,30-107° | 9,07 - 10" |

(a) (b)

]

Rys. 23. (a) Przedni oraz (b) boczny rzut domeny obliczeniowej modelu samolotu

Na rysunkach 24 i 25 przedstawiono siatke numeryczng modelu samolotu, natomiast warunki
brzegowe do badan symulacyjnych zostaty przedstawione w tabelach 16-19.

(a) (b)

-
—
-+
ey

i

f

1T

DR

M NI T

(a) (b)

Rys. 25. (a) Druga strefa zaggszczenia woko6l samolotu, (b) warstwy przyscienne dla y* =
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Tabela 16. Predko$¢ przepltywu U (velocity)

‘ Patch ‘ Warunek brzegowy ‘ Wartosé ‘
Wlot/wylot (Domena) freestream 66,6666 m /s
Samolot fixedValue 0,0
Sciana boczna symmetry -

Tabela 17. Cisnienie kinematyczne p (kinematic pressure)

‘ Patch ‘ Warunek brzegowy ‘ Wartosé ‘
Wlot/wylot (Domena) | freestreamPressure 0,0
Samolot zeroGradient -
Sciana boczna symmetry -

Tabela 18. Lepkosé kinematyczna turbulencji v; (turbulent kinematic viscosity) — nut

‘ Patch ‘ Warunek brzegowy ‘ Wartosé ‘
Wlot /wylot (Domena) freestream 7,1996 - 107
Samolot nutUSpaldingWallFunction 00 /-

/ zeroGradient

Sciana boczna symmetry —

Tabela 19. Zmodyfikowana lepko$é¢ kinematyczna v (Spalart-Allmaras modified viscosity) —
nuTilda

‘ Patch ‘ Warunek brzegowy ‘ Wartosé ‘
Wlot /wylot (Domena) freestream 2,8798 - 10~°
Samolot fixedValue 0,0
Sciana boczna symmetry -

Uzyskane z badan numerycznych wspoélczynniki sity nosnej oraz sity oporu zostaly zapre-
zentowane w postaci charakterystyk na rysunkach 26 i 27.

Krytyczny kat natarcia samolotu wyniést 35 stopni, natomiast maksymalna doskonalosé
aerodynamiczna wyniosta 9,9, co oznacza, ze zawiera si¢ ona w przedziale samolotow myéliwskich
L/D = 8 + 10. Korzystajac z wzoru (5.1), wyznaczono minimalne predkosci w ustalonym locie
poziomym samolotu w kilku konfiguracjach masowych

2m0
Czmazx pS

gdzie: my — masa startowa samolotu, g — przyspieszenie ziemskie, ¢, 4, — maksymalny wspot-
czynnik sity nosnej, p — gestosé¢ powietrza, S — powierzchnia nosna.

(5.3)

Dane wymagane do obliczenia predkosci minimalnych w kilku przypadkach masowych zostaty
przedstawione w tabeli 20. Wyniki obliczen przedstawiono w tabeli 21.

Tabela 20. Dane samolotu wymagane do dalszych obliczen

Maksymalna masa startowa mo 35280 | kg
Masa startowa w konfiguracji przewagi powietrznej moas | 28503 | kg
Masa startowa w konfiguracji gladkiej (bez uzbrojenia) | mgc 27325 | kg
Calkowita powierzchnia no$na Se 108,77 | m?
Maksymalny wspétezynnik sity nosnej CLmaz | 0,97005 | —
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Rys. 26. (a) Charakterystyka C, () modelu samolotu, (b) biegunowa samolotu Cr(Cp)
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Rys. 27. Doskonalo$é aerodynamiczna samolotu L/D(«)

Tabela 21. Minimalne predkosci lotu w kilku konfiguracjach

Wstepne zalozenie projektowe z uwzglednieniem mechanizacji | < 240 | km/h
Minimalne predkosci lotu | Maksymalna masa startowa 263 | km/h
dla otrzymanego Przewaga powietrzna 237 | km/h
wspotczynnika sity nosnej | Konfiguracja gltadka 232 | km/h
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Wyznaczone predko$ci minimalne ustalonego lotu poziomego w kilku konfiguracjach zblizo-
ne sa do zalozen projektowych za wyjatkiem maksymalnej masy startowej. Wynika to przede
wszystkim z faktu, ze zbadany numerycznie model nie byt wyposazony w mechanizacje skrzydta.

Oprécz krytycznego kata natarcia w przypadku samolotéw myséliwskich mozna réwniez wy-
rozni¢ kat natarcia, na ktéry pozwala tzw. limiter kata natarcia. Ogranicznik ten jest wykorzy-
stywany, poniewaz zapewnia on bezpieczenstwo oraz maksymalne mozliwosci aerodynamiczne
samolotu mysliwskiego. Stosuje si¢ go w celu pozostania w zakresie przecigzen, dla ktérych kon-
strukcja samolotu zostata zaprojektowana. Limiter wyznacza réwniez maksymalny kat natarcia
samolotu, dla ktérego zachowana jest pelna kontrola nad samolotem. Mozliwa jest pelna sterow-
nosé, a optyw wokot powierzchni sterowych statku powietrznego nie jest w pelni turbulentny.
Dla badanego modelu kat ten zostal wyznaczony przy uzyciu wizualizacji przeptywu w oprogra-
mowaniu ParaView.

Otrzymane wartosci predkosci oraz maksymalne katy natarcia wyznaczone w badaniach nu-
merycznych poréwnano z kilkoma samolotami mysliwskimi generacji 4 oraz 4,5, dla ktérych dane
te sa powszechnie dostepne. Analize poréwnawcza przedstawiono w tabeli 22.

Tabela 22. Zestawienie osiaggow autorskiego samolotu z osiggami innych samolotéw podobnego
typu

Minimalna Kat natarcia Krytyczny
Samolot predkosé Uktad z zachowaniem kat
lotu [km/h] pelnej sterownosci | natarcia
CFA Phantom 232 Klasyczny 25%* 35**
F-16 Fighting Falcon 230 Klasyczny 25,5 b.d.
F/A-18 Super Hornet 222 Klasyczny 25 40*
Eurofighter Typhoon 203 Kaczka 34 45*
Dassault Rafale 222 Kaczka 29 b.d.

* — wyniki badan eksperymentalnych, ** — bez mechanizacji

Na rysunkach 28a i 28b przedstawiono wizualizacje optywu samolotu dla maksymalnego kata
natarcia, dla ktorego zachowana jest domniemana pelna sterownos$¢ samolotu. W przypadku
badanego samolotu kat ten wynosil o = 25°.

(a) ()

Rys. 28. (a) Wyszczegdlniony oplyw wokél LERX dla o = 25°; (b) oplyw skrzydla delta oraz usterzenia
poziomego przez warstwe przyscienna dla o = 25°

Czerwony prostokat na rysunku 28b przedstawia obszar, w ktorym znajdowaltyby sie poten-
cjalne lotki oraz klapolotki. Kolor linii optywoéw zdradza, ze predkosé przeptywu wokot znacznej
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czedci skrzydla nie r6zni sie zbytnio od predkosci lotu. Mozna réwniez zaobserwowaé pojawianie
sie pierwszych lokalnych turbulencji w warstwie przysciennej tuz za krawedzig natarcia skrzydta
delta. Na rysunkach 29a i 29b przedstawiono linie pradu oplywajace samolot dla krytycznego
kata natarcia. Przedstawiony oplyw odpowiada katowi o = 35°.

(b)

Rys. 29. (a) Wyszczegdlniony oplyw wokét LERX dla o = 35°, (b) widok z lotu ptaka na obszar wokol
LERX dla o = 35°

Przy tak wysokim kacie natarcia optyw skrzydet jest calkowicie turbulentny, a jedynymi
elementami samolotu wytwarzajacymi site noéna zdolng utrzymaé¢ go w powietrzu jest skrzydto
pasmowe oraz kadlub nosny. Réwnie interesujacym jest takze wartosé predkosci, ktora osiagaja
strugi powietrza, poniewaz wynosi ona az 150-170 m/s. Wartos¢ ta jest ponad dwukrotnie wigksza
niz zadana predkosé lotu samolotu. W ramach artykutu. zostaly wykonane réwniez wizualizacje
dla zakrytycznych katéw natarcia, a na ponizszym rysunku przedstawiono oplyw samolotu dla
kata natarcia o = 40°.

Rys. 30. Oplyw samolotu dla zakrytycznego kata natarcia a = 40°

W tym przypadku samolot otoczony jest optywem w pelni turbulentnym i pomimo pracy
skrzydta pasmowego warstwa przys$cienna odrywa sie tuz za krawedzia natarcia skrzydla.
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6. Whnioski i rekomendacje do dalszych badan

Na podstawie przeprowadzonych badan oraz analizy wynikéw wyciagnieto nastepujace ogdlne
wnioski dotyczace metodyki badan:

e korzystajac z metod numerycznej mechaniki pltynéw (CFD), mozna wyznaczy¢ charakte-

rystyki aerodynamiczne wysokomanewrowych samolotéw mysliwskich,

e numeryczna mechanika plynéw jest obarczona pewnym btedem wynikowym w poréwnaniu

do badan eksperymentalnych, ktorego wielko$é zalezna jest od wykorzystanego modelu
turbulencji, jakosci siatki numerycznej oraz warunkéw brzegowych,

e wydajnosc¢ obliczeniowa wspotczesnych komputeréow w przypadku symulacji 3D o wysokich

liczbach Reynoldsa pozwala na zastosowanie jedynie analiz RANS,

e opracowana geometria samolotu wykazuje wtasnosci zblizone do innych samolotow tego

samego typu.

Jako kolejny krok badan numerycznych nalezy zweryfikowaé¢ dokladnosé kodu zrédtowego
oprogramowania OpenFOAM pod katem wyznaczania nosnoéci wirowej. Uproszczona geometria
samolotu powinna zosta¢ wyposazone we wloty silnikowe oraz mechanizacje, a nastepnie ponow-
nie przeanalizowana symulacyjnie w celu otrzymania bardziej realistycznych wynikéw. Wyniki
badan numerycznych nalezy réwniez zweryfikowaé przy pomocy badan eksperymentalnych.
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Numerical studies of an author’s custom fighter aircraft

The report presents numerical research related to the design of an unmanned combat aerial vehicle
based on the shape of the 5th generation fighter jets, whose key features are the smallest possible radar
cross section and high maneuverability. The simulations carried out concerned aerodynamics of the aircraft
in steady flight at stall velocity. The simulation tests were performed by using the OpenFOAM open-
source software and their aim was to develop aerodynamic characteristics of a 3D model of thedesigned
airplane. A series of works related to preparation of the numerical model, preparation of geometry and
the process of generating a numerical grid are presented. Particular attention is paid to the influence
of numerical mesh density and dimensionless wall distance y* parameter on quality of the results. The
obtained test results were analyzed and the selected characteristic values were then compared to other
aircraft of the same type. In order to more precisely observe the phenomena occurring around the model,
flow visualizations are presented, which illustrate the principles of operation of the applied aerodynamic
solutions.



