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Praca przedstawia dwuwymiarowe badania numeryczne profilu NACA 2412 wyposazonego
w klape jednoszczelinowa oraz w klape zmiennoksztaltna. Skrzydia o zmiennoksztaltnym
profilu od zawsze byly obecne w lotnictwie, od projektow Leonarda da Vinci przez samo-
lot braci Wright po projekty NASA. Wyniki przeprowadzonych badan wskazuja, ze skrzydlto
wyposazone w zmiennoksztaltna krawedz splywu generuje mniejszy opor od skrzydta z klapa
zwykla. Brak w literaturze jednak badan nad poréwnaniem skrzydla z klapa zmiennoksztalt-
na do skrzydla z klapa jednoszczelinowa na malych liczbach Reynoldsa. Wykonano cztery
siatki numeryczne o wartoéci parametru y ponizej 1. Przeprowadzono szereg badan symula-
cyjnych w oparciu o oprogramowanie OpenFOAM w celu ustalenia charakterystyk aerodyna-
micznych profilu skrzydla wyposazonego w przykladowe klapy jednoszczelinowa oraz zmien-
noksztaltna w dwoch przypadkach: klapy zamknietej i klapy wychylonej o kat 15°. Dokonano
analizy poréwnawczej uzyskanych charakterystyk aerodynamicznych. Opisano zmiane cha-
rakterystyk aerodynamicznych pomiedzy skrzydtem wyposazonym w klape jednoszczelinowa,
i w klape zmiennoksztaltna w przebadanym zakresie katow natarcia.

Stowa kluczowe: skrzydlo o zmiennoksztattnym profilu, klapa zmiennoksztaltna, obliczenia
numeryczne

1. Wstep

Kluczowym elementem podczas projektowania bryl wspdtczesnych samolotow jest osiggnie-
cie najkorzystniejszych warunkéw aerodynamicznych w jak najwiekszym zakresie faz lotu. Fazy
startu i ladowania zdecydowanie réznig sie wymaganiami dotyczacymi sity oporu, sily nosnej
czy doskonalosci od fazy lotu poziomego w celu wykonania zadania lotniczego [1]. Z punktu wi-
dzenia aerodynamiki, w takim przypadku koniecznym staje sie odpowiedni dobér parametréw
wplywajacych na sile nosna oraz sile oporu [2]. Podczas fazy startu i ladowania wykorzystuje
sie mechanizacje skrzydla z kilku powodéw. Jednym z nich jest zwigkszenie sity nosnej poprzez
zwiekszenie katéw natarcia lotu przy jednoczesnym zmniejszeniu predkosci lotu podczas po-
dejécia do ladowania. W wiekszosci przypadkoéw jest to jednak niewystarczajace i koniecznym
staje sie zwiekszenie sily oporu i sity no$nej, zwykle poprzez zastosowanie klap, co bezposrednio
przektada sie na wzrost oporu ksztaltu. Powoduje to szybsze opadanie statku powietrznego, jak
réwniez zwiekszenie katéw natarcia, a tym samym wzrost sily nosnej. Dzieki zwiekszonym ka-
tom natarcia oraz zwiekszonej sile oporu mozliwe jest obnizenie predkosci lotu podczas znizania.
Podczas fazy startu czesto konieczne jest wytworzenie dodatkowej sity noénej przy zmniejszonej
predkosci lotu w celu szybszego oderwania statku powietrznego i zmniejszenia dtugoéci rozbiegu
[3]-[5]-

W sktad oporu catkowitego statku powietrznego wchodza miedzy innymi opor ksztattu profili
skrzydta oraz opor szczelinowy klap i slotéw. Dzieki ich obnizeniu mozna obnizy¢ opér calego
statku powietrznego. Proponowanym do tego celu rozwiazaniem jest skrzydto o zmiennoksztaltt-
nym profilu, ktére od zawsze bylo obecne w lotnictwie, od projektéw Leonarda da Vinci [6] przez
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samolot braci Wright [7] po projekty NASA. Jednym z pierwszych, ktérzy zajmowali sie tym
tematem byl H.F. Parker, ktéry zaprojektowal zebrowane skrzydto o zmiennoksztaltnym profilu
w latach 20. XX w. (rys. 1) [8].

Rys. 1. Zebrowany profil zmiennoksztattny H.F. Parker-a [8]

Uproszczenie geometrii i brak odpowiednich materialéw sklonily konstruktoréw do odejscia
od tego pomystu, jednak intensywny rozwdj materialéw pozwolil na powrét do tych rozwa-
zan. Jednymi z bardziej znanych i zaawansowanych projektéw sa projekty NASA, gdzie juz od
lat 70. ubieglego wieku prowadzono program badan samolotu wyposazonego w skrzydlo o zmien-
noksztaltnym profilu. Program MAW (Mission Adaptive Wing) prowadzony na samolocie F-111
zakltadal uzycie zmiennoksztaltnej krawedzi splywu oraz noska na calej rozpietosci skrzydta
(rys. 2). W latach 80. XX w. wykonano niemal 60 lotéw, ktére wykazaly spadek oporu skrzydla
o zmiennoksztaltnym profilu w poréwnaniu do zwyklego skrzydta od okoto 7% w locie pozio-
mym, do ponad 20% w skrajnych warunkach lotu [9]-[11]. Kolejnym programem prowadzonym
przez NASA jest program ACTE (Adaptive Compliant Trailing Edge), ktory zakladal stworze-
nie i zbadanie zmiennoksztattnej klapy potaczonej ze skrzydlem elastyczng membrang w celu
zwigkszenia osiagéw aerodynamicznych oraz zmniejszenia poziomu hatasu [12]-[15]. Wyniki ba-
dan wskazuja, ze skrzydto wyposazone w zmiennoksztattng krawedz sptywu generuje mniejszy
opér od skrzydla z klapa zwykla [16]-[20]. Skrzydlo ze zmiennoksztaltna krawedzia splywu ge-
neruje takze wieksza sile nosna ze wzgledu na wieksze wysklepienie i ugiecie profilu [6], [21]-[25].

Rys. 2. Samolot F-111 ze skrzydlem o zmiennoksztaltnym profilu [10]
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Pomimo duzej liczby badan na temat skrzydet o zmiennoksztaltnym profilu, literatura nie
opisuje w sposob wystarczajacy zastosowania klapy zmiennoksztaltnej do matych samolotow
klasy General Aviation wyposazonych w klape jednoszczelinowa. W wielu statkach powietrznych
nalezacych do klasy General Aviation stosuje sie obecnie klapy jednoszczelinowe, ktore dzieki
szczelinie miedzy skrzydtem a klapa zapewniaja wzrost predkosci na klapie, a co za tym idzie
zwiekszenie krytycznego kata natarcia oraz sily nosnej [3].

2. Przygotowanie geometrii i metodyka badan

W niniejszym artykule przedstawiono wyniki wstepnych badan numerycznych 2D na przy-
ktadowym profilu lotniczym w celu okreslenia ogélnych charakterystyk klapy zmiennoksztattnej
w poréwnaniu do przyktadowej klapy jednoszczelinowej. Do obliczen wybrano profil NACA 2412.
Badania numeryczne zostaly wykonane przy uzyciu oprogramowania OpenFoam. Oprogramo-
wanie to nie umozliwia stworzenia dwuwymiarowej siatki numerycznej, wigc domena obliczenio-
wa zostala zamodelowana tréjwymiarowo w wymiarach: dtugo$é 30 m, wysokosé 20 m, grubosé
0,1 m. Wlot zostal zamodelowany jako tuk o promieniu 10 m. Stworzono cztery siatki numerycz-
ne, po dwie dla klapy jednoszczelinowej i klapy zmiennoksztattnej. Kazda z dwoch siatek dla
kazdej z klap zawierala model trojwymiarowy profilu NACA 2412 z klapa wychylong na 0° i 15°
(rys. 3). Dla profilu z klapa jednoszczelinowa na klapie zastosowano profil NACA 4424.

Rys. 3. Profil NACA 2412: (a) z klapa zmiennoksztaltna wychylona o kat 0°,
(b) z klapa jednoszczelinowa wychylona o kat 0°, (¢) z klapa zmiennoksztaltna wychylona o kat 15°,
(d) z klapa jednoszczelinowa wychylona o kat 15°

Kazda siatka numeryczna zostala zageszczona w taki sam sposob, aby zachowaé¢ mozliwie
najbardziej zblizone do siebie parametry wejéciowe. Pierwszym zageszczeniem byla sfera, ktérej
promien wynosil 5m, a jej érodek zostal usytuowany w centrum tuku tworzacego wlot (rys. 4).
Srodek sfery pokrywal sie nie tylko ze $rodkiem tuku tworzacego wlot, lecz takze z noskiem ba-
danego profilu (geometrii). Kolejne zageszczenie dodano jako obwiednie wokodt profilu o grubosci
0,5m w kazdym punkcie geometrii (rys. 5). Aby uzyskaé¢ srednia warto$¢ bezwymiarowej odle-
glodci od $ciany, znanej takze jako funkcja y™, ponizej 1, zastosowano 12 warstw przylozonych
do profilu na jego obwodzie (rys. 6 i 7).
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Rys. 4. Domena obliczeniowa i pierwsze zageszczenie siatki numerycznej

st

Rys. 5. Zageszczenie siatki numerycznej wokét profilu

Rys. 6. Zageszczenie siatki numerycznej w warstwie przysciennej
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Rys. 7. Zblizenie na zageszczenie siatki numerycznej w warstwie przysciennej

Siatke numeryczng stworzono przy uzyciu komendy snappyHexMesh, a nastepnie gotowa
siatke wyciagnieto komenda extrudeMesh, co zmienilo domeneg tréjwymiarowa na dwuwymia-
rowa i mozliwe bylo przeprowadzenie badan dwuwymiarowych. Badania numeryczne zostaly
przeprowadzone w oparciu o jednoréwnaniowy model turbulencji Spalart-Allmaras. Predko$é
przeplywu ustalono na u = 22,2m/s, co w przyblizeniu odpowiada predkosci bliskiej predkosci
minimalnej czesci matych samolotow klasy General Aviation. Badania przeprowadzono w po-
wietrzu o lepkosci kinematycznej réwnej v = 1,461 - 107°m?/s i gestoéci p = 1,205 kg/m3.
W literaturze przedstawiono ten sam model numeryczny i przeprowadzono jego walidacje dla
profilu NACA 0012 w zakresie katow natarcia od 0° do 20° oraz poréwnano wyniki z badaniami
eksperymentalnymi z 1988 roku [26]. W niniejszej pracy zmieniona zostala jedynie geometria,
predkosé przeplywu i lepkos$é kinematyczna powietrza, dlatego dla wstepnych badan zdecydowa-
no sie skorzysta¢ z dostepnej w literaturze walidacji. W kolejnych etapach badan dla zmienionej
geometrii zostanie przeprowadzona walidacja modelu numerycznego na podstawie badan ekspe-
rymentalnych w tunelu powietrznym.

3. Wyniki

Przeprowadzono szereg symulacji dla réznych katow natarcia dla kazdej siatki numerycznej,
w celu uzyskania pelnych charakterystyk profili wyposazonych w klape jednoszczelinowa oraz
zmiennoksztattna na katach wychylenia klap 0° i 15°. Dla kata wychylenia klapy 0°, profil
z klapa jednoszczelinows charakteryzuje sie wigkszym wspoétczynnikiem sity nosnej ¢, w pelnym
zakresie katéw natarcia « od profilu z klapa zmiennoksztaltna (rys. 8). W zakresie katéw natarcia
od —5° do 15° wspotezynnik sity oporu ¢, jest wiekszy dla profilu z klapa jednoszczelinows.
W pozostaltym zakresie katéw natarcia wspotezynnik sity oporu jest wiekszy dla profilu z klapa
zmiennoksztaltna (rys. 9 i 10). Wynika z tego, ze dla uzytkowanych w locie poziomym katéw
natarcia klapa zmiennoksztaltna generuje mniejszy opér od klapy jednoszczelinowe;.

Pomimo wiekszego wspdtezynnika sity nosnej ¢, dla profilu z klapa jednoszczelinowa, wieksza
doskonatoscia D charakteryzuje sie profil z klapa zmiennoksztattng, jednak tylko w uzytkowa-
nych do lotu poziomego katach natarcia a (rys. 11). Dobrze zobrazowane jest to na rozkladzie
predkosci na profilu dla kata natarcia wynoszacego 10°. Rozktad predkodci jest taki sam dla obu
badanych geometrii do miejsca, w ktérym pojawia sie klapa. Na klapie profilu z klapa jednosz-
czelinowa widaé¢ znacznie wiekszy obszar obnizonej predkosci w poréwnaniu do profilu z klapa
zmiennoksztaltng (rys. 12), co $wiadczy o wiekszym obszarze zawirowan i wiekszym oporze
skrzydta z klapa jednoszczelinowa. Rozklad cisnienia jest podobny dla obu analizowanych geo-
metrii w pierwszej czesci profilu, patrzac od strony noska, w drugiej zas czesci profilu nastepuje
niewielki wzrost podci$nienia dla profilu z klapa jednoszczelinowa (rys. 13), co wskazuje na nie-
wielki wzrost sity nosnej dla profilu z klapa jednoszczelinowa w poréwnaniu do profilu z klapa
zmiennoksztattna.
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Rys. 8. Charakterystyka wspélczynnika sity nosnej ¢, w zaleznosci od kata natarcia «,
dla klapy wychylonej na 0°
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Rys. 9. Charakterystyka wspélczynnika sily oporu ¢, w zaleznosci od kata natarcia «,
dla klapy wychylonej na 0°



Analiza porownawcza profilu skrzydla wyposazonego w klape jednoszczelinowg... 315

2,0
Cz
1.5
1,0
0,5
0.0 Cx
0,00 0,06 0,08 0,10
-0,5
-1,0
Klapa 0°
—&— klapa jednoszczelinowa
15 %~ klapa zmiennoksztaltna

Rys. 10. Biegunowa profilu z klapa zmiennoksztaltna i jednoszczelinowa dla klapy wychylonej na 0°

50

40

e 40 Klapa 0°
—&—klapa jednoszczelinowa
klapa zmiennoksztaltna
-50

Rys. 11. Charakterystyka doskonatoéci D w zaleznoéci od kata natarcia « dla klapy wychylonej na 0°
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Rys. 12. Rozklad predkosci wokét profilu: (a) z klapa zmiennoksztaltna, (b) z klapa jednoszczelinowa,
wychylona o kat 0°, dla kata natarcia 10°

Rys. 13. Rozklad ci$nienia woké!t profilu: (a) z klapa zmiennoksztaltna, (b) z klapa jednoszczelinowa,
wychylona o kat 0°, dla kata natarcia 10°
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Dla kata wychylenia klapy 15° profil z klapa zmiennoksztaltna charakteryzuje sie wigk-
szym wspotczynnikiem sity nosnej ¢, w zakresie od ujemnych katéw natarcia do 5°, powyzej 5°
wiekszy wspélezynnik sily nosnej ma profil z klapa jednoszczelinowa (rys. 14). Wspélezynnik
silty oporu ¢, jest podobny dla obu analizowanych przypadkéw w zakresie katéw natarcia «
od —5° do 13°. Powyzej kata natarcia 13° wiekszy wspotczynnik sity oporu ma profil z klapa
zmiennoksztaltna, a ponizej kata natarcia —5° wigkszym oporem charakteryzuje sie profil z kla-
pa jednoszczelinowa (rys. 15). Biegunowa profilu wskazuje jednak, ze klapa zmiennoksztaltna
generuje mniejszy opér dla matych wspélczynnikéw sity nosnej w poréwnaniu do klapy jednosz-
czelinowej (rys. 16). Oznacza to, ze klapa jednoszczelinowa mialaby lepsze osiagi podczas startu
samolotu, gdy samolot leci na duzych katach natarcia i potrzebuje wigkszej sily nosnej, jednak
podczas podejscia do ladowania na matych klapach mniejszym oporem charakteryzowalby sie
profil z klapa zmiennoksztaltng. Zaznaczy¢ nalezy jednak, ze sg to wstepne badania dwuwymia-
rowe i nie uwzgledniaja podpor klap. Podpory klap generuja dodatkowy opér, wiec opor profilu
z klapa jednoszczelinowa wzro$nie. Badania potwierdzajace to zalozenie beda przeprowadzone
eksperymentalnie w tunelu aerodynamicznym.

25
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-20
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—4—Kklapa jednoszczelinowa

klapa zmiennoksztattna

-1,5

Rys. 14. Charakterystyka wspolczynnika sity no$nej ¢, w zaleznosci od kata natarcia «,
dla klapy wychylonej na 15°

Na podstawie obecnie uzyskanych wynikéw wspoétczynnikéw sity nosnej ¢, i oporu ¢, opra-
cowano charakterystyke doskonato$ci D w zaleznosci od kata natarcia . W zakresie ujemnych
katow natarcia oraz do 5° dodatniego kata natarcia wyzsza doskonatoscia charakteryzuje sie
profil z klapa zmiennoksztattna, jednak powyzej kata natarcia 5° wigksza od niego doskonatosé¢
ma profil z klapa jednoszczelinowa (rys. 17). Rozklad predkosci w pierwszej czesci profilu jest
podobny dla obu geometrii. Znaczne réznice widaé¢ w drugiej czesci profilu, gdzie struga przy-
spiesza w szczelinie klapy jednoszczelinowej i powoduje wzrost predkoéci na klapie, podczas gdy
na klapie zmiennoksztaltnej struga odrywa sie, co obrazuje obszar zmniejszonej predkosci za wy-
chylona klapa zmiennoksztaltna (rys. 18). Na rozkladzie ciSnienia widaé¢ znacznie wiekszy obszar
podciénienia nad profilem z klapa jednoszczelinowa, co obrazuje wyzszy wspotczynnik sity nosnej



318 M. Marciniuk, K. Strzelecka

0,14
Cx
0,12

0,10

0,08

0,06 /

Klapa 15°
—&— klapa jednoszczelinowa

o klapa zmiennoksztattna
0,00
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

Rys. 15. Charakterystyka wspolczynnika sily oporu ¢, w zaleznosci od kata natarcia «,
dla klapy wychylonej na 15°

2,5

2,0

0,5

0,0
0,00

Klapa 15°
—&—klapa jednoszczelinowa

Ls % klapa zmiennoksztaltna

Rys. 16. Biegunowa profilu z klapg zmiennoksztaltna i jednoszczelinowa dla klapy wychylonej na 15°
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Rys. 17. Charakterystyka doskonatosci D w zaleznosci od kata natarcia a dla klapy wychylonej na 15°
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Rys. 18. Rozktad predkosci wokol profilu: (a) z klapa zmiennoksztaltna, (b) z klapa jednoszczelinowa,
wychylong o kat 15°, dla kata natarcia 10°
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dla tej klapy na katach natarcia powyzej 5°. Dodatkowo dla profilu z klapa jednoszczelinowa
tworzy sie obszar podcisnienia na klapie, co nie wystepuje dla profilu z klapa zmiennoksztaltng
(rys. 19).

B 00

<~ -1.5e+03

l -500

B 100

— -1.5e+03

Rys. 19. Rozklad ci$nienia wokol profilu: (a) z klapa zmiennoksztaltna, b) z klapa jednoszczelinowa,
wychylona o kat 15°, dla kata natarcia 10°

4. Podsumowanie

Wykonano dwuwymiarowe badania numeryczne czterech geometrii, ktére bazowaly na profi-
lu NACA 2412: z klapa zmiennoksztattng i jednoszczelinowa wychylone o kat 0° i 15°. Stworzono
siatke numeryczng i zageszczono ja w trzech stopniach, co umozliwilo przeprowadzenie symu-
lacji numerycznych dla wartosci bezwymiarowej odleglo$ci od $ciany (parametru y) ponizej 1.
Obliczenia wykonano przy uzyciu jednoréwnaniowego modelu turbulencji Spalart-Allmaras dla
predkosci przeplywu réwnej 22,2m/s. Przeprowadzono szereg symulacji numerycznych, ktére
wskazaly, ze profil z klapa zmiennoksztaltng charakteryzuje sie mniejszym oporem w poréwna-
niu do profilu z klapa jednoszczelinows dla uzytkowanych w locie poziomym katéw natarcia. Dla
klapy wychylonej na kat 15° profil z klapa jednoszczelinows generuje znacznie wieksza site nosng
w poréwnaniu do profilu z klapa zmiennoksztaltng dla katéow natarcia powyzej 5°. Charakte-
rystyka oporu dla uzytkowych katéw natarcia jest podobna dla profili z obydwiema klapami,
jednak zaznaczy¢ nalezy, ze sa to wstepne badania, ktére nie uwzgledniaja podpor klap. Po ich
dodaniu opor profilu z klapa jednoszczelinows wzro$nie. Dla wstepnych badan positkowano sie
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geometria opracowana na podstawie roboczych pomiaréw rzeczywistej szczeliny. W kolejnym
etapie badan geometria zostanie zmodyfikowana tak, aby szczelina miedzy skrzydtem a klapa
zwiekszata w sposéb efektywny predkosé na gérnej powierzchni klapy. Przeprowadzone badania
wykazuja czesciowa zgodnosé ze wstepnymi zalozeniami, wymagaja jednak zmiany geometrii
oraz rozszerzenia o tréojwymiarowe badania eksperymentalne skrzydta z klapa jednoszczelinowa
wraz z jej podporami. Planowane sg rowniez badania eksperymentalne calego samolotu wyposa-
zonego w klape jednoszczelinows i zmiennoksztaltng, aby odnie$¢ wyniki do samolotu General
Aviation.
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Comparative analysis of airfoil with variable camber continuous trailing edge flap to

airfoil with single-slotted flap

The article presents two-dimensional numerical simulations of NACA2412 airfoil with a variable

camber continuous trailing edge flap and a single-slotted flap. Morphing wings have been present in

aviation since Leonardo da Vincis projects, through Wright brothers airplane to NASAs modern day

projects. The current research results show a possibility of reducing the airfoil drag by using a morphing

flap when compared to a single-slotted flap. However, currently there is a lack of research about comparing

the morphing wings and wings with single-slotted flaps in low Reynolds numbers scenarios. In this article,

four numerical grids were prepared with y+ parameter values below 1. Then a series of simulations were

performed using the OpenFOAM open-source software to create lift and drag coefficient characteristics

in two cases of flap deflection angle: 0 and 15 degrees. The obtained results were compared and analysed.

The conclusion describes the differences in aerodynamic characteristics between the morphing flap and

the single-slotted flap in the examined range of angles of attack.



