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Referat omawia nowatorski rodzaj mechanizmu sterowania wirami krawędziowymi
(LEVCON) oraz jego potencjalny wpływ na aerodynamikę wysokomanewrowych samolo-
tów myśliwskich. W ciągu ostatnich lat LEVCON zdobył popularność w kontekście samo-
lotów wojskowych, stanowiąc swego rodzaju ewolucję skrzydła pasmowego (LERX) oraz
innych koncepcji, takich jak klapy wirowe (vortex flaps) czy klapy wierzchołkowe (apex
flaps). Głównym celem mechanizmu LEVCON jest generowanie tzw. nośności wirowej, lecz
w szerszym zakresie kątów natarcia niż LERX, jednocześnie pełniąc przy tym funkcję do-
datkowych powierzchni sterowych, które mają za zadanie zwiększać możliwości manewrowe
samolotów bojowych. Referat przedstawia również wyniki przeprowadzonych badań nume-
rycznych, które oparto na niestandardowej geometrii samolotu myśliwskiego wyposażanego
zarówno w skrzydło delta, jak i mechanizm sterowania wirami krawędziowymi. Badania
CFD przeprowadzono przy użyciu oprogramowania OpenFOAM, a symulacje miały na celu
odwzorować lot samolotu w warunkach przeciągnięcia. Analiza wyników podkreśla korzyści
z wprowadzenia mechanizmu sterowania wirami krawędziowymi do badanej geometrii samo-
lotu myśliwskiego, co potwierdza znacząca poprawa w kontekście generowanej siły nośnej,
jak i zwiększenie krytycznego kąta natarcia. Dzięki numerycznej mechanice płynów możliwe
było zbadanie wpływu różnych konfiguracji mechanizmu LEVCON, co rzuciło światło na
ich pozytywny wpływ na wysokomanewrowe samoloty bojowe.

1. Wstęp

Przełom w rozwoju i zrozumieniu koncepcji nośności wirowej rozpoczął się wraz z rewolucją
projektową wynikającą z zapotrzebowania na wojskowe samoloty naddźwiękowe, które miało
miejsce po II wojnie światowej [1]. Było to bezpośrednio związane z rozwojem skrzydeł delta
[2]. Do tego momentu zrozumienie pewnych korzyści płynących ze skosu skrzydła pozostawało
w dużej mierze nieznane, aż do przeprowadzenia analizy teoretycznej przez Jonesa [3, 4] w latach
1945-1946. W tym samym okresie odkryto nietypową konfigurację ze skrzydłem delta, znaną
jako DM-1, którą w 1944 roku zaprojektował Alexander Lippisch [2, 5]. DM-1 różnił się od
dzisiejszych tradycyjnych skrzydeł delta, ponieważ jego skrzydła składały się z profili o dużej
grubości, a krawędzie natarcia były zaokrąglone [6-8].
Badania eksperymentalne na skrzydłach delta zapoczątkowały równoczesny rozwój modeli

matematycznych, których celem była interpretacja, zrozumienie i odwzorowanie osiąganych wy-
ników [10]. Pierwszym punktem zaczepnym była wspomniana wcześniej teoria smukłego skrzy-
dła Jonesa z 1946 roku [4]. Znaczny przyrost w modelowaniu wirów krawędziowych nastąpił
w latach 1966-1979, w co znaczny wkład miał Polhamus [11-14]. Analogia zasysania Polhamu-
sa dostarczyła pierwszych dokładnych i ogólnych przewidywań nośności wirowej dla skrzydeł
delta. W przypadku skrzydła delta o wydłużeniu AR = 2, występowały pewne rozbieżności mię-
dzy wynikami eksperymentów a modelem Polhamusa, które prawdopodobnie były spowodowane
efektem rozpadu wiru.
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Rys. 1. (a) DM-1 – szybowiec ze skrzydłem delta [9], (b) DM-1 w NACA Full Scale Wind Tunnel [9]

Rys. 2. Porównanie modeli z danymi eksperymentalnymi Ma ≈ 0, α = 15◦ [1, 3, 4, 12]

Badania oraz modelowanie matematyczne przyczyniły się do zrozumienia przepływów wirów
wokół skrzydeł pasmowych. Inne oceny konfiguracji przy użyciu analogii zasysania Polhamusa
były na ogół przydatne w oszacowywaniu sił i momentów. Szacunki sił były dość dokładne, na-
tomiast szacunki momentów nie zawsze były tak precyzyjne, ale nadal pozostawały użyteczne.
Obliczenia były proste do wykonania i szybkie do przetworzenia na ówczesnych komputerach.
Jednak nadal istniała potrzeba przewidywania rozkładów ciśnienia powierzchniowego dla skrzy-
deł z przepływami wirowymi wywołanymi separacją [10].
W latach 80. i 90. XX wieku zdolności obliczeniowe szybko się rozwijały, umożliwiając

uwzględnienie trójwymiarowych rozwiązań równań Naviera-Stokesa. Technologia rozwiązania
równań Eulera ustanowiła drogę do rozwiązania trójwymiarowych równań RANS. Głównymi
wyzwaniami były jednak wysokie koszty obliczeniowe związane z rozwiązywaniem efektów lep-
kości w małej skali oraz potrzeba przybliżonego modelowania turbulencji. Techniki rozwiązania
skupiały się na aproksymacjach cienkiej warstwy przyściennej w równaniach RANS jako jed-
nego ze sposobów na zmniejszenie potrzeb związanych z rozdzielczością lepkości, a ulepszona
technologia generowania siatek jako drugi sposób. Opracowano również ulepszone algorytmy
(solvery), podczas gdy superkomputery rozwijały się pod względem prędkości i możliwości obli-
czeniowych. Wspólnie te trendy uczyniły numeryczne rozwiązywanie trójwymiarowych równań
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Naviera-Stokesa wykonalnym w ciągu zaledwie kilku lat od przełomu technologii rozwiązania
równań Eulera [10].

Rys. 3. Rozwój CFD na przestrzeni lat [10]

2. Geneza mechanizmu sterowania wirami krawędziowymi LEVCON

Kontrolery wirów LEVCON są swoistym połączeniem skrzydeł pasmowych z klapami wiro-
wymi. Można w nich również dostrzec pewną analogię do canardów, czyli usterzenia wysokości
w układzie aerodynamicznym kaczki. W latach 70. nastąpił znaczący rozwój skrzydeł pasmo-
wych (LERX), które zostały zastosowane w większości samolotów myśliwskich, takich jak F-16,
F/A-18, Su-27 czy MiG-29. W skrzydłach pasmowych generacja wirów zależy głównie od kąta na-
tarcia samolotu, dlatego też ich skuteczność wzrasta przy wysokich kątach natarcia. Natomiast
w przypadku LEVCON dodatkowo można sterować wirami poprzez wychylanie mechanizmu,
co poszerza użyteczny zakres kątów natarcia, w którym możliwe jest manipulowanie nośnością
wirową.

Rys. 4. Skrzydła pasmowe samolotów (a) F-16, (b) MiG-29 (c) F/A-18 (d) Su-35S (wer. roz. Su-27)
[15–18]

Rozwój LEVCON był również wynikiem koncepcji klap wirowych i klap wierzchołkowych,
nazywanych czasami klapami szczytowymi, opracowanych przez dr Dhanvada Rao między 1978
a 1983 rokiem. Rao zaproponował kilka koncepcji klapy wirowej, które obejmowały koncepcje
z zawiasem oraz wychylane z dolnej powierzchni skrzydła [19]. Drugą koncepcją były klapy
wierzchołkowe, które obejmowały część wierzchołkową skrzydła delta [20]. W zależności od kie-
runku wychylenia (w górę lub w dół), klapy te mogły generować dodatnią lub ujemną siłę nośną
oraz moment pochylający. Były one także w pełni kontrolowalne niezależnie od kąta natarcia,
co było kluczowe dla ich efektywności.
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Rys. 5. Koncepcje Rao dotyczące dolnych klap wirowych oraz klap wierzchołkowych [19, 20]

Klapy wirowe są umiejscowione fizycznie bliżej konwencjonalnych klap przednich, czyli na
krawędzi natarcia skrzydła delta. Mogą być wychylane symetrycznie lub asymetrycznie, ale
w zależności od wariantu mogą wychylać się tylko w górę lub tylko w dół. Natomiast klapy
wierzchołkowe, kolejna koncepcja, mogą działać tylko symetrycznie, wychylając się zarówno
w górę, jak i w dół.
Główną różnicą między LEVCONami a klapami wirowymi czy szczytowymi jest większa

swoboda w ich wychylaniu. LEVCONy nie tylko służą do generowania większej nośności wiro-
wej, ale także mają wpływ na manewrowość samolotu. Przy wychylaniu symetrycznym można
modyfikować moment pochylający, podczas gdy przy wychylaniu asymetrycznym można mo-
dyfikować moment przechylający, co pozwala na działanie podobne do powierzchni sterowych,
takich jak lotki czy canardy. Teoretycznie istnieje także możliwość wychylania różnicowego, co
pozwala zwiększyć opór na jednym skrzydle i modyfikować moment kierunkowy, choć jest to
kwestia zależna od konstrukcji. LEVCONy mogą być również wykorzystywane do trymowania
samolotu oraz do odzyskiwania kontroli nad nim po przeciągnięciu. Ich wszechstronność w za-
kresie manipulacji siłami aerodynamicznymi czyni je istotnym elementem w zaawansowanych
konstrukcjach lotniczych.
Bezpośrednie i zwięzłe wnioski dotyczące LEVCON nie zostały jeszcze sformułowane w bada-

niach publicznych. W rzeczywistości to rozwiązanie aerodynamiczne może mieć większe znacze-
nie w badaniach niejawnych, ponieważ obecnie jest wdrażane tylko w jednym operacyjnym typie
samolotu: rosyjskim Sukhoi Su-57. Drugim przypadkiem użycia jest wersja morska indyjskiego
LCA Tejas, lecz ten samolot nie opuścił fazy prototypowej.
Oprócz poprawy właściwości, takich jak lot z wyższymi kątami natarcia i zmniejszenie pręd-

kości przeciągnięcia, LEVCONy mogą również oferować wyższą doskonałość aerodynamiczną
w szerszym zakresie kątów natarcia [23], wyższe prędkości zakrętu utrzymywanego [24] oraz
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Rys. 6. (a) Sukhoi Su-57 – LEVCONy symetrycznie wychylone do dołu [21]. (b) Prototyp Navy Tejasa
lądujący na lotniskowcu – LEVCONy symetrycznie wychylone do góry [22]

zwiększoną kontrolę kierunkową [25]. Potencjalne zastosowania LEVCON są rozległe, a rozwią-
zanie to ma obiecujące możliwości, które mogą przynieść różnorodne korzyści przyszłym myśliw-
com [26]. Naukowcy już zaczęli uwzględniać to urządzenie w modelach samolotów, które badają
[27-29]. Obliczeniowa mechanika płynów (CFD) odgrywa kluczową rolę w takich badaniach,
ze względu na swoje zalety, takie jak niższe koszty badań, efektywność czasowa i uproszczenie
fazy prototypowej przed testami w tunelu aerodynamicznym [30,31]. Dotychczasowe badania
odnoszące się do mechanizacji LEVCON są prowadzone głównie w ośrodkach badawczych reali-
zujących je na potrzeby sektora wojskowego, takich jak DLR (Niemiecka Agencja Kosmiczna)
[27-33] czy ONERA (Francuskie Krajowe Biuro Studiów i Badań Aeronautycznych) [34-36].

3. Platforma do badań numerycznych – model 3D samolotu

Symulacje numeryczne wykorzystały niestandardową geometrię samolotu myśliwskiego,
opracowaną na podstawie analizy porównawczej wybranych myśliwców generacji 4.5 i 5 [37].
W ramach tej analizy porównano przeznaczenie, wymiary, masę oraz parametry lotu badanych
maszyn. Zebrane informacje przyczyniły się do opracowania założeń projektowych dla niestan-
dardowego samolotu. Jednym z wyników tego procesu było stworzenie trójwymiarowego modelu
bezzałogowego myśliwca o nazwie FCA Phantom. Kluczowe wymagania dla projektu obejmo-
wały wysoką manewrowość oraz kształt oddający w pewnym stopniu geometrie nowoczesnych
samolotów myśliwskich. Szczegółowe informacje dotyczące konfiguracji aerodynamicznej dostęp-
ne są w tabeli 1.
Zaprojektowany samolot FCA Phantom to bezzałogowy samolot myśliwski/platforma do

badań mechanizmu sterowania wirami krawędziowym LEVCON. Konstrukcja jest w układzie
klasycznym oraz posiada kadłub nośny, obcięte skrzydło delta, skrzydło pasmowe (LERX), kon-
trolery wirów krawędziowych (LEVCON) oraz płytowe usterzenia wysokości i kierunku. Model
3D do badań CFD przedstawiony jest na rys. 7.
Przed przeprowadzeniem badań numerycznych, w strukturę samolotu zostało już zintegro-

wane skrzydło pasmowe (LERX). Chociaż istotne ulepszenia mogą być osiągnięte poprzez do-
danie klap przednich oraz klapolotek, niniejsze badanie skupiają się wyłącznie na różnicach we
współczynnikach aerodynamicznych i cechach przepływu wokół skrzydła pomiędzy samolotem
wyposażonym jedynie w skrzydło pasmowe oraz tym samym modelem samolotu wyposażonym
dodatkowo w kontrolery wirów LEVCON.
Podczas pre-processingu poprzedzającego symulacje CFD trójwymiarowy model został po-

zbawiony wszelkiej zewnętrznej awioniki, takich jak systemy wyszukiwania i śledzenia podczer-
wieni (IRST) oraz systemy ostrzegania przed zbliżającymi się pociskami (MAWS). Wloty po-
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Tabela 1. Układ aerodynamiczny samolotu FCA Phantom

Nazwa Wielkość

Układ aerodynamiczny układ klasyczny
Profil skrzydła NACA 64-206
Profil usterzeń NACA 16-006
Kształt skrzydła obcięte skrzydło delta, skrz. pasmowe
Możliwa mechanizacja skrzydła klapolotki, klapy przednie
Możliwe powierzchnie sterowe lotki, LEVCON
Usterzenie samolotu płytowe usterzenia wysokości i kierunku
Wektorowanie ciągu trójwymiarowe
Kąt skosu krawędzi natarcia skrz. pasmowego 64◦

Kąt skosu krawędzi natarcia skrzydła delta 42◦

Kąt skosu skrzydła delta 30◦

Kąt ścięcia skrzydła delta 42◦

Kąt spływu skrzydła delta 17◦

Zwichrzenie aerodynamiczne brak
Skręcenie geometryczne skrzydła delta −7◦

Kąt wzniosu skrzydła delta −3◦

Kąt zaklinowania skrzydła delta 1◦

Średnia cięciwa aerodynamiczna 7,69m
Rozpiętość płata 13,8m
Pole powierzchni skrzydła delta 77,7m2

Wydłużenie 2,45
Zbieżność skrzydła (Ck/Cp) 0,08
Długość samolotu 20,28m
Wysokość samolotu (bez podwozia) 2,92m

Rys. 7. Model 3D samolotu do badań numerycznych wyposażony w kontrolery wirów krawędziowych
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wietrza i dopalacze zostały zaślepione, gdyż wpływ silników nie był brany pod uwagę w sy-
mulacjach aerodynamicznych. Dodatkowo ostre krawędzie zostały zaokrąglone z bardzo małym
promieniem, aby zapewnić 100% pokrycie warstwy wokół całego samolotu. Podstawowe rzuty
ostatecznej sylwetki samolotu, uzyskanej w fazie przygotowania przed symulacjami CFD, zostały
przedstawione na rys. 8.

Rys. 8. Główne wymiary i zarys modelu samolotu do badań CFD

Rys. 9. Główne wymiary kontrolera wirów LEVCON

4. Model numeryczny

W niniejszej pracy przepływ został zamodelowany poprzez rozwiązanie równań Naviera-
Stokesa w stanie ustalonym i dla płynu nieściśliwego

(u∇)u = −∇
(p

ρ

)

+ ν∇2u (4.1)

oraz równania ciągłości wyrażonego jako

∇u = 0 (4.2)
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gdzie: u – wektor wypadkowy prędkości płynu, ρ – gęstość płynu, p – ciśnienie dynamiczne,
ν – lepkość kinematyczna.
Aby uniknąć zakłóceń w przepływie, w równaniu (4.1) nie uwzględniono terminu grawitacji

[38]. Równania (4.1) i (4.2) zostały zdyskretyzowane za pomocą metody objętości skończonych
(FVM). Symulacje numeryczne zostały przeprowadzone przy użyciu OpenFOAM 8, darmowe-
go narzędzia C++ zaprojektowanego głównie do opracowywania niestandardowych rozwiązań
numerycznych. Dodatkowo, OpenFOAM oferuje narzędzia do przetwarzania wstępnego (ang.
pre-processing) i końcowego (ang. post-processing), które służą do rozwiązywania problemów
związanych z mechaniką kontinuum [39]. W badaniach przeprowadzonych w niniejszej pracy
zastosowano algorytm rozwiązania SIMPLE (ang. Semi-Implicit Method for Pressure Linked
Equations) [40]. Wybrany model turbulencji to k-ω SST (ang. Shear Stress Transport), po-
wszechnie uznawany za standard w przemyśle [41-43], który łączy zalety zarówno modelu k-ω
Wilcoxa, jak i modelu k-ε, wykorzystując tzw. funkcję mieszania (ang. blending function). For-
ma konwekcyjna równań dla modelu k-ω SST w stanie ustalonym jest wyrażona następująco
[44, 45]

∇(uk) =
P

ρ
− β∗ωk +∇[(ν + σkνt)∇k]

∇(uω) =
γ

µt
P − βω2 +∇ · [(ν + σωνt)∇ω] + 2(1 − F1)

σω2
ω
∇k∇ω

(4.3)

gdzie: k – turbulentna energia kinetyczna, ω – szybkość dyssypacji turbulencji, µt – lepkość
turbulentna wirów, ν – lepkość kinematyczna, νt – turbulentna lepkośc kinematyczna, σk, σω –
turbulentna liczba Prandtla odpowiednio dla k i ω, P – termin produkcji, F1 – funkcja mieszania.
Zmienne β, β∗, γ, σk, σω oraz σω2 są stałymi i ich wartości są znane.
Interpretacja wyników z kodu OpenFOAM odbyła się za pomocą poniższych wyrażeń [46]

CL =
FL
Aref pd

CD =
FD
Aref pd

CM =
M

Aref lref pd
(4.4)

oraz

pd =
ρref u2

2
pk =

pd
ρ

(4.5)

gdzie: FL – siła nośna, FD – siła oporu, M – moment pochylający, Aref – powierzchnia nośna,
lref – długość charakterystyczna, pd – ciśnienie dynamiczne, pk – ciśnienie kinematyczne, ρref –
gęstość referencyjna płynu, u – wektor wypadkowy prędkości płynu.
Dla przypadków nieściśliwych, równania (4.4) rozwiązywane są poprzez zastosowanie ciśnie-

nia kinematycznego pk [46].

5. Walidacja modelu numerycznego

Aby opracować niezawodny model matematyczny, konieczna jest walidacja. W tym celu prze-
prowadzono weryfikację profilu NACA 0012. Jest to symetryczny profil o maksymalnej grubości
wynoszącej 12% długości cięciwy, zlokalizowanej w 30% długości cięciwy. Przekrój tego profilu
jest przedstawiony na rys. 10.
Szczegółowe informacje dotyczące przypadku walidacyjnego można znaleźć na stronie inter-

netowej NASA [47] oraz stronie internetowej oprogramowania OpenFOAM [48]. Model oblicze-
niowy, przygotowany zgodnie z podanymi wytycznymi, powinien zapewniać wyniki zbliżone do
danych eksperymentalnych. Jedyną modyfikacją w tej walidacji było zastąpienie modelu turbu-
lencji Spalart-Allmaras modelem k-ω SST. Aby zminimalizować zależność wyników od siatki,
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Rys. 10. Profil NACA 0012

Rys. 11. Siatka numeryczna dla walidacji profilu NACA 0012: (a) domena obliczeniowa, (b) siatka
w pobliżu profilu, (c) rejon krawędzi natarcia, (d) rejon krawędzi spływu

użyto przekształconej siatki FAMILY II (2-D) 897 x 257 NASA [49]. Graficzne przedstawienie
siatki można zobaczyć na rys. 11.

Przypadki walidacyjne symulowały przepływ zewnętrzny wokół dwuwymiarowej (2D) geo-
metrii profilu lotniczego w stanie ustalonym. Dane dotyczące charakterystyk przepływu można
znaleźć w tabeli 2.

Aby zaimplementować model k-ω SST, w oprogramowaniu OpenFOAM można zastosować
dwie strategie. Model z funkcją tzw. low-Re (bez funkcji ściany), który jest odpowiedni dla
siatek, gdzie bezwymiarowa odległość od ściany y+ ¬ 1. Drugi model tzw. high-Re (z funkcją
ściany) jest najbardziej odpowiedni dla siatek, gdzie y+ > 30. W OpenFOAM niektóre funkcje
ściany są kompatybilne z obiema strefami y+, które automatycznie przełączają model na podsta-
wie wartości y+ odczytanej podczas symulacji. Siatka NASA jest zdefiniowana jako posiadająca
y+ < 1, co wskazuje, że warunki brzegowe (BC) dla modelu low-Re powinny być zaimplemen-
towane. Niemniej jednak, obie strategie zostały porównane.
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Tabela 2. Właściwości przepływu dla walidacji profilu NACA 0012

Nazwa Wielkość

Typ przepływu zewnętrzny przepływ 2D w stanie ustalonym
Rodzaj płynu płyn Newtonowski, jednofazowy, nieściśliwy
Materiał powietrze o temperaturze T = 20◦C
Lepkość kinematyczna płynu ν = 8,58 · 10−6m2/s
Liczba Reynoldsa Re = 6000 000
Liczba Macha Ma = 0,15
Prędkość dźwięku w ośrodku a = 343,21m/s
Wypadkowa prędkość przepływu u = 51,4815m/s
Długość charakterystyczna (cięciwa) c = 1m

Dla wlotu i wylotu zaleca się użycie warunków brzegowych dla przepływu swobodnego (fre-
estream), które mają dwie różne możliwości. Gdy przepływ na granicy opuszcza domenę, stosuje
się warunek zerowego gradientu (zeroGradient). W przeciwnym przypadku przypisuje się usta-
loną prędkość (tzw. fixedValue), a kierunek przepływu zależy od wartości wejściowych. Warunki
brzegowe dla walidacji profilu NACA 0012 znajdują się w tabeli 3.

Tabela 3. Warunki brzegowe dla walidacji profilu NACA 0012

BC u [m/s] p [m2/s2] νt [m2/s] k [m2/s2] ω [1/s]

Wlot/ ∂u
∂n
= 0 ∂p

∂n
= 0

model k-ω
∂k
∂n
= 0 ∂ω

∂n
= 0

wylot ∧ u = [ux, uy] ∧ p = 0 ∧ k = 0,0011 ∧ ω = 96,4
Ściany

empty empty empty empty empty
boczne
Profil u = 0 ∂p

∂n
= 0 νtwall = 0 kwall = 0 ωwall = 7 · 1011

Składowe prędkości ux, uy są obliczane na podstawie wielkości prędkości oraz kąta natar-
cia α. Równania dla k, ω, ωwall są zaczerpnięte z przewodnika użytkownika OpenFOAM [45]
i przedstawione poniżej

[ux, uy] = [u cosα, u sinα] k =
3
2
(uI)2 (5.1)

oraz

ω =
k0.5

C0.25µ L
ωwall =

6ν
β1y2

(5.2)

gdzie: I – intensywność turbulencji, u – prędkość płynu, L – odniesienie skali długości, ν – lepkość
kinematyczna, y – odległość normalna do ściany, Cµ, β1 – stałe.
Wartości współczynnika oporu obliczane za pomocą modeli RANS są zazwyczaj wyższe niż

te mierzone w tunelach aerodynamicznych, ponieważ te modele zakładają turbulentną warstwę
przyścienną na całej powierzchni profilu aerodynamicznego. Jednakże w rzeczywistości warstwa
przyścienna zaczyna się jako laminarna w przedniej części profilu, aby później przechodzi w stan
turbulentny. Ponieważ tarcie przyścienne w warstwie laminarnej jest niższe niż w warstwie tur-
bulentnej, wartości oporu mierzone w tunelach aerodynamicznych są zazwyczaj niższe niż te
uzyskiwane w symulacjach CFD.
Aby rozwiązać ten problem, do krawędzi natarcia profilu często przymocowuje się drut, któ-

ry powoduje, że warstwa przyścienna staje się turbulentna od samego początku. Eksperymenty
przeprowadzone w ten sposób zazwyczaj dają wyniki lepiej dopasowane do symulacji numerycz-
nych [50]. W związku z tym w niniejszym badaniu wyniki numeryczne porównano z danymi
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eksperymentalnymi uzyskanymi przy użyciu drutu z badań Ladsona [51], a oba zestawy danych
przedstawiono na rys. 12.

Rys. 12. Wyniki obliczeń numerycznych dla profilu NACA 0012

6. Siatka numeryczna oraz warunki brzegowe

W niniejszym badaniu geometrie zostały siatkowane za pomocą snappyHexMesh, wysokiej
jakości narzędzia do generowania siatek numerycznych, dostępnego w pakiecie OpenFOAM.
Narzędzie to generuje trójwymiarowe siatki o przewadze elementów prostopadłościennych na
podstawie triangulowanych geometrii powierzchniowych w formacie STL. W celu weryfikacji
wyników przeprowadzono badanie niezależności siatki obejmujące zestaw trzech siatek. Badanie
to ustaliło bazę porównawczą dla charakterystyk aerodynamicznych myśliwca bez kontrolerów
wirów. Utworzono trzy siatki: siatkę zgrubną, średnią oraz gęstą. Siatka zgrubna oraz średnia
posiadały te same komponenty domeny, natomiast siatka gęsta posiadała większą stożkową do-
menę wewnętrzną w cieniu aerodynamicznym w kierunku wylotu, co pokazano na rys. 13. Ze
względu na symetryczną geometrię siatkę stworzono dla połowy domeny.
Długość samolotu oznaczona jako c została podana w tabeli 2. Całkowite wymiary domeny

były następujące: 10c przed, w kierunku bocznym, nad i pod modelem oraz 20c za modelem.
Ostatecznie daje to wymiary 30c wzdłuż osi x, 20c wzdłuż osi y i 10c wzdłuż osi z, ponieważ
z powodu warunku brzegowego symetrii siatka była wykonana dla połowy samolotu. Centralny
punkt siatki o współrzędnych (x, y, z) = (0, 0, 0) reprezentuje oszacowany środek aerodynamicz-
ny samolotu. Obracająca się strefa komórek miała średnicę 1,5c, aby pomieścić strefy zagęszcze-
nia komórek wokół samolotu oraz zapewnić odpowiednie rozszerzanie warstw przyściennych bez
zniekształconych komórek. Średnica domeny obejmującej cień aerodynamiczny została okre-
ślona na 2,25c dla siatki zgrubnej i średniej, natomiast dla siatki gęstej rozszerza się do 5c
w kierunku wylotu domeny. Wartości średnic obszaru zagęszczenia komórek w cieniu aerodyna-
micznym zostały wybrane po zbadaniu profilu wypływu w fazie testowania. Kształt stożkowy
został zaprojektowany na scenariusze bardzo wysokich kątów natarcia α ­ 60◦, chociaż nie był
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Rys. 13. Domena obliczeniowa oraz warunki brzegowe do badań CFD modelu samolotu

intensywnie wykorzystywany z powodu wcześniejszego występowania przeciągnięcia. Mniejsze
długości zostały wybrane dla osi y i z, ponieważ kierunek napływu nie zmienia się pomiędzy
przypadkami, tj. kąt natarcia jest uzyskiwany poprzez obracanie wewnętrznej strefy komórek
zawierającej model samolotu. Oznacza to, że ogólny przepływ głównie podąża wzdłuż osi x,
aż dotrze do modelu samolotu. Długości w kierunkach y i z zostały wybrane, aby uwzględnić
odchylenie przepływu i turbulentne zachowanie wprowadzone przez samolot. Eliptyczny kształt
domeny oraz cylindryczny kształt domeny cienia aerodynamicznego okazały się wystarczające
do uchwycenia przepływu, nawet przy wysokich kątach natarcia.
Boczne rzuty siatek numerycznych zostały przedstawione na rys. 14-16.

Rys. 14. Poziomy komórek dla siatki (a) zgrubnej/średniej oraz (b) gęstej
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Rys. 15. Poziomy komórek wewnątrz interfejsu AMI dla siatki (a) zgrubnej oraz (b) średniej/gęstej

Rys. 16. Warstwy przyścienne w sekcji dziobowej dla siatki (a) zgrubnej, (b) średniej oraz (c) gęstej

Ze względu na znaczną liczbę Reynoldsa w symulacjach Re = 9,25 · 107, wszystkie siatki
uwzględniały podejście logarytmicznego prawa z dynamicznym traktowaniem ścian oraz bezwy-
miarową odległością od ściany y+ ≈ 50. Podczas gdy siatki w tym badaniu wymagały 42-82 mi-
lionów komórek, siatki z y+ wynoszącym około 1 wymagałyby ponad 500 milionów komórek przy
minimalnej liczbie warstw i stref zagęszczeń komórek. Aby w pełni rozwiązać warstwę przyścien-
ną, wymagania dotyczące pamięci do tworzenia siatek rosną wykładniczo, co oznacza, że badania
te wymagałyby solidnych platform obliczeniowych o wysokiej wydajności (HPC) z terabajtami
pamięci RAM, a nawet wtedy czasy obliczeń byłyby znacznie dłuższe niż te osiągnięte tutaj.
Takie podejście było poza zasięgiem, dlatego wdrożono podejście log-law. Szczegółowe dane do-
tyczące jakości siatek znajdują się w tabeli 4. Dane dotyczące charakterystyk przepływu można
znaleźć w tabeli 5.

Tabela 4. Wielkości charakterystyczne siatek numerycznych dla symulacji przepływu wokół
modelu samolotu

Parametr Siatka zgrubna Siatka średnia Siatka gęsta

Liczba warstw n = 5 n = 10 n = 15
Współczynnik ekspansji warstw ∆y = 1.3 ∆y = 1.2 ∆y = 1.1
Wysokość pierwszej warstwy y = 6,06·10−4 m y = 6,06·10−4 m y = 5,92·10−4 m
Ilość komórek ∼ 42 300 000 ∼ 58 500 000 ∼ 82 300 000

Aby zaimplementować model k-ω SST w tym przypadku, konieczne jest zastosowanie po-
dejścia dla wysokich liczb Reynoldsa, które jest odpowiednie dla siatek z y+ > 50. Wartości
inicjalizacyjne dla k i ω zostały obliczone za pomocą równań (13)–(15) [50]. Warunki brzegowe
dla wszystkich symulacji znajdują się w tabeli 6.
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Tabela 5. Właściwości przepływu dla symulacji przepływu wokół modelu samolotu

Nazwa Wielkość

Typ przepływu zewnętrzny przepływ 2D w stanie ustalonym
Rodzaj płynu płyn Newtonowski, jednofazowy, nieściśliwy
Materiał atmosfera wzorcowa o temperaturze T = 15◦C
Lepkość kinematyczna płynu ν = 1,461 · 10−5m2/s
Liczba Reynoldsa Re = 92 500 000
Liczba Macha Ma = 0,2
Prędkość dźwięku w ośrodku a = 343,21m/s
Wypadkowa prędkość przepływu u = 66,6m/s
Długość charakterystyczna (samolot) c = 20,28m

Tabela 6. Warunki brzegowe dla symulacji przepływu wokół modelu samolotu

BC u [m/s] p [m2/s2] νt [m2/s] k [m2/s2] ω [1/s]

Wlot ux = 66,6
∂p
∂n
= 0 model k-ω k = 0,067 ω = 351

Wylot
∂u
∂n
= 0

p = 0 model k-ω
∂k
∂n
= 0 ∂ω

∂n
= 0

∧ ux = 66,6 ∧ k = 0,067 ∧ ω = 351
Ściana

warunek symetrii
boczna
Interfejs

warunek cykliczny
AMI
Samolot u = 0 ∂p

∂n
= 0 funkcja ścianki

Kryterium zbieżności wykorzystywało kontrolę rezyduów dla prędkości ux|uy|uz ¬ 1 · 10−8,
ciśnienia kinematycznego p ¬ 1 · 10−6 oraz turbulentnej energii kinetycznej i współczynnika
rozpraszania k|ω| ¬ 1 · 10−6. Oznaczało to, że symulacje automatycznie zatrzymywały się, gdy
kryteria rezyduów osiągnęły określony próg. Jeśli te kryteria nie zostały spełnione, ustawiono
dodatkowe kryterium zbieżności na całkowitą liczbę iteracji n = 4000. Zbieżność zazwyczaj
osiągano w przedziale od n = 1500 do 3300 iteracji.

7. Wyniki badań

Pomimo znacznych różnic w liczbie komórek między poszczególnymi siatkami, wyniki z ba-
dania niezależności siatki wykazały wysoką zgodność, co potwierdza niezależność symulacji od
konkretnego rodzaju siatki. Szczegółowe rezultaty zostały przedstawione na rys. 17.
Średnie odchylenie współczynnika siły nośnej i oporu pomiędzy siatkami wyniosło 0,4%,

a maksymalne pojedyncze odchylenie osiągnęło 1,7%.
Na rys. 18 przedstawiono wyniki dla wychyleń LEVCON o Φ = (10,20, 30)◦ , które zostały

porównane z wynikami średniej siatki dla samolotu z LERX, ponieważ w tych przypadkach użyto
tych samych ustawień generowania siatki.
Krytyczny kąt natarcia dla samolotu wyposażonego w skrzydło pasmowe (LERX) wynosił

około α = 33◦. Samolot osiągnął maksymalną doskonałość aerodynamiczną L/D = 12,3 dla
α = 5◦. Jednak ta wartość będzie stopniowo maleć wraz z dodatkiem urządzeń zwiększających
siłę nośną i wiry, takich jak kontrolery wirów krawędzi natarcia oraz klapy przednie i tylne.
LEVCON znacząco zwiększył siłę nośną w wyższym zakresie kątów natarcia przy niewielkim

koszcie zwiększenia ogólnego oporu. Jednakże, w zakresie α = 0◦-10◦ nie wykazał dużej poprawy
w porównaniu do samolotu z LERX. W zakresie α = 10◦-40◦ siła nośna generowana przez samo-
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Rys. 17. Wyniki badań niezależności siatki współczynnika (a) siły nośnej CL(α), (b) siły oporu CD(α)
oraz (c) doskonałość aerodynamiczna CL/CD(α)

lot z LEVCON znacząco wzrosła, osiągając przyrosty do ∆L = 3650 kgf. Samolot z LEVCON
generował więcej oporu niż siły nośnej w niższym zakresie kątów natarcia α, ale jednocześnie
generował więcej siły nośnej niż oporu w wyższym zakresie katów natarcia α. Ta charaktery-
styka jest korzystna w przypadku wysoce manewrowych samolotów myśliwskich, które częściej
operują w wyższym zakresie α niż tradycyjne typy samolotów.
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Rys. 18. Porównanie wyników dla konfiguracji modelu samolotu z LERX oraz LEVCON:
(a) współczynnika siły nośnej CL(α), (b) współczynnika siły oporu CD(α) oraz (c) doskonałość

aerodynamiczna CL/CD(α)

W ramach wykonanych badań przyjrzano się również wzorcom przepływu wokół samolotu.
Szczególnie interesujący jest zakres α = 20◦-35◦. Na rys. 19 przedstawiono wizualizację przepły-
wu wokół prawego skrzydła samolotu oraz rozkłady ciśnienia na lewym skrzydle samolotu dla
kąta natarcia α = 20◦, a na rys. 20 dla kąta natarcia α = 25◦.
Po dodaniu kontrolera wirów do geometrii samolotu, przepływ wirowy staje się znacznie

bardziej widoczny w porównaniu do konfiguracji z LERX. W każdym scenariuszu wychyleń
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Rys. 19. Wizualizacje przepływu dla kąta natarcia α = 20◦ (a) samolotu z LERX oraz samolotu
z kontrolerem wirów LEVCON oraz wychylonym o (b) Φ = 10◦, (c) Φ = 20◦, (d) Φ = 30◦

zazwyczaj tworzyły się dwa główne wiry. Główny wir tworzony jest przez krawędź natarcia
LEVCON i w porównaniu do wiru LERX jest znacznie bardziej skoncentrowany i rozciąga się
dalej od krawędzi natarcia, jak zaobserwowano na rys. 19 i 20. Drugorzędny wir powstaje z powo-
du silnie nachylonej krawędzi łączącej LEVCON z głównym skrzydłem. Jest częściowo zasilany
przez główny wir, ale znaczna część przepływu powietrza dostarczana jest spod urządzenia, za-
silając przepływ wirowy. W niektórych scenariuszach, główny wir jest zasilany przez trzeci wir
tworzący się w szczelinie pomiędzy wewnętrzną krawędzią urządzenia a kadłubem. Podsumowu-
jąc, kontroler wirów wprowadził istotną zmianę, a przepływ wirowy na rys. 19 i 20 wskazuje,
że wytworzone wiry znacząco poprawiają profil prędkości w okolicy zewnętrznej części skrzy-
dła. Ta poprawa sugeruje, że separacja została w dużej mierze wyeliminowana. Ponadto, dzięki
zastosowaniu kontrolera wirów osiągnięto bardziej płaski profil przeciągnięcia, a krytyczny kąt
natarcia został przesunięty z α = 33◦ do α = 35◦, co również jest pożądanym rezultatem. Przy
α = 20◦, 25◦ kąt wychylenia Φ = 10◦ zapewnia największą siłę nośną wśród rozważanych kon-
figuracji wychyleń. Może to być szczególnie przypisane zjawisku przepływu trzeciego wiru do
głównego wiru. Drugim najlepszym wychyleniem przy α = 20◦, 25◦ jest Φ = 20◦, które zapewnia
znacznie mniejszą siłę nośną niż wychylenie Φ = 10◦.
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Rys. 20. Wizualizacje przepływu dla kąta natarcia α = 25◦ (a) samolotu z LERX oraz samolotu
z kontrolerem wirów LEVCON oraz wychylonym o (b) Φ = 10◦, (c) Φ = 20◦, (d) Φ = 30◦

Struktury wirowe generowane przez kontrolery wychylone pod kątem Φ = 10◦ i Φ = 20◦ są
do siebie zbliżone, lecz główny wir wydaje się bardziej skoncentrowany w przypadku wychylenia
Φ = 10◦, co jest szczególnie widoczne w rozkładzie ciśnienia na rys. 19c i 20c. W przypadku
wychylenia Φ = 20◦, drugi wir rozpada się nieco wcześniej niż w konfiguracji Φ = 10◦. Pomimo
że główny wir wygląda na bardziej skoncentrowany, rozkład prędkości w rejonie końcówki skrzy-
dła wydaje się gorszy ze względu na trajektorię drugiego wiru, który odbiega zbyt daleko od
powierzchni skrzydła, co skutkuje nieco gorszym przepływem w tym obszarze, jak zaobserwowa-
no na rys. 19b,c i 20b,c. Zaskakującym jest fakt, że LEVCON o wychyleniu Φ = 30◦ zapewnił
najgorsze wyniki dla kątów natarcia α = 20◦, 25◦. Przepływ wirowy ma podobną prezencję jak
w dwóch poprzednich scenariuszach, lecz większe wychylenie kontrolera formuje wiry w taki
sposób, że ich trajektoria odbiega zbyt daleko od powierzchni skrzydła, co działa niekorzystnie
na nośność wirową na skrzydle zasadniczym. Prowadzi to do sytuacji, w której efekt „zasysania”
przyspieszonych strug powietrza pod wir działa w sposób niewystarczający na górnej powierzch-
ni skrzydła. To zjawisko w znaczny sposób pogarsza zapobieganiu separacji w pobliżu końcówki
skrzydła. Prowadzi to do istotnego wniosku dotyczącego optymalnego kąta wychylenia kontro-
lera wirów, a mianowicie musi być on dobrany w taki sposób, aby w danej sytuacji zbytnio nie
odchylać wirów od górnej powierzchni skrzydła.
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Na rys. 21 i 22 przedstawiono rozkład liczby Macha dla analizowanych konfiguracji.

Rys. 21. Rozkład liczby Macha dla kąta natarcia α = 20◦ wzdłuż (a) samolotu z LERX oraz samolotu
z kontrolerem wirów LEVCON wychylonym o (b) Φ = 10◦, (c) Φ = 20◦, (d) Φ = 30◦

Poprzez analizę rozkładów liczby Macha w dziewięciu wybranych przekrojach wzdłuż roz-
piętości skrzydła zarówno dla konfiguracji z LERX, jak i LEVCON, wychylonych pod kątami
Φ = 10◦, 20◦, 30◦, można wyraźnie rozróżnić jak zastosowanie kontrolera wirów wpływa na prze-
pływ wirowy oraz charakter przepływu na górnej powierzchni skrzydła.
Jak przedstawiono na rys. 21 i 22, dodanie LEVCON poprawia przepływ wirowy na gór-

nej powierzchni skrzydła delta do pewnego stopnia. Indukowane wiry krawędziowe poprawiają
przepływ wzdłuż rozpiętości skrzydła, opóźniając separację. Dla kątów natarcia α = 20◦, 25◦,
wychylenie LEVCON o Φ = 10◦ okazuje się najbardziej efektywne pod względem wzmacnia-
nia przepływu wirowego nad skrzydłem delta, co jest widoczne na rys. 21b i 22b. Wychylenie
Φ = 20◦ zachowuje się podobnie do Φ = 10◦, lecz osłabia wir na skrzydle delta kosztem wzmoc-
nienia wiru na sekcji przykadłubowej (rys. 21c i 22c). Największe wychylenie o wartości Φ = 30◦

nie przynosi znaczących korzyści w porównaniu do dwóch ww. konfiguracji, jak pokazano na
rys. 21d i 22d. Ta konfiguracja ma najsłabsze zdolności opóźniania oderwania przy α = 20◦, 25◦.
Pomimo tych różnic między konfiguracjami, końcówka skrzydła delta nadal doświadcza zjawiska
oderwania. Samolot użyty w tym badaniu posiadał zwichrzenie geometryczne o maksymalnej
wartości −7◦ na końcówce skrzydła. Jednak metoda ta okazała się nieskuteczna w przeciwdzia-
łaniu oderwaniu na końcówkach skrzydła, wskazując na potrzebę dodatkowych urządzeń, takich
jak klapy przednie, do rozwiązania niekorzystnego przepływu w rejonie końcówek skrzydła.



142 Ł. Malicki

Rys. 22. Rozkład liczby Macha dla kąta natarcia α = 25◦ wzdłuż (a) samolotu z LERX oraz samolotu
z kontrolerem wirów LEVCON wychylonym o (b) Φ = 10◦, (c) Φ = 20◦, (d) Φ = 30◦

8. Wnioski i rekomendacje do dalszych badań

Wprowadzenie kontrolera wirów (LEVCON) do geometrii badanego samolotu myśliwskiego
przyniosło znaczną poprawę w generowaniu siły nośnej i opóźnianiu separacji za pomocą roz-
budowanego przepływu wirowego. Dzięki symulacjom wykonanym przy pomocy obliczeniowej
dynamiki płynów (CFD) możliwe było zbadanie różnych kątów wychylenia kontrolera wirów, co
pozwoliło na lepsze zrozumienie ich wpływu na przepływ wokół geometrii samolotu oraz jego
charakterystyki aerodynamiczne. Na podstawie otrzymanych wyników wyciągnięto następujące
wnioski odnośnie kontrolera wirów LEVCON:

• zapewnił pozytywny wpływ nie tylko na opływ przykadłubowej sekcji skrzydła, ale również
na opływ wzdłuż rozpiętości skrzydła delta,
• zapewnił znaczny przyrost siły nośnej w wyższym zakresie kątów natarcia α o średnio
o 8,5%-10% w zakresie α = 20◦-40◦, a maksymalny wzrost wyniósł 19,4%,
• opóźnił przeciągnięcie o dodatkowe 2 stopnie, a charakterystyka przeciągnięcia uległa wy-
płaszczeniu,
• wpłynął negatywnie na zakres α = 0◦-15◦ w porównaniu z samolotem wyposażonym jedy-
nie w LERX, produkując średnio 3,5%-6% więcej oporu czołowego (maksymalny wzrost
o 13,3%), gdzie średni wzrost siły nośnej w tym zakresie wyniósł poniżej 1%,
• obniżył doskonałość aerodynamiczną w zakresie α = 0◦-15◦.
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Na podstawie przeprowadzonych badań oraz analizy wyników wyciągnięto następujące ogólne
wnioski dotyczące metodyki badań:

• zaproponowana geometria skrzydła pasmowego nie była optymalna; należałoby zastosować
większy skos, smuklejszy profil, ostrzejszą krawędź [52, 53],
• optymalny kształt LEVCON wymaga odrębnych studiów optymalizacyjnych np. za pomo-
cą sieci neuronowych i uczenia maszynowego,
• wiry krawędziowe osiągają prędkości ponad 3 razy wyższe od zadanej prędkości przepływu
co przekłada się na lokalną liczbę Macha Ma > 0,5; rzutuje to na potrzebę stosowania
solverów ściśliwych,
• badania numeryczne z wysokimi liczbami Reynoldsa są realnie osiągalne jedynie przy uży-
ciu logarytmicznego prawa ściany; dla identycznych warunków przepływu siatki y+ = 1
wymagałyby minimalnie ponad 0,5mld komórek i klastrów HPC,
• mechanizacja LEVCON została zbadana w konfiguracjach stacjonarnych, a jest to urządze-
nie dynamiczne; badania niestacjonarne CFD przy tej skali problemu są nierealne z punktu
widzenia zasobów i czasu,
• zbadanie dynamicznej pracy jest realne jedynie w tunelu; wychylenie kontrolerów mogłoby
być realizowane np. za pomocą mikro silników krokowych,
• przepływy wirowe w samolotach myśliwskich są bardzo skomplikowane; ma na nie wpływ
smukłość i skos skrzydła, ostrość krawędzi, konfiguracja aerodynamiczna i wiele innych
zmiennych [52, 53],
• metody CFD RANS pozwalają jedynie na częściowe zbadanie tego typu problemów.

Jako weryfikacja wyników badań CFD, przeprowadzone zostaną badania eksperymentalne
w tunelu hydrodynamicznym. Badania tunelowe zostaną głównie wykorzystane do wizualizacji
i walidacji przepływu wirowego, ponieważ struktury wirowe i ich trajektoria są w znacznym
stopniu niezależne od liczby Reynoldsa, co umożliwia porównanie między tymi dwoma meto-
dami badawczymi. Modele samolotu do badań w tunelu hydrodynamicznym zostaną wykonane
w technologii druku 3D.
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Numerical study of the impact of Leading-Edge Vortex Controller configuration on the
aerodynamics of a fighter aircraft

The work highlights some of the advantages of a novel type of a vortex creation device called the leading-
edge vortex controller (LEVCON) on fighter jet aerodynamics. In the recent years, LEVCON has become
a trending term in the military aircraft and is continuation of an existing and widely used aerodynamic
solution called the leading-edge root extension (LERX). Leading-edge Vortec Controllers are designed
to operate on the same principles as LERX, but their aim is to generate lift-augmenting vortices, i.e.,
vortex lift, at a broader range of angle of attack than LERX, but also serve as additional control surfaces,
which improve flow around the aircraft during flight and augment maneuverability. To demonstrate
the methodology, a custom delta wing fighter aircraft is introduced, and details about its aerodynamic
configuration are provided. The LEVCON geometry is designed and then incorporated into an existing
three-dimensional (3D) model of the aircraft in question. The research is conducted using OpenFOAM,
a high-fidelity computational fluid dynamics (CFD) open-source software. The computational cases are
designed to simulate the aircraft flight at stall velocities within a high range of angles of attack. The results
are assessed and discussed in terms of aerodynamic characteristics and flow visualizations. A conclusion is
drawn from the analysis regarding the perceived improvements in fighter jet aerodynamics. The analysis
reveals that the introduction of the leading-edge vortex controller (LEVCON) into the studied fighter jet
geometry has led to a significant improvement in lift generation and stall delay. Thanks to computational
fluid dynamics (CFD) simulations, the impact of various LEVCON deflection angles could be explored,
shedding light on their transformative influence on the aircraft aerodynamic characteristics.


