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Referat omawia nowatorski rodzaj mechanizmu sterowania wirami krawedziowymi
(LEVCON) oraz jego potencjalny wplyw na aerodynamike wysokomanewrowych samolo-
tow mysliwskich. W ciagu ostatnich lat LEVCON zdobyt popularno$é w kontekscie samo-
lotéw wojskowych, stanowiac swego rodzaju ewolucje skrzydla pasmowego (LERX) oraz
innych koncepcji, takich jak klapy wirowe (vortex flaps) czy klapy wierzcholkowe (apex
flaps). Gléwnym celem mechanizmu LEVCON jest generowanie tzw. no$nosci wirowej, lecz
w szerszym zakresie katow natarcia niz LERX, jednoczesnie pelniac przy tym funkcje do-
datkowych powierzchni sterowych, ktére maja za zadanie zwigkszaé¢ mozliwo$ci manewrowe
samolotow bojowych. Referat przedstawia rowniez wyniki przeprowadzonych badan nume-
rycznych, ktore oparto na niestandardowej geometrii samolotu mysliwskiego wyposazanego
zaréwno w skrzydlo delta, jak i mechanizm sterowania wirami krawedziowymi. Badania
CFD przeprowadzono przy uzyciu oprogramowania OpenFOAM, a symulacje mialy na celu
odwzorowaé lot samolotu w warunkach przeciagnigcia. Analiza wynikow podkresla korzysci
z wprowadzenia mechanizmu sterowania wirami krawedziowymi do badanej geometrii samo-
lotu mysliwskiego, co potwierdza znaczaca poprawa w kontekscie generowanej silty nosnej,
jak i zwiekszenie krytycznego kata natarcia. Dzigki numerycznej mechanice ptynéw mozliwe
bylo zbadanie wplywu réznych konfiguracji mechanizmu LEVCON, co rzucilo $wiatlo na
ich pozytywny wplyw na wysokomanewrowe samoloty bojowe.

1. Wstep

Przetom w rozwoju i zrozumieniu koncepcji nosnosci wirowej rozpoczal sie wraz z rewolucja
projektowa wynikajaca z zapotrzebowania na wojskowe samoloty naddzwigkowe, ktére miato
miejsce po II wojnie Swiatowej [1]. Bylo to bezposrednio zwiazane z rozwojem skrzydel delta
[2]. Do tego momentu zrozumienie pewnych korzysci ptynacych ze skosu skrzydla pozostawalo
w duzej mierze nieznane, az do przeprowadzenia analizy teoretycznej przez Jonesa [3, 4] w latach
1945-1946. W tym samym okresie odkryto nietypowa konfiguracje ze skrzydiem delta, znana
jako DM-1, ktéra w 1944 roku zaprojektowal Alexander Lippisch [2, 5]. DM-1 réznil sie od
dzisiejszych tradycyjnych skrzydel delta, poniewaz jego skrzydla sktadaly sie z profili o duzej
grubosci, a krawedzie natarcia byly zaokraglone [6-8].

Badania eksperymentalne na skrzydtach delta zapoczatkowaly réwnoczesny rozwdj modeli
matematycznych, ktoérych celem byla interpretacja, zrozumienie i odwzorowanie osigganych wy-
nikéw [10]. Pierwszym punktem zaczepnym byla wspomniana wczesniej teoria smuklego skrzy-
dla Jonesa z 1946 roku [4]. Znaczny przyrost w modelowaniu wiréw krawedziowych nastapit
w latach 1966-1979, w co znaczny wklad mial Polhamus [11-14]. Analogia zasysania Polhamu-
sa dostarczyla pierwszych doktadnych i ogdlnych przewidywan nosnosci wirowej dla skrzydet
delta. W przypadku skrzydta delta o wydluzeniu AR = 2, wystepowaly pewne rozbieznos$ci mie-
dzy wynikami eksperymentéw a modelem Polhamusa, ktére prawdopodobnie bytly spowodowane
efektem rozpadu wiru.
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Rys. 1. (a) DM-1 — szybowiec ze skrzydlem delta [9], (b) DM-1 w NACA Full Scale Wind Tunnel [9]
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Rys. 2. Por6wnanie modeli z danymi eksperymentalnymi Ma ~ 0, o = 15° [1, 3, 4, 12]

Badania oraz modelowanie matematyczne przyczynilty sie do zrozumienia przeplywéw wirow
wokot skrzydel pasmowych. Inne oceny konfiguracji przy uzyciu analogii zasysania Polhamusa
byly na ogdét przydatne w oszacowywaniu sit i momentéw. Szacunki sit byty dosé doktadne, na-
tomiast szacunki momentéw nie zawsze byly tak precyzyjne, ale nadal pozostawaly uzyteczne.
Obliczenia byly proste do wykonania i szybkie do przetworzenia na 6wczesnych komputerach.
Jednak nadal istniata potrzeba przewidywania rozktadéw cisnienia powierzchniowego dla skrzy-
det z przeplywami wirowymi wywolanymi separacja [10].

W latach 80. i 90. XX wieku zdolnosci obliczeniowe szybko sie¢ rozwijaly, umozliwiajac
uwzglednienie tréjwymiarowych rozwigzan réwnan Naviera-Stokesa. Technologia rozwigzania
rownan Eulera ustanowila droge do rozwigzania tréjwymiarowych réwnan RANS. Gléwnymi
wyzwaniami byty jednak wysokie koszty obliczeniowe zwigzane z rozwiazywaniem efektéw lep-
kosci w matej skali oraz potrzeba przyblizonego modelowania turbulencji. Techniki rozwigzania
skupialy sie na aproksymacjach cienkiej warstwy przyéciennej w réwnaniach RANS jako jed-
nego ze sposobéw na zmniejszenie potrzeb zwiazanych z rozdzielczoscia lepkosci, a ulepszona
technologia generowania siatek jako drugi sposéb. Opracowano réwniez ulepszone algorytmy
(solvery), podczas gdy superkomputery rozwijaly sie pod wzgledem predkosci i mozliwosci obli-
czeniowych. Wspolnie te trendy uczynily numeryczne rozwigzywanie tréjwymiarowych rownan
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Naviera-Stokesa wykonalnym w ciggu zaledwie kilku lat od przetomu technologii rozwigzania
réwnan Eulera [10].
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Rys. 3. Rozwdj CFD na przestrzeni lat [10]

2. Geneza mechanizmu sterowania wirami krawedziowymi LEVCON

Kontrolery wiréw LEVCON sa swoistym potaczeniem skrzydet pasmowych z klapami wiro-
wymi. Mozna w nich réwniez dostrzec pewna analogie do canardéw, czyli usterzenia wysokosci
w uktadzie aerodynamicznym kaczki. W latach 70. nastapil znaczacy rozwdj skrzydet pasmo-
wych (LERX), ktére zostaly zastosowane w wiekszosci samolotéw mysliwskich, takich jak F-16,
F/A-18, Su-27 czy MiG-29. W skrzydlach pasmowych generacja wiréw zalezy gléwnie od kata na-
tarcia samolotu, dlatego tez ich skutecznos$¢ wzrasta przy wysokich katach natarcia. Natomiast
w przypadku LEVCON dodatkowo mozna sterowaé¢ wirami poprzez wychylanie mechanizmu,
co poszerza uzyteczny zakres katow natarcia, w ktérym mozliwe jest manipulowanie nosnoscia
Wirows.

Rys. 4. Skrzydla pasmowe samolotéw (a) F-16, (b) MiG-29 (¢) F/A-18 (d) Su-35S (wer. roz. Su-27)
[15-18]

Rozwéj LEVCON byt rowniez wynikiem koncepcji klap wirowych i klap wierzchotkowych,
nazywanych czasami klapami szczytowymi, opracowanych przez dr Dhanvada Rao miedzy 1978
a 1983 rokiem. Rao zaproponowat kilka koncepcji klapy wirowej, ktére obejmowaly koncepcje
z zawiasem oraz wychylane z dolnej powierzchni skrzydla [19]. Druga koncepcja byly klapy
wierzchotkowe, ktore obejmowaly czesé wierzchotkowa skrzydla delta [20]. W zaleznosci od kie-
runku wychylenia (w gore lub w dét), klapy te mogly generowaé dodatnia lub ujemna site no$na
oraz moment pochylajacy. Byly one takze w pelni kontrolowalne niezaleznie od kata natarcia,
co byto kluczowe dla ich efektywnosci.
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Rys. 5. Koncepcje Rao dotyczace dolnych klap wirowych oraz klap wierzchotkowych [19, 20]

Klapy wirowe sa umiejscowione fizycznie blizej konwencjonalnych klap przednich, czyli na
krawedzi natarcia skrzydta delta. Moga by¢ wychylane symetrycznie lub asymetrycznie, ale
w zaleznosci od wariantu moga wychylaé sie tylko w gore lub tylko w doét. Natomiast klapy
wierzchotkowe, kolejna koncepcja, moga dziataé tylko symetrycznie, wychylajac sie zaréwno
w gore, jak i w doél.

Gléwng réznica miedzy LEVCONami a klapami wirowymi czy szczytowymi jest wigksza
swoboda w ich wychylaniu. LEVCONy nie tylko stuza do generowania wigkszej no$noéci wiro-
wej, ale takze maja wplyw na manewrowos$¢ samolotu. Przy wychylaniu symetrycznym mozna
modyfikowa¢ moment pochylajacy, podczas gdy przy wychylaniu asymetrycznym mozna mo-
dyfikowa¢ moment przechylajacy, co pozwala na dzialanie podobne do powierzchni sterowych,
takich jak lotki czy canardy. Teoretycznie istnieje takze mozliwo$¢ wychylania réznicowego, co
pozwala zwiekszyé opér na jednym skrzydle i modyfikowaé¢ moment kierunkowy, choé¢ jest to
kwestia zalezna od konstrukcji. LEVCONy mogg by¢ réwniez wykorzystywane do trymowania
samolotu oraz do odzyskiwania kontroli nad nim po przeciagnieciu. Ich wszechstronno$é¢ w za-
kresie manipulacji sitami aerodynamicznymi czyni je istotnym elementem w zaawansowanych
konstrukcjach lotniczych.

Bezposrednie i zwiezte wnioski dotyczace LEVCON nie zostaly jeszcze sformulowane w bada-
niach publicznych. W rzeczywistosci to rozwigzanie aerodynamiczne moze mie¢ wieksze znacze-
nie w badaniach niejawnych, poniewaz obecnie jest wdrazane tylko w jednym operacyjnym typie
samolotu: rosyjskim Sukhoi Su-57. Drugim przypadkiem uzycia jest wersja morska indyjskiego
LCA Tejas, lecz ten samolot nie opuscit fazy prototypowej.

Oprécz poprawy wlasciwosci, takich jak lot z wyzszymi katami natarcia i zmniejszenie pred-
kosci przeciagniecia, LEVCONy moga réwniez oferowaé wyzsza doskonalo$é aerodynamiczng
w szerszym zakresie katéw natarcia [23], wyzsze predkosci zakretu utrzymywanego [24] oraz
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Rys. 6. (a) Sukhoi Su-57 - LEVCONy symetrycznie wychylone do dotu [21]. (b) Prototyp Navy Tejasa
ladujacy na lotniskowcu — LEVCONy symetrycznie wychylone do géry [22]

zwiekszona kontrole kierunkowa [25]. Potencjalne zastosowania LEVCON sa rozlegle, a rozwia-
zanie to ma obiecujace mozliwosci, ktére moga przyniesé réznorodne korzysci przyszlym mysliw-
com [26]. Naukowcy juz zaczeli uwzgledniaé to urzadzenie w modelach samolotéw, ktére badaja
[27-29]. Obliczeniowa mechanika plynéw (CFD) odgrywa kluczowa role w takich badaniach,
ze wzgledu na swoje zalety, takie jak nizsze koszty badan, efektywnos$é czasowa i uproszczenie
fazy prototypowej przed testami w tunelu aerodynamicznym [30,31]. Dotychczasowe badania
odnoszace sie do mechanizacji LEVCON sg prowadzone gtéwnie w osrodkach badawczych reali-
zujacych je na potrzeby sektora wojskowego, takich jak DLR (Niemiecka Agencja Kosmiczna)
[27-33] czy ONERA (Francuskie Krajowe Biuro Studiéw i Badan Aeronautycznych) [34-36].

3. Platforma do badan numerycznych — model 3D samolotu

Symulacje numeryczne wykorzystaly niestandardowsg geometrie samolotu mys$liwskiego,
opracowana na podstawie analizy poréwnawczej wybranych mysliweéw generacji 4.5 1 5 [37].
W ramach tej analizy poréwnano przeznaczenie, wymiary, mase oraz parametry lotu badanych
maszyn. Zebrane informacje przyczynily si¢ do opracowania zatozen projektowych dla niestan-
dardowego samolotu. Jednym z wynikow tego procesu byto stworzenie trojwymiarowego modelu
bezzalogowego myéliwca o nazwie FCA Phantom. Kluczowe wymagania dla projektu obejmo-
waly wysoka manewrowos¢ oraz ksztalt oddajacy w pewnym stopniu geometrie nowoczesnych
samolotéw mysliwskich. Szczegdtowe informacje dotyczace konfiguracji aerodynamicznej dostep-
ne sag w tabeli 1.

Zaprojektowany samolot FCA Phantom to bezzalogowy samolot myg$liwski/platforma do
badan mechanizmu sterowania wirami krawedziowym LEVCON. Konstrukcja jest w ukltadzie
klasycznym oraz posiada kadlub nosny, obciete skrzydlo delta, skrzydlo pasmowe (LERX), kon-
trolery wiréw krawedziowych (LEVCON) oraz plytowe usterzenia wysokosci i kierunku. Model
3D do badan CFD przedstawiony jest na rys. 7.

Przed przeprowadzeniem badan numerycznych, w strukture samolotu zostato juz zintegro-
wane skrzydlo pasmowe (LERX). Chociaz istotne ulepszenia moga by¢ osiagniete poprzez do-
danie klap przednich oraz klapolotek, niniejsze badanie skupiaja sie wylacznie na réznicach we
wspotczynnikach aerodynamicznych i cechach przeptywu wokoét skrzydta pomiedzy samolotem
wyposazonym jedynie w skrzydlo pasmowe oraz tym samym modelem samolotu wyposazonym
dodatkowo w kontrolery wirow LEVCON.

Podczas pre-processingu poprzedzajacego symulacje CFD tréjwymiarowy model zostal po-
zbawiony wszelkiej zewnetrznej awioniki, takich jak systemy wyszukiwania i §ledzenia podczer-
wieni (IRST) oraz systemy ostrzegania przed zblizajacymi sie pociskami (MAWS). Wloty po-
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Tabela 1. Uklad aerodynamiczny samolotu FCA Phantom

Nazwa ‘ Wielkosé
Uktad aerodynamiczny uktad klasyczny
Profil skrzydta NACA 64-206
Profil usterzen NACA 16-006
Ksztalt skrzydta obciete skrzydto delta, skrz. pasmowe
Mozliwa mechanizacja skrzydta klapolotki, klapy przednie
Mozliwe powierzchnie sterowe lotki, LEVCON
Usterzenie samolotu plytowe usterzenia wysokosci i kierunku
Wektorowanie ciagu tréjwymiarowe
Kat skosu krawedzi natarcia skrz. pasmowego 64°
Kat skosu krawedzi natarcia skrzydta delta 42°
Kat skosu skrzydta delta 30°
Kat $ciecia skrzydta delta 42°
Kat splywu skrzydta delta 17°
Zwichrzenie aerodynamiczne brak
Skrecenie geometryczne skrzydia delta —7°
Kat wzniosu skrzydla delta —3°
Kat zaklinowania skrzydta delta 1°
Srednia cieciwa aerodynamiczna 7,69 m
Rozpietosé ptata 13,8 m
Pole powierzchni skrzydtla delta 77,7 m?
Wydtuzenie 2,45
Zbieznos¢ skrzydta (Cy/Cp) 0,08
Dtugosé samolotu 20,28 m
Wysokosé samolotu (bez podwozia) 2,92m

Ptytowe usterzenie kierunku

Ptytowe usterzenie wysokosci

- -

- _ A
/ LERX
Obciete skrzydto delta

LEVCON

Rys. 7. Model 3D samolotu do badan numerycznych wyposazony w kontrolery wirow krawedziowych
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wietrza i dopalacze zostaly zaslepione, gdyz wplyw silnikéw nie byl brany pod uwage w sy-
mulacjach aerodynamicznych. Dodatkowo ostre krawedzie zostaly zaokraglone z bardzo malym
promieniem, aby zapewni¢ 100% pokrycie warstwy wokol calego samolotu. Podstawowe rzuty
ostatecznej sylwetki samolotu, uzyskanej w fazie przygotowania przed symulacjami CFD, zostaty
przedstawione na rys. 8.

Rys. 9. Gléwne wymiary kontrolera wirow LEVCON

4. Model numeryczny

W niniejszej pracy przeplyw zostal zamodelowany poprzez rozwiazanie réwnan Naviera-
Stokesa w stanie ustalonym i dla ptynu niescisliwego

(uV)u = —V(%) +vV2u (4.1)

oraz réwnania cigglosci wyrazonego jako

Vu=0 (4.2)
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gdzie: u — wektor wypadkowy predkosci plynu, p — gestosé¢ plynu, p — cisnienie dynamiczne,
v — lepkos¢ kinematyczna.

Aby uniknaé¢ zaklécenr w przeplywie, w réwnaniu (4.1) nie uwzgledniono terminu grawitacji
[38]. Réwnania (4.1) i (4.2) zostaly zdyskretyzowane za pomoca metody objetosci skonczonych
(FVM). Symulacje numeryczne zostaly przeprowadzone przy uzyciu OpenFOAM 8, darmowe-
go narzedzia C++ zaprojektowanego gtownie do opracowywania niestandardowych rozwiazan
numerycznych. Dodatkowo, OpenFOAM oferuje narzedzia do przetwarzania wstepnego (ang.
pre-processing) i koncowego (ang. post-processing), ktére stuza do rozwiazywania probleméw
zwiazanych z mechanika kontinuum [39]. W badaniach przeprowadzonych w niniejszej pracy
zastosowano algorytm rozwiazania SIMPLE (ang. Semi-Implicit Method for Pressure Linked
Equations) [40]. Wybrany model turbulencji to k-w SST (ang. Shear Stress Transport), po-
wszechnie uznawany za standard w przemysle [41-43], ktéry laczy zalety zaréwno modelu k-w
Wilcoxa, jak i modelu k-e, wykorzystujac tzw. funkcje mieszania (ang. blending function). For-
ma konwekcyjna réwnan dla modelu k-w SST w stanie ustalonym jest wyrazona nastepujaco
[44, 45]

V(uk) = L B*wk + V[(v + o) VE]
P ” (4.3)
V(uw) = MlP = 0 + V- [(v 4 o) V] +2(1 - F) =2 VAV
t

gdzie: k — turbulentna energia kinetyczna, w — szybkos¢ dyssypacji turbulencji, p; — lepkosé
turbulentna wiréw, v — lepko$¢ kinematyczna, vy — turbulentna lepkosc kinematyczna, oy, o, —
turbulentna liczba Prandtla odpowiednio dla k i w, P — termin produkcji, F; — funkcja mieszania.
Zmienne (3, 3%, v, oy, 0, oraz 0,9 sa stalymi i ich wartosci sa znane.
Interpretacja wynikéw z kodu OpenFOAM odbytla sie za pomoca ponizszych wyrazen [46]

Iy, Fp M

Cr = Cp= Cyy=—"—- 4.4
Arefpd Arefpd Areflrefpd ( )
oraz
prefu2 Pd
Pd=—5— pr=— (4.5)
2 p

gdzie: F, — sita nos$na, Fp — sita oporu, M — moment pochylajacy, A,.; — powierzchnia nosna,
lref — dlugos¢ charakterystyczna, pg — ciSnienie dynamiczne, py — cisnienie kinematyczne, pr.r —
gestos¢ referencyjna plynu, u — wektor wypadkowy predkosci ptynu.

Dla przypadkéw niescisliwych, réwnania (4.4) rozwiazywane sa poprzez zastosowanie ci$nie-
nia kinematycznego py [46].

5. Walidacja modelu numerycznego

Aby opracowaé niezawodny model matematyczny, konieczna jest walidacja. W tym celu prze-
prowadzono weryfikacje profilu NACA 0012. Jest to symetryczny profil o maksymalnej grubosci
wynoszacej 12% dlugosei cieciwy, zlokalizowanej w 30% dlugosci cieciwy. Przekrdj tego profilu
jest przedstawiony na rys. 10.

Szczegdtowe informacje dotyczace przypadku walidacyjnego mozna znalezé na stronie inter-
netowej NASA [47] oraz stronie internetowe]j oprogramowania OpenFOAM [48]. Model oblicze-
niowy, przygotowany zgodnie z podanymi wytycznymi, powinien zapewnia¢ wyniki zblizone do
danych eksperymentalnych. Jedyna modyfikacja w tej walidacji byto zastapienie modelu turbu-
lencji Spalart-Allmaras modelem k-w SST. Aby zminimalizowaé zalezno$¢ wynikéw 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 poblizu profilu, (c¢) rejon krawedzi natarcia, (d) reJon krawedzi sptywu

uzyto przeksztalconej siatki FAMILY II (2-D) 897x 257 NASA [49]. Graficzne przedstawienie
siatki mozna zobaczy¢ na rys. 11.

Przypadki walidacyjne symulowaly przeplyw zewnetrzny wokél dwuwymiarowej (2D) geo-
metrii profilu lotniczego w stanie ustalonym. Dane dotyczace charakterystyk przeplywu mozna
znalez¢é w tabeli 2.

Aby zaimplementowaé¢ model k-w SST, w oprogramowaniu OpenFOAM mozna zastosowaé
dwie strategie. Model z funkcja tzw. low-Re (bez funkcji $ciany), ktory jest odpowiedni dla
siatek, gdzie bezwymiarowa odlegto$é¢ od $ciany y™ < 1. Drugi model tzw. high-Re (z funkcja
$ciany) jest najbardziej odpowiedni dla siatek, gdzie y* > 30. W OpenFOAM niektére funkcje
$ciany sa kompatybilne z obiema strefami y*, ktére automatycznie przetaczaja model na podsta-
wie wartoéci yT odczytanej podczas symulacji. Siatka NASA jest zdefiniowana jako posiadajaca
yT < 1, co wskazuje, ze warunki brzegowe (BC) dla modelu low-Re powinny by¢é zaimplemen-
towane. Niemniej jednak, obie strategie zostaly poréwnane.
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Tabela 2. Wtasciwosci przeptywu dla walidacji profilu NACA 0012

‘ Nazwa ‘ Wielkosé ‘
Typ przeptywu zewnetrzny przepltyw 2D w stanie ustalonym
Rodzaj ptynu ptyn Newtonowski, jednofazowy, niescisliwy
Material powietrze o temperaturze T = 20°C
Lepko$¢ kinematyczna plynu v=2858-10"%m?/s
Liczba Reynoldsa Re = 6000000
Liczba Macha Ma = 0,15
Predkos$é dzwieku w osrodku a = 343,21 m/s
Wypadkowa predkos$é przeptywu u=51,4815m/s
Dlugo$é charakterystyczna (cieciwa) c=1m

Dla wlotu i wylotu zaleca sie uzycie warunkéw brzegowych dla przeptywu swobodnego (fre-
estream), ktére maja dwie rézne mozliwosci. Gdy przeptyw na granicy opuszcza domene, stosuje
sie warunek zerowego gradientu (zeroGradient). W przeciwnym przypadku przypisuje sie usta-
long predkosé (tzw. fixedValue), a kierunek przeplywu zalezy od wartosci wejsciowych. Warunki
brzegowe dla walidacji profilu NACA 0012 znajduja si¢ w tabeli 3.

Tabela 3. Warunki brzegowe dla walidacji profilu NACA 0012

| BC | u[m/s | p?/s%] | vy [m?/s] | Kk [m?/s%] | w [1/8] ‘
ou __ dp __ ok __ Ow __
Wilot/ u_g =0 ] ien ] =0 &
wylot | Au=[uz,u,] | Ap=0 Ak =0,0011 AN w=964
Sciany
boczne empty empty empty empty empty
Profil uw=0 P =0 | 1,,,=0 kwar =0 | wian = 7+ 101

Sktadowe predkosci u,, u, sa obliczane na podstawie wielkosci predkosci oraz kata natar-
cia . Réwnania dla k, w, wyay sa zaczerpniete z przewodnika uzytkownika OpenFOAM [45]
i przedstawione ponizej

[Ug, Uy] = [ucos o, usin o] k= %(u[)2 (5.1)

oraz

k0.5 6

w = m Wwall = ﬁ1—y2 (52)
m

gdzie: I —intensywnos¢ turbulencji, u — predko$é¢ ptynu, L — odniesienie skali dtugosci, v — lepko$é
kinematyczna, y — odlegto$¢ normalna do $ciany, C,,, 81 — stale.

Wartosci wspotczynnika oporu obliczane za pomoca modeli RANS sg zazwyczaj wyzsze niz
te mierzone w tunelach aerodynamicznych, poniewaz te modele zaktadaja turbulentna warstwe
przyscienng na calej powierzchni profilu aerodynamicznego. Jednakze w rzeczywisto$ci warstwa
przyscienna zaczyna sie jako laminarna w przedniej czesci profilu, aby pézniej przechodzi w stan
turbulentny. Poniewaz tarcie przyScienne w warstwie laminarnej jest nizsze niz w warstwie tur-
bulentnej, wartosci oporu mierzone w tunelach aerodynamicznych sa zazwyczaj nizsze niz te
uzyskiwane w symulacjach CFD.

Aby rozwiazaé ten problem, do krawedzi natarcia profilu czesto przymocowuje sie drut, kté-
ry powoduje, ze warstwa przyscienna staje si¢ turbulentna od samego poczatku. Eksperymenty
przeprowadzone w ten sposob zazwyczaj daja wyniki lepiej dopasowane do symulacji numerycz-
nych [50]. W zwiazku z tym w niniejszym badaniu wyniki numeryczne poréwnano z danymi
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eksperymentalnymi uzyskanymi przy uzyciu drutu z badan Ladsona [51], a oba zestawy danych

przedstawiono na rys. 12.

Cp, - 5 Cp,
203 ¢  k-omega SST high Re WF 2,0 3 ¢ k-omega SST high Re WF
«++ebeee+ k-omega_SST no_WF +++ohe-++ k-omega SST no WF
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Rys. 12. Wyniki obliczen numerycznych dla profilu NACA 0012

6. Siatka numeryczna oraz warunki brzegowe

W niniejszym badaniu geometrie zostaly siatkowane za pomoca snappyHexMesh, wysokiej
jakosci narzedzia do generowania siatek numerycznych, dostepnego w pakiecie OpenFOAM.
Narzedzie to generuje tréjwymiarowe siatki o przewadze elementéw prostopadloéciennych na
podstawie triangulowanych geometrii powierzchniowych w formacie STL. W celu weryfikacji
wynikéw przeprowadzono badanie niezalezno$ci siatki obejmujace zestaw trzech siatek. Badanie
to ustalito baze poréwnawcza dla charakterystyk aerodynamicznych mysliwca bez kontroleréw
wirow. Utworzono trzy siatki: siatke zgrubna, srednia oraz gesta. Siatka zgrubna oraz $rednia
posiadaly te same komponenty domeny, natomiast siatka gesta posiadala wieksza stozkows do-
mene wewnetrzng w cieniu aerodynamicznym w kierunku wylotu, co pokazano na rys. 13. Ze
wzgledu na symetryczna geometrie siatke stworzono dla polowy domeny.

Dhugosé samolotu oznaczona jako ¢ zostala podana w tabeli 2. Catkowite wymiary domeny
byly nastepujace: 10c¢ przed, w kierunku bocznym, nad i pod modelem oraz 20c¢ za modelem.
Ostatecznie daje to wymiary 30c wzdluz osi z, 20c wzdtuz osi y i 10c wzdtuz osi z, poniewaz
z powodu warunku brzegowego symetrii siatka byta wykonana dla potowy samolotu. Centralny
punkt siatki o wspdlrzednych (x,y, z) = (0,0,0) reprezentuje oszacowany $rodek aerodynamicz-
ny samolotu. Obracajaca sie strefa komdrek miata Srednice 1,5¢, aby pomiedci¢ strefy zageszcze-
nia komérek wokét samolotu oraz zapewnié¢ odpowiednie rozszerzanie warstw przysciennych bez
znieksztalconych komérek. Srednica domeny obejmujacej cien aerodynamiczny zostala okre-
Slona na 2,25¢ dla siatki zgrubnej i Sredniej, natomiast dla siatki gestej rozszerza sie do 5c
w kierunku wylotu domeny. Wartosci $rednic obszaru zageszczenia komoérek w cieniu aerodyna-
micznym zostaly wybrane po zbadaniu profilu wyptywu w fazie testowania. Ksztalt stozkowy

zostal zaprojektowany na scenariusze bardzo wysokich katéw natarcia a > 60°, chociaz nie byl
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I><—obracana strefa komorek

Rzadka / $rednia siatka

20c
AMI: Interfejs siatki obracanej (Arbitrary Mesh Interface)

DO: Domena obliczeniowa

CA: Zageszczenie komorek w cieniu aerodynamicznym
SA:  Srodek aerodynamiczny

(5 Dtugosc samolotu

Doktadna siatka
Wiot

Rys. 13. Domena obliczeniowa oraz warunki brzegowe do badan CFD modelu samolotu

intensywnie wykorzystywany z powodu wcze$niejszego wystepowania przeciggniecia. Mniejsze
dtugosci zostaly wybrane dla osi y i z, poniewaz kierunek naplywu nie zmienia si¢ pomiedzy
przypadkami, tj. kat natarcia jest uzyskiwany poprzez obracanie wewnetrznej strefy komorek
zawierajacej model samolotu. Oznacza to, ze ogdlny przeplyw gléwnie podaza wzdtuz osi z,
az dotrze do modelu samolotu. Dtugosci w kierunkach y i z zostaly wybrane, aby uwzgledni¢
odchylenie przeptywu i turbulentne zachowanie wprowadzone przez samolot. Eliptyczny ksztaltt
domeny oraz cylindryczny ksztalt domeny cienia aerodynamicznego okazaly si¢ wystarczajace
do uchwycenia przeptywu, nawet przy wysokich katach natarcia.

Boczne rzuty siatek numerycznych zostaty przedstawione na rys. 14-16.

(2) (b)

Rzadka / srednia siatka Gesta siatka

Kom. podst. 1em Kom. podstw. Lem
Kom. poz.2 04m N Kom, poz. 2 04m O\
Kom. poz. 3 02my Kom. poz. 3 0.2m s

Rys. 14. Poziomy komorek dla siatki (a) zgrubnej/$redniej oraz (b) gestej
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(a) (b)

Rzadka siatka Srednia / gesta siatka
Kom. poz.3 02m Kom. poz. 3
Kom. poz. 4 01m. Kom. poz. 4

YAV EN RY AN ANAY

Rys. 15. Poziomy komdrek wewnatrz interfejsu AMI dla siatki (a) zgrubnej oraz (b) $redniej/gestej

Rys. 16. Warstwy przyécienne w sekcji dziobowej dla siatki (a) zgrubnej, (b) $redniej oraz (c) gestej

Ze wzgledu na znaczng liczbe Reynoldsa w symulacjach Re = 9,25 - 107, wszystkie siatki
uwzglednialy podejscie logarytmicznego prawa z dynamicznym traktowaniem Scian oraz bezwy-
miarowa odleglodcig od $ciany y™ ~ 50. Podczas gdy siatki w tym badaniu wymagaly 42-82 mi-
lionéw komorek, siatki z y+ wynoszacym okoto 1 wymagalyby ponad 500 milionéw komérek przy
minimalnej liczbie warstw i stref zageszczen komérek. Aby w pelni rozwigzaé warstwe przyscien-
na, wymagania dotyczace pamieci do tworzenia siatek rosna wyktadniczo, co oznacza, ze badania
te wymagalyby solidnych platform obliczeniowych o wysokiej wydajnosci (HPC) z terabajtami
pamieci RAM, a nawet wtedy czasy obliczen bylyby znacznie dluzsze niz te osiggniete tutaj.
Takie podejscie byto poza zasiegiem, dlatego wdrozono podejécie log-law. Szczegdtowe dane do-
tyczace jakosci siatek znajduja sie w tabeli 4. Dane dotyczace charakterystyk przeplywu mozna
znalez¢é w tabeli 5.

Tabela 4. Wielkoéci charakterystyczne siatek numerycznych dla symulacji przeptywu wokot
modelu samolotu

‘ Parametr ‘ Siatka zgrubna ‘ Siatka érednia ‘ Siatka gesta
Liczba warstw n=>=, n =10 n =15
Wspélezynnik ekspansji warstw Ay=1.3 Ay =12 Ay =1.1
Wysokosé pierwszej warstwy y=6,06-10""m | y=6,06-10"*m | y =5,92-10"*m
Ilog¢ komorek ~ 42300000 ~ 58500 000 ~ 82300000

Aby zaimplementowaé¢ model k-w SST w tym przypadku, konieczne jest zastosowanie po-
dejécia dla wysokich liczb Reynoldsa, ktére jest odpowiednie dla siatek z y* > 50. Wartosci
inicjalizacyjne dla k i w zostaly obliczone za pomoca réwnan (13)—(15) [50]. Warunki brzegowe
dla wszystkich symulacji znajduja sie w tabeli 6.
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Tabela 5. Wlasciwosci przeptywu dla symulacji przeptywu wokét modelu samolotu
Wielkosé |

zewnetrzny przepltyw 2D w stanie ustalonym

‘ Nazwa ‘

Typ przeptywu

Rodzaj ptynu

Material

Lepko$¢ kinematyczna plynu
Liczba Reynoldsa

ptyn Newtonowski, jednofazowy, niescisliwy

atmosfera wzorcowa o temperaturze T' = 15°C
v=1461-10""m?/s
Re = 92500000

Liczba Macha Ma = 0,2
Predkos$é dzwieku w osrodku a = 343,21 m/s
Wypadkowa predkos$é przeptywu u=66,6m/s
Dlugosé charakterystyczna (samolot) c=20,28m

Tabela 6. Warunki brzegowe dla symulacji przeptywu wokét modelu samolotu

| BC | um/s] [pm?/s°]| vy [m?/s] | k[m?/s°] | w[l/s] |
Wlot u, =66,6 | 22=0 | model k-w| k=0067 | w=351
1 g_u =0 1 % =0 ?)_w =0
n = - n n
Wylot 1o 6,6 | PO | model w0 0067 [ Aw =351
Sciana .
warunek symetrii
boczna
Interfejs .
AMI warunek cykliczny
Samolot u=0 % =0 funkcja $cianki

Kryterium zbieznoéci wykorzystywato kontrole rezyduéw dla predkodci ug|u,|u, < 11078,
ci$nienia kinematycznego p < 1-107% oraz turbulentnej energii kinetycznej i wspétczynnika
rozpraszania k|w| < 1-1075. Oznaczalo to, ze symulacje automatycznie zatrzymywaty sie, gdy
kryteria rezyduéw osiagnely okreslony prog. Jesli te kryteria nie zostaly spelnione, ustawiono
dodatkowe kryterium zbieznosci na calkowita liczbe iteracji n = 4000. Zbiezno$¢ zazwyczaj
osiggano w przedziale od n = 1500 do 3300 iteracji.

7. Wyniki badan

Pomimo znacznych réznic w liczbie komoérek miedzy poszczegdlnymi siatkami, wyniki z ba-
dania niezaleznosci siatki wykazaly wysoka zgodnoéé, co potwierdza niezalezno$é symulacji od
konkretnego rodzaju siatki. Szczegdtowe rezultaty zostaly przedstawione na rys. 17.

Srednie odchylenie wspélezynnika sily nognej i oporu pomiedzy siatkami wyniosto 0,4%,
a maksymalne pojedyncze odchylenie osiggneto 1,7%.

Na rys. 18 przedstawiono wyniki dla wychylen LEVCON o & = (10,20, 30)°, ktore zostaly
poréwnane z wynikami éredniej siatki dla samolotu z LERX, poniewaz w tych przypadkach uzyto
tych samych ustawien generowania siatki.

Krytyczny kat natarcia dla samolotu wyposazonego w skrzydlo pasmowe (LERX) wynosit
okoto a = 33°. Samolot osiagnal maksymalna doskonalo$é aerodynamiczna L/D = 12,3 dla
a = 5°. Jednak ta warto$¢ bedzie stopniowo male¢ wraz z dodatkiem urzadzen zwiekszajacych
site nosna i wiry, takich jak kontrolery wiréw krawedzi natarcia oraz klapy przednie i tylne.

LEVCON znaczaco zwiekszyt sile nosna w wyzszym zakresie katéw natarcia przy niewielkim
koszcie zwiekszenia ogdlnego oporu. Jednakze, w zakresie a = 0°-10° nie wykazal duzej poprawy
w poréownaniu do samolotu z LERX. W zakresie o = 10°-40° sila nosna generowana przez samo-
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Rys. 17. Wyniki badan niezaleznosci siatki wspdlczynnika (a) sily nosnej Cp (), (b) sity oporu Cp(«)

oraz (c) doskonatosé¢ aerodynamiczna Cr,/Cp ()

lot z LEVCON znaczaco wzrosta, osiggajac przyrosty do AL = 3650 kgf. Samolot z LEVCON
generowal wiecej oporu niz sily noénej w nizszym zakresie katow natarcia «, ale jednoczesnie
generowal wiecej sity nosnej niz oporu w wyzszym zakresie katéw natarcia a. Ta charaktery-
styka jest korzystna w przypadku wysoce manewrowych samolotow mysliwskich, ktére czesciej

operuja w wyzszym zakresie « niz tradycyjne typy samolotéw.
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Rys. 18. Poréwnanie wynikéw dla konfiguracji modelu samolotu z LERX oraz LEVCON:
(a) wspolcezynnika sity nosnej Cr (), (b) wspdlezynnika sity oporu Cp(«) oraz (c¢) doskonatosé
aerodynamiczna Cp,/Cp(«)

W ramach wykonanych badan przyjrzano sie réwniez wzorcom przeplywu wokét samolotu.
Szczegdlnie interesujacy jest zakres a = 20°-35°. Na rys. 19 przedstawiono wizualizacje przepty-
wu wokoét prawego skrzydla samolotu oraz rozklady cisnienia na lewym skrzydle samolotu dla
kata natarcia a = 20°, a na rys. 20 dla kata natarcia o = 25°.

Po dodaniu kontrolera wiréw do geometrii samolotu, przeplyw wirowy staje sie znacznie
bardziej widoczny w poréwnaniu do konfiguracji z LERX. W kazdym scenariuszu wychylen
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180 17000 -14000 -12000 -10000 -8000 -6000 -4000 -2000 0 2300
- [ B

Rys. 19. Wizualizacje przeplywu dla kata natarcia o = 20° (a) samolotu z LERX oraz samolotu
z kontrolerem wiréw LEVCON oraz wychylonym o (b) ¢ = 10°, (c) ¢ = 20°, (d) ¢ = 30°

zazwyczaj tworzyly sie dwa gléwne wiry. Glowny wir tworzony jest przez krawedz natarcia
LEVCON i w poréwnaniu do wiru LERX jest znacznie bardziej skoncentrowany i rozciaga sie
dalej od krawedzi natarcia, jak zaobserwowano na rys. 19 i 20. Drugorzedny wir powstaje z powo-
du silnie nachylonej krawedzi taczacej LEVCON z gltéwnym skrzydtem. Jest czesciowo zasilany
przez gléwny wir, ale znaczna cze$¢ przeptywu powietrza dostarczana jest spod urzadzenia, za-
silajac przeptyw wirowy. W niektorych scenariuszach, gtowny wir jest zasilany przez trzeci wir
tworzacy sie w szczelinie pomiedzy wewnetrzna krawedzia urzadzenia a kadtubem. Podsumowu-
jac, kontroler wirow wprowadzit istotng zmiane, a przeplyw wirowy na rys. 19 i 20 wskazuje,
ze wytworzone wiry znaczaco poprawiaja profil predkoéci w okolicy zewnetrznej czesci skrzy-
dta. Ta poprawa sugeruje, ze separacja zostala w duzej mierze wyeliminowana. Ponadto, dzigki
zastosowaniu kontrolera wiréw osiggnieto bardziej ptaski profil przeciagniecia, a krytyczny kat
natarcia zostal przesuniety z a = 33° do a = 35°, co réwniez jest pozadanym rezultatem. Przy
a = 20°,25° kat wychylenia @ = 10° zapewnia najwicksza site no$na wérdd rozwazanych kon-
figuracji wychylen. Moze to by¢ szczegdlnie przypisane zjawisku przeplywu trzeciego wiru do
gltownego wiru. Drugim najlepszym wychyleniem przy o = 20°, 25° jest & = 20°, ktére zapewnia
znacznie mniejsza site nosna niz wychylenie ¢ = 10°.
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Rys. 20. Wizualizacje przeplywu dla kata natarcia o = 25° (a) samolotu z LERX oraz samolotu
z kontrolerem wiréw LEVCON oraz wychylonym o (b) ¢ = 10°, (c) ¢ = 20°, (d) ¢ = 30°

Struktury wirowe generowane przez kontrolery wychylone pod katem @ = 10° i @ = 20° sa
do siebie zblizone, lecz gléwny wir wydaje sie bardziej skoncentrowany w przypadku wychylenia
@ = 10°, co jest szczegdlnie widoczne w rozktadzie cisnienia na rys. 19c i 20c. W przypadku
wychylenia @ = 20°, drugi wir rozpada sie nieco wczesniej niz w konfiguracji @ = 10°. Pomimo
ze gltowny wir wyglada na bardziej skoncentrowany, rozktad predkosci w rejonie koncowki skrzy-
dla wydaje sie gorszy ze wzgledu na trajektorie drugiego wiru, ktéry odbiega zbyt daleko od
powierzchni skrzydta, co skutkuje nieco gorszym przeptywem w tym obszarze, jak zaobserwowa-
no na rys. 19b,c i 20b,c. Zaskakujacym jest fakt, ze LEVCON o wychyleniu @ = 30° zapewnit
najgorsze wyniki dla katéw natarcia a = 20°,25°. Przeptyw wirowy ma podobng prezencje jak
w dwbch poprzednich scenariuszach, lecz wieksze wychylenie kontrolera formuje wiry w taki
sposéb, ze ich trajektoria odbiega zbyt daleko od powierzchni skrzydta, co dziata niekorzystnie
na nos$nos¢ wirowa na skrzydle zasadniczym. Prowadzi to do sytuacji, w ktorej efekt ,zasysania”
przyspieszonych strug powietrza pod wir dziata w sposéb niewystarczajacy na goérnej powierzch-
ni skrzydta. To zjawisko w znaczny sposob pogarsza zapobieganiu separacji w poblizu koncéwki
skrzydta. Prowadzi to do istotnego wniosku dotyczacego optymalnego kata wychylenia kontro-
lera wiréw, a mianowicie musi by¢ on dobrany w taki sposob, aby w danej sytuacji zbytnio nie
odchyla¢ wirow od gérnej powierzchni skrzydta.
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Na rys. 21 i 22 przedstawiono rozktad liczby Macha dla analizowanych konfiguracji.
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Rys. 21. Rozklad liczby Macha dla kata natarcia o = 20° wzdluz (a) samolotu z LERX oraz samolotu
z kontrolerem wiréw LEVCON wychylonym o (b) ¢ = 10°, (¢) ¢ = 20°, (d) ¢ = 30°

Poprzez analize rozktadéw liczby Macha w dziewieciu wybranych przekrojach wzdtuz roz-
pietosci skrzydia zaréwno dla konfiguracji z LERX, jak i LEVCON, wychylonych pod katami
@ = 10°,20°,30°, mozna wyraznie rozrozni¢ jak zastosowanie kontrolera wiréw wplywa na prze-
plyw wirowy oraz charakter przeplywu na gérnej powierzchni skrzydta.

Jak przedstawiono na rys. 21 i 22, dodanie LEVCON poprawia przeplyw wirowy na gor-
nej powierzchni skrzydta delta do pewnego stopnia. Indukowane wiry krawedziowe poprawiaja
przeptyw wzdtuz rozpietosci skrzydla, opdzniajac separacje. Dla katéw natarcia a = 20°,25°,
wychylenie LEVCON o @ = 10° okazuje si¢ najbardziej efektywne pod wzgledem wzmacnia-
nia przeplywu wirowego nad skrzydtem delta, co jest widoczne na rys. 21b i 22b. Wychylenie
@ = 20° zachowuje si¢ podobnie do @ = 10°, lecz ostabia wir na skrzydle delta kosztem wzmoc-
nienia wiru na sekcji przykadtubowej (rys. 21c i 22c). Najwieksze wychylenie o wartosci ¢ = 30°
nie przynosi znaczacych korzyéci w poréwnaniu do dwoéch ww. konfiguracji, jak pokazano na
rys. 21d i 22d. Ta konfiguracja ma najstabsze zdolnoéci opézniania oderwania przy o = 20°, 25°.
Pomimo tych réznic miedzy konfiguracjami, koncéwka skrzydta delta nadal doswiadcza zjawiska
oderwania. Samolot uzyty w tym badaniu posiadal zwichrzenie geometryczne o maksymalnej
wartosci —7° na koncowce skrzydla. Jednak metoda ta okazata sie nieskuteczna w przeciwdzia-
taniu oderwaniu na koncowkach skrzydta, wskazujac na potrzebe dodatkowych urzadzen, takich
jak klapy przednie, do rozwiazania niekorzystnego przeplywu w rejonie koncéwek skrzydia.
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Rys. 22. Rozklad liczby Macha dla kata natarcia o = 25° wzdluz (a) samolotu z LERX oraz samolotu
z kontrolerem wiréw LEVCON wychylonym o (b) ¢ = 10°, (c) ¢ = 20°, (d) ¢ = 30°

8. Wohnioski i rekomendacje do dalszych badan

Wprowadzenie kontrolera wiréw (LEVCON) do geometrii badanego samolotu mysliwskiego
przyniosto znaczng poprawe w generowaniu sily nosnej i opdznianiu separacji za pomoca roz-
budowanego przepltywu wirowego. Dzieki symulacjom wykonanym przy pomocy obliczeniowej
dynamiki ptynéw (CFD) mozliwe bylo zbadanie réznych katéw wychylenia kontrolera wiréw, co
pozwolito na lepsze zrozumienie ich wplywu na przeplyw wokdél geometrii samolotu oraz jego
charakterystyki aerodynamiczne. Na podstawie otrzymanych wynikéw wyciagnieto nastepujace
wnioski odnosnie kontrolera wiréw LEVCON:

e zapewnil pozytywny wplyw nie tylko na optyw przykadtubowej sekcji skrzydta, ale réwniez

na oplyw wzdtuz rozpietosci skrzydta delta,

e zapewnil znaczny przyrost sily nosnej w wyzszym zakresie katéw natarcia o o Srednio

0 8,5%-10% w zakresie o = 20°-40°, a maksymalny wzrost wyniést 19,4%,

e opd6znil przeciagniecie o dodatkowe 2 stopnie, a charakterystyka przeciagniecia ulegla wy-

plaszczeniu,

e wplynal negatywnie na zakres o = 0°-15° w poréwnaniu z samolotem wyposazonym jedy-

nie w LERX, produkujac srednio 3,5%-6% wiecej oporu czolowego (maksymalny wzrost
0 13,3%), gdzie sredni wzrost sily nosnej w tym zakresie wyniést ponizej 1%,
e obnizyt doskonalosé aerodynamiczna w zakresie av = 0°-15°.
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Na podstawie przeprowadzonych badan oraz analizy wynikow wyciagnieto nastepujace ogoélne
wnioski dotyczace metodyki badan:

zaproponowana geometria skrzydta pasmowego nie byta optymalna; nalezatoby zastosowaé
wiekszy skos, smuklejszy profil, ostrzejsza krawedz [52, 53],

optymalny ksztalt LEVCON wymaga odrebnych studiéw optymalizacyjnych np. za pomo-
ca sieci neuronowych i uczenia maszynowego,

wiry krawedziowe osiagaja predkosci ponad 3 razy wyzsze od zadanej predkosci przeptywu
co przektada sie na lokalna liczbe Macha Ma > 0,5; rzutuje to na potrzebe stosowania
solveréw Scisliwych,

badania numeryczne z wysokimi liczbami Reynoldsa sa realnie osiagalne jedynie przy uzy-
ciu logarytmicznego prawa $ciany; dla identycznych warunkéw przeplywu siatki y™ = 1
wymagaltyby minimalnie ponad 0,5 mld komérek i klastréow HPC,

mechanizacja LEVCON zostata zbadana w konfiguracjach stacjonarnych, a jest to urzadze-
nie dynamiczne; badania niestacjonarne CFD przy tej skali problemu sa nierealne z punktu
widzenia zasobéw i czasu,

zbadanie dynamicznej pracy jest realne jedynie w tunelu; wychylenie kontroleréw mogtoby
by¢ realizowane np. za pomoca mikro silnikéw krokowych,

przeplywy wirowe w samolotach myg$liwskich sg bardzo skomplikowane; ma na nie wplyw
smuklos¢ i skos skrzydta, ostroéé krawedzi, konfiguracja aerodynamiczna i wiele innych
zmiennych [52, 53],

metody CFD RANS pozwalaja jedynie na czeSciowe zbadanie tego typu probleméw.

Jako weryfikacja wynikow badan CFD, przeprowadzone zostana badania eksperymentalne
w tunelu hydrodynamicznym. Badania tunelowe zostana glownie wykorzystane do wizualizacji
i walidacji przeplywu wirowego, poniewaz struktury wirowe i ich trajektoria sa w znacznym
stopniu niezalezne od liczby Reynoldsa, co umozliwia poréwnanie miedzy tymi dwoma meto-
dami badawczymi. Modele samolotu do badan w tunelu hydrodynamicznym zostana 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.



