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W artykule oméwiono szereg metod ladowania bezzalogowych statkéw powietrznych (BSP)
oraz mozliwos¢ zastosowania w BSP profili o zmiennej strzalce ugiecia, w celu poprawy ich
osiagow aerodynamicznych oraz zmniejszenia ryzyka uszkodzen platowca podczas ladowania
bez podwozia. Przedstawiono analize mozliwosci zastosowania skrzydla o zmiennej strzalce
ugiecia profilu do bezzalogowych statkéw powietrznych (BSP) klasy mikro. Oméwiono réw-
niez wyniki przeprowadzonych wstepnych badan eksperymentalnych i numerycznych sze$ciu
profili o réznym wychyleniu krawedzi sptywu. Badania eksperymentalne zostaly przepro-
wadzone w tunelu hydrodynamicznym z wykorzystaniem metody PIV (ang. Particle Image
Velocimetry) do wyznaczenia predkosci ptynu w warstwie przyéciennej badanych profili.
Symulacje numeryczne z wykorzystaniem oprogramowania OpenFOAM zostaly przeprowa-
dzone w celu poréwnania rozktadu predkosci i wstepnego wyznaczenia wspotczynnikow sit
aerodynamicznych. Analiza wynikéw badan pokazuje, ze profile o zmiennej strzalce ugiecia
przy mniejszych wychyleniach poprawiaja wlasnoéci aerodynamiczne profilu, a przy wiek-
szych maja mozliwos¢ generowania wysokich wartosci oporu, co moze przyczynié¢ si¢ do
zmniejszenia dlugosci fazy przyziemienia i potencjalnie zmniejszy¢ ryzyko uszkodzenia bez-
zatogowego statku powietrznego podczas ladowania.

Stowa kluczowe: profile o zmiennej strzalce ugiecia, Particle Image Velocimetry (PIV), obli-
czenia numeryczne (CFD), bezzalogowe statki powietrzne (BSP)
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1. Wstep

Profile o zmiennej strzatce ugiecia sa jednym z tematéw podejmowanych w lotnictwie komu-
nikacyjnym ze wzgledu na swoje unikalne mozliwosci dostosowywania ksztattu i ugiecia profilu
do aktualnej fazy lotu, a takze do aktualnego rozkladu obciazen wystepujacych na skrzydle [1].
Koncepcja skrzydel o zmiennej strzalce ugiecia jest znany od poczatkéw lotnictwa, jednak roz-
wéj materialéw na przestrzeni ostatnich lat [2] spowodowal ponowne zainteresowanie badaczy
tym tematem i pojawienie sie réznych rozwigzan technicznych dla skrzydel o zmiennej strzalce
ugiecia [3-5]. Réwnolegle do tworzenia nowych rozwiazan technicznych prowadzone sa badania
aerodynamiczne na wysokich i niskich liczbach Reynoldsa. Udowodniono, ze inteligentne skrzy-
dla ze zmienna strzalka ugiecia poprawiaja osiagi aerodynamiczne samolotéw [6, 7]. Majid i Jo
[8] w swojej pracy opublikowali wyniki badan przeprowadzonych na niskiej liczbie Reynoldsa.
Uzyskali oni 18,7% wzrost doskonalosci dla skrzydla o zmiennej strzalce ugiecia, w poréwnaniu
do skrzydla z konwencjonalna mechanizacja. Zastosowania praktyczne dla zatogowych statkow
powietrznych badata NASA w projektach z wykorzystaniem samolotu komercyjnego [9, 10].

Jednak temat skrzydel zmiennoksztaltnych wykracza poza samoloty zalogowe. Jedna z naj-
prezniej rozwijanych galezi lotnictwa sa obecnie bezzalogowe statki powietrzne (BSP) zaréwno
dla zastosowan wojskowych, jak i cywilnych. BSP moga zapewni¢ wsparcie dla stuzb i wojska
w ograniczonym lub niebezpiecznym dla cztowieka obszarze dziatan [11]. Mozliwosci ich zastoso-
wania sa szerokie, rowniez w sektorze cywilnym. BSP moga by¢ wykorzystywane do patrolowania
lasow, tworzenia map fotogrametrycznych, fotografii, dostarczania produktow, obserwacji plo-
néw, sprawdzania infrastruktury punktowo-liniowej, etc. [12]. Jednym z kluczowych zagadnien
jest rozwdj aerodynamiki BSP w celu zapewnienia wigkszej sity nosnej, wigkszego zasiegu, ale
w szczegblnosei mozliwosci odzyskiwania statku powietrznego bez podworzia [13]. Obecnie sto-
sowane metody ladowania BSP sa obarczone ryzykiem uszkodzenia statku powietrznego [14].
Michalska i inni [15] w swojej pracy opublikowali wyniki badan, z ktérych wynika, ze 63% BSP
doznaje uszkodzen w trakcie eksploatacji, z czego 72% w trakcie lotu, z naciskiem na faze lado-
wania. Najczesciej uszkadzanymi elementami sa winglety (59%) i kamery obserwacyjne (33%).
W tym miejscu nalezatoby sie odnies¢ do najczedciej wykorzystywanych metod ladowania BSP.
Postanowiono skupié¢ si¢ na metodach ladowania BSP bez podwozia, jako ze z definicji sa one
obarczone najwyzszym ryzykiem uszkodzenia statku powietrznego podczas ladowania, szczegdl-
nie w terenie przygodnym.

Jedna z najpopularniejszych metod ladowania BSP bez podwozia jest ladowanie na brzuchu.
Przykladami takiego rozwiazania moga by¢ statki powietrzne firmy Delair [16-18], jak réwniez
polski Warmate [19] czy FlyEye [20, 21| produkowane przez WB Group. FlyEye dodatkowo
prezentuje przyktad BSP z problemem uszkodzen glowicy obserwacyjnej. Jest ona zamontowa-
na zwykle pod kadtubem, co zapewnia lepsze mozliwosci obserwacyjne, jednak stwarza problem
w trakcie ladowania. W przypadku FlyEye zastosowano odczepiana glowice obserwacyjna, kté-
ra jest zrzucana na spadochronie przed ladowaniem, a statek powietrzny laduje na brzuchu
[22]. W przypadku BSP wyposazonych we wrazliwa elektronike istnieje ryzyko uszkodzenia jej
w trakcie ladowania na duzej predkosci (jak to jest obecnie wykonywane) nie tylko samego statku
powietrznego, ale rowniez zamontowanego modutu. Rozwiazania takie jak w przypadku FlyEye
umozliwiaja zmniejszenie tego ryzyka, jednak nie wykluczaja go catkowicie. Interesujace roz-
wiazanie zaprezentowala firma Flyfocus w swoim Polarisie [23]. Statek powietrzny ma glowice
obserwacyjna zamontowang pod kadtubem, dodatkowo posiada usterzenie motylkowe skiero-
wane w dot. Podczas podejscia do ladowania BSP wykonuje manewr pét beczki, a nastepnie
laduje na plecach. Dodatkowo do zmniejszenia predkosci podejscia uzywany jest cigg wsteczny
i zwiekszenie kata szybowania.

Kolejnym rozwigzaniem technicznym jest ladowanie BSP w siatce. W tym przypadku sto-
sowanych jest wiele zazebiajacych sie rozwiazan. Pierwszym typem ladowania w siatce jest kla-
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syczne odzyskiwanie BSP poprzez siatke rozpieta pomiedzy dwoma pylonami [24]. Rozwiazanie
to ma zastosowanie glownie na okretach, a przykladem moze byé BSP Pioneer i praca Hon-
gyu Nie i innych [25], ktérzy badali te metode ladowania na lodzi. Ladowanie w siatce stwarza
jednak pewne problemy logistyczne na ladzie, zwlaszcza w trudnym terenie, gdzie nalezatoby
dowiez¢ pylony i przygotowaé stanowisko do odzyskiwania BSP. Kolejnym problemem tej me-
tody sa warunki atmosferyczne. Jak przedstawiono w pracy Jouvet i innych [26], silne porywy
wiatru, a takze boczny wiatr moga skutecznie uniemozliwi¢ automatyczne podejécie BSP do
wyznaczonego punktu, tak aby zostal bezpiecznie odzyskany poprzez siatke. W takim przypad-
ku problematyczna jest zmiana orientacji siatki i kierunku podejscia BSP do ladowania. Innymi
wariacjami ladowania w siatce moga by¢ ladowanie w siatce na poruszajacym sie¢ samochodzie
[27], czy ladowanie w wézku z siatka na torze [28].

Rozwiazaniem, od ktérego obecnie powoli sie odchodzi, jest system odzyskiwania za pomo-
ca liny rozpietej na dzwigu i haka. Statek powietrzny przechwytuje line wyniesiong na pewna
wysokos¢ przez dzwig, ktora nastepnie, slizgajac sie po krawedzi natarcia w kierunku koncéwki
skrzydta, jest blokowana przez hak na koncoéwce skrzydta. Potem nastepuje faza ruchu wahadto-
wego BSP w przod i w tyl na linie [25, 29, 30]. Rozwiazanie to jest stosowane w szczegdlnosci
na okretach, z uwagi na to, ze na ladzie jest wiele bezpieczniejszych metod odzyskiwania BSP
i na ladzie za kazdym razem nalezy przetransportowaé¢ dZwig na miejsce ladowania BSP. Waria-
cja odzyskiwania za pomoca liny jest rozwiazanie przedstawione przez Mads Friis Bornebuscha
i Tor Arne Johansen [31]. Lina rozpieta pomiedzy dwoma wielowirnikowcami jest przechwyty-
wana przez hak zwisajacy na linie z BSP. BSP wytraca predko$¢ postepowa i zawisa na haku
pomiedzy wirnikowcami, nastepnie wirnikowce obnizaja putap, az do bezpiecznego odzyskania
BSP na ziemi. To rozwiazanie posiada nie tylko problemy logistyczne, ale réwniez ekonomiczne,
poniewaz istnieje potrzeba dodatkowych dwéch wirnikowcoéw, ktorych koszt rosnie wraz z masa
BSP, ktéry chcemy odzyskiwaé.

Istnieje wiele réznych metod odzyskiwania BSP za pomoca ladowania w torze. Jedna zostata
wspomniana powyzej przy omawianiu ladowania w siatce. Ladowanie w torze ma zastosowanie
glownie na okretach, przy ograniczonej przestrzeni i mozliwosci zastosowania stacjonarnych ele-
mentéw przechwytujacych, jak pylony. Istnieje kilka réznych metod przechwytywania BSP za
pomoca toru. BSP podczas podejscia moze wysuwaé hak, ktory przechwytuje line rozpieta na
mocowaniu toru, ktére znajduje sie na wysunietym w gére pylonie, a wozek zamontowany na
torze wytraca predko$é postepowa [29]. Rozwiazanie to napotyka problemy zwiazane z precy-
zyjnym podejsciem BSP do toru, kontrolg ruchu wahadlowego podczas wytracania predkosci
postepowej, itd. [25]. Inna metoda jest zastosowanie toru magnetycznego przedstawione przez
Ladyzynska-Kozdras i innych [32]. W zalozeniu rozwiazanie to zostalo zaprojektowane do za-
stosowania na okretach do automatycznego startu i ladowania BSP. Wézek znajdujacy sie¢ na
torze magnetycznym ma za zadanie utrzymywaé¢ BSP na wskazanym kierunku podczas startu
i ladowania oraz nadawaé lub wytraca¢ predkosé BSP.

Kolejnym popularnym rozwiazaniem ladowania BSP bez podwozia jest zastosowanie spa-
dochronu. Spadochron moze byé¢ wystrzeliwany balistycznie, grawitacyjnie lub wyciagany za
pomoca pilocika [33, 34]. Firma MantaAir zaproponowala polaczenie ladowania na spadochro-
nie i na poduszce powietrznej. W jednym BSP zamontowany jest nie tylko spadochron, lecz
takze poduszka powietrzna pompowana przed uderzeniem w ziemie [35]. Rozwiazanie to pozwa-
la zapobiec uszkodzeniom BSP podczas uderzenia w ziemie, jednak zasadniczo zwigksza mase
statku powietrznego i zmniejsza mase uzyteczng BSP. MantaAir proponuje takze rozwigzanie ze
znacznych rozmiaréw poduszka powietrzng umieszczona na ziemi, ktéra dodatkowo na rozpieta
siatke w celu przechwytywania nadlatujacego BSP.

Ostatnia omawiang w niniejszym rozdziale metoda ladowania jest ladowanie z przeciagnie-
ciem. Istnieje wiele metod wykonania takiego manewru, lecz jego gtéwne fazy zakladaja po-
dejscie, dynamiczne zwiekszenie kata natarcia w celu wytracenia predkosci i przyziemienie [36].
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Przyktadem moze tutaj by¢ BSP firmy AeroVironment — Puma AE RQ-20B, bezzatogowiec
startujacy z reki i ladujacy na glebokim przeciagnieciu [37]. Zwykle do przyziemienia potrzebne
jest podwyzszenie, poniewaz podczas zwickszania kata natarcia statek powietrzny ze skrzydtem
stalym, wytracajac predko$é¢ postepowa, zwieksza swoja wysokosé. Tuz przed przeciggnieciem
kat natarcia jest zmniejszany i ladowanie odbywa sie poprzez przyziemienie na minimalnej pred-
kosci postepowej [38]. Problemem takiego rozwiazania jest koniecznos$é precyzyjnego wykonania
manewru, poniewaz przeciggniecie na zbyt duzej wysokosci moze doprowadzi¢ do zniszczenia
statku powietrznego. Podejscie ze zbyt duza lub zbyt mata predkoscia réwniez spowoduje nie-
precyzyjne wykonanie manewru i nie osiggniecie zadanej wysokosci podczas przyziemienia, co
moze sie skonczyé znacznymi zniszczeniami konstrukeji. Nagendran i inni [39] w swojej pracy
przedstawili propozycje inspirowanych ptakami nég dla BSP. Autorzy po fazie zwiekszenia kata
natarcia okreslili moment zréwnania predkosci kinetycznych, postepowej i wznoszacej, a nastep-
nie faze zmniejszenia kata natarcia, ladowania na nogach i dyssypacje energii kinetycznej poprzez
ugiecie nég. Inng metode techniczna ladowania z przeciagnieciem zaproponowano na Uniwer-
sytecie w Bristolu [40]. Autorzy opracowali BSP ze zmiennym katem natarcia czeéci skrzydla,
co oznacza, ze czes¢ skrzydla obraca sie wokol zadanej osi bez koniecznosci obrotu kadtuba.
Wychylenie skrzydta powoduje gwaltowny wzrost oporu, zwigkszenie kata natarcia i wytracenie
predkosci postepowe;j.

Przedstawiony krotki przeglad obecnie stosowanych metod ladowania bezzatogowych stat-
kéw powietrznych bez podwozia wskazuje, ze metody te sa obarczone ryzykiem uszkodzenia
statku powietrznego albo problemami logistycznymi. Istnieje zatem potrzeba dalszego rozwi-
jania koncepcji ladowania BSP bez podwozia, aby umozliwi¢ ladowanie statkow powietrznych
klasy micro w trudnym terenie i zmiennych warunkach atmosferycznych. Rozwiazaniem mo-
ga sie okazaé skrzydla o zmiennej strzalce ugiecia. W niniejszej pracy przedstawiono wstepne
badania sze$ciu profili o réznym stopniu ugiecia. Wykonano badania eksperymentalne i nume-
ryczne opracowanych geometrii. Badania eksperymentalne zostaly przeprowadzone przy uzyciu
metody anemometrii obrazowej (Particle Image Velocimetry — PIV). Symulacje numeryczne zo-
staly wykonane w formie dwuwymiarowej w celu poréwnania uzyskanych rozktadéw predkosci.
Wymniki zostaly poréwnane i opracowano wstepne charakterystyki przygotowanych geometrii na
zerowym kacie ustawienia.

2. Materialy i metody badawcze

2.1. Profile o zmiennej strzalce ugiecia

Przygotowano sze$¢ geometrii na bazie profilu NACA24012 (rys. 1). Tylna czesé profilu
(75% SCA) zostala wychylona dla kazdego profilu kolejno o wiekszy kat, co powodowalo zmia-
ny kata natarcia profili. Zmiane dlugosci cieciw i poczatkowych katéw natarcia przedstawiono
w tabeli 1. Przednia czesé profilu do odleglosci 25% SCA od noska profilu pozostalg niezmienna.
7 powodu zmiennego poczatkowego kata natarcia dla poszczegdlnych geometrii do badan przyje-
to nazwe ,kat ustawienia”. Kat ustawienia profilu odpowiada katowi miedzy linia poprowadzona
od noska profilu po niezmiennej czesci cieciwy az do punktu polozonego na 25% SCA profilu
NACA24012 (profil 1) a kierunkiem napltywu strugi.

Tabela 1. Charakterystyka geometrii przygotowanych profili

Profil
Parametr 1 | 5 | 3 | 1 | 5 | 6
Dlugodé cieciwy [mmi] 250 | 249 | 246 | 240 | 231 | 221
Poczatkowy kat natarcia [°] | 0 7 13 | 19 | 26 | 32
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profil
STALY ZMIENNY

25% SCA

Profil 1 - NACA24012

Profil 2
Profil 3

Profil 4
Profil 5
Profil 6

Rys. 1. Przygotowane geometrie profili o zmiennej strzalce ugiecia

Kolejnym etapem prac bylo przygotowanie tréjwymiarowych modeli skrzydet z dwuwymia-
rowych geometrii profili. Modele tréojwymiarowe zostaly podzielone na czesci odpowiednie dla
drukarki 3D, nastepnie zostaly wydrukowane z materialu PLA, sklejone w kompletne modele
skrzydel razem z mocowaniem przystosowanym do tunelu hydrodynamicznego (rys. 2). W celu
uzyskania gladkiej powierzchni modele zostaly poddane obrébce lakierniczej. Zostata natozona
szpachla natryskowa, nastepnie modele zostaly wyszlifowane i pomalowane. Kolor farby wybra-
no w taki sposob, by nie odbijal $wiatta lasera i nie powodowal przeswietlen w trakcie badan
eksperymentalnych (rys. 3).

Rys. 2. Od lewej: sklejone profile po wydrukowaniu, Profil 1 w trakcie obrobki

2.2. Badania eksperymentalne

Badania eksperymentalne na przygotowanych modelach zostaly wykonane w tunelu hydrody-
namicznym firmy Rolling Hills Research Company (rys. 4) w laboratorium Wojskowej Akademii
Technicznej. Przestrzen pomiarowa tunelu ma ksztatt prostopadtoscianu o dtugoéci 1,83 m, sze-
rokosci 0,61 m i gtebokoéci 0,915 m [41, 42]. Tunel wodny mieéci okoto 25 m? wody i znajduje sie
w pomieszczeniu o stalej temperaturze i wilgotnosci powietrza.

Do badan wykorzystano technologie anemometrii obrazowej (Particle Image Velocimetry —
PIV). Stanowisko badawcze zostalo przedstawione na rys. 5. Czastki szklane o $rednicy okoto
10 mikrometréw otoczone srebrem zostaly dodane do wody w tunelu hydrodynamicznym, a na-
stepnie podswietlone dwoma laserami liniowymi ustawionymi w jednej plaszczyznie. Kamera
rejestrowala przepltywajace czastki z czestotliwoscia 250 klatek na sekunde, a do ostatecznego
rozktadu $redniej predkosci w badanym obszarze wykorzystano 500 nastepujacych po sobie kla-
tek. W celu zminimalizowania obszaru zacienionego wokét badanej geometrii zastosowano dwa
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PROFIL 4

PROFIL5 PROFIL &

Rys. 3. Przygotowane geometrie do badan w tunelu wodnym

Rys. 4. Tunel wodny w laboratorium Wojskowej Akademii Technicznej

ustawienia laseréw. Jedno z laserami nad i pod przestrzenia testowa, drugie z jednym laserem
z tyhu, drugim pod przestrzenia testowa (rys. 6). Umozliwito to odpowiednie doswietlenie czastek
wokol kazdej badanej geometrii. Parametry przeptywu zostaly przedstawione w tabeli 2.
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Laser liniowy

Support tunelu
wodnego

Sekcja testowa

Badana geometria

Kamera
szybkoklatkowa

Laser liniowy

Rys. 6. Sekcja testowa tunelu w trakcie badan. Prezentacja dwoch ustawien laserow

Tabela 2. Parametry przeplywu podczas badan w tunelu wodnym

‘ Parametr ‘ Wartosé ‘
Temperatura wody t=26°C
Lepkosé kinematyczna v=2_8,71-10""m?/s
Predkosé przepltywu v =0,0762m/s (3in/s)
Liczba Reynoldsa dla profilu 1 Re = 21900
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2.3. Model matematyczny i symulacje numeryczne

W przeprowadzonych symulacjach numerycznych zastosowano rownanie Naviera-Stokesa
w stanie ustalonym dla ptynu niescisliwego

(u-Viu= —vg +vV2u (2.1)

oraz réwnanie ciaglo$ci wyrazone wzorem
V-ou=0 (2.2)

gdzie: u — wektor wypadkowy predkosci ptynu, p — gestosc ptynu, p — ci$nienie dynamiczne,
v — lepko$¢ kinematyczna.

Termin grawitacji zostal pominiety w réwnaniu (2.1) w celu unikniecia zaklécen w przeply-
wie [43]. Dokonano dyskretyzacji réwnan (2.1) i (2.2) przy uzyciu metody objetosci skonczonych
(Finite Volume Method — FVM). Do przeprowadzenia symulacji numerycznych uzyto oprogra-
mowania OpenFOAM v8. Zastosowano model turbulencji k-w SST (Shear Stress Transport)
w stanie ustalonym. Forma konwekcyjna powyzszego modelu wyrazona jest réwnaniami (2.3)
[44, 45]

V- (uk) = L Brwk +V - [(v + o) VE]

P > (2.3)

V- (w) = MlP = 0 + V- (0 + 0,0 Vo] +2(1 - F) 2 VkVe
t

gdzie: k — turbulentna energia kinetyczna, w — szybko$é¢ dyssypacji turbulencji, vy — lepko$é
turbulentna wiréw, v — lepkos¢ kinematyczna, v; — turbulentna lepkosé kinematyczna, o, o, —
turbulentna liczba Prandtla odpowiednio dla k i w, P — termin produkcji, ] — funkcja mieszania.
Znane sa wartosci zmiennych 3, 8%, v, ok, 0, oraz g9, ktére sa wartosciami statymi.
W kodzie Zrodtowym oprogramowania zdefiniowano wspélczynniki sity nosnej, oporu i mo-
mentu podluznego w nastepujacy sposob [46]

Fr, Fp M

L= 0= A M= A e 24
oraz
Prefu” Pd
Pa = T 9 Pr = ; (2.5)

gdzie: I, — sita nos$na, Fp — sita oporu, M — moment pochylajacy, A,.; — powierzchnia nosna,
lref — dlugosc¢ charakterystyczna, py,pr — odpowiednio ci$nienie dynamiczne i kinematyczne,
Pref — gestod¢ referencyjna plynu.

Przypadki symulacji w warunkach niescisliwych rozwiazywane sa przy pomocy cisnienia ki-
nematycznego dla réwnan (2.4) [46].

Domena obliczeniowa zostalta zaprojektowana w ksztalcie prostokata dla symulacji dwuwy-
miarowych, a jej wielko$¢ odniesiono do Sredniej cieciwy aerodynamicznej (SCA), na rysunku 7
oznaczonej jako c.

Wielkos¢ domeny obliczeniowej zostata odniesiona do dlugosci cieciwy profilu 1 przedsta-
wionej w tabeli 1. Przed profilem domena obliczeniowa miata 10 dlugosci cieciwy, a za profilem
20 dtugosci cieciwy. Nad i pod profilem ustalono wartos¢ 10 dlugosci cigciwy. Zmiana kata usta-
wienia profilu zostala zrealizowana dzieki zastosowaniu obszaru obrotowejsiatki (Arbitrary Mesh
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Rys. 7. Domena obliczeniowa i warunki brzegowe dla przeprowadzonych symulacji

Interface — AMI), co umozliwilo zachowanie niezmiennych warunkéw brzegowych na wlocie dla
wszystkich symulacji. Srodek ukladu wspéhrzednych zostal ustalony w punkcie 25% SCA pro-
filu dla kazdej geometrii. Obszar obrotowej siatki mial srednice 2¢, aby umozliwi¢ odpowiednie
zageszczenie komorek wokot profilu. Do tworzenia siatki numerycznej wykorzystano narzedzie
SnappyHexMesh. Siatka numeryczna podlegata kilkukrotnemu zageszczeniu w obszarze spodzie-
wanej turbulencji. Kazdy poziom zageszczenia mial ustalony obszar przejsciowy na 7 komorek.
Wyjéciowa dtugosé komoérki wynosita 0,01 m. W obszarze AMI komérki siatki numerycznej mia-
ly wielkosé 0,05m (poziom 5 zageszczenia komorek), a sylwetka profilu zostala odwzorowana
zageszczeniem komorek poziomu 6, co odpowiada dtugosci écianki komérki 1,56 - 1074 m. W celu
odwzorowania warstwy przyéciennej stworzono 25 warstw wokét geometrii profilu, gdzie grubosé
pierwszej warstwy wynosita 7,862 - 107" m, co pozwolilo zachowaé wartoéé parametru bezwy-
miarowej odlegtosci od $ciany y+ ponizej 1 dla kazdego przypadku. Ostatecznie stworzona dwu-
wymiarowa siatka numeryczna sktadata sie z okoto 3370000 komoérek. Na rys. 8 przedstawiono
kluczowe sekcje siatki numerycznej dla profilu 1.

Symulacje numeryczne zostaly przeprowadzone w sSrodowisku dwuwymiarowym w przeptywie
w stanie ustalonym. Przeplyw okreslono jako niescidliwy ze wzgledu na niska predkos¢ przepty-
wu. Jako ptyn wykorzystano wode w temperaturze 26,3°C. Plyn byl jednofazowym, niereakcyj-
nym i niedcisliwym plynem Newtonowskim. Charakterystyka przeptywu zostata przedstawiona
w tabeli 3, a parametry przeptywu dokladnie odpowiadaty parametrom okreslonym w trakcie
eksperymentu w tunelu wodnym.

W celu obliczenia poczatkowych wartosci k i w dla modelu turbulencji wykorzystano réwna-
nia (2.7) [47]

(U, uy) = (ucos a, usin a) (2.6)
oraz
3 Vk 6v
— 2 (ul)? - - v 9.
k 2(u ) w= - L Waall R (2.7)
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Rys. 8. Prezentacja kluczowych obszaréw siatki numerycznej profilu 1: (a) domena obliczeniowa,
(b) poziomy zageszczenia 0, 2 1 3, (¢) poziom zageszczenia 3 1 obszar AMI, (d) obszar AMI i obszar
zageszczenia wok6l geometrii poziomu 6, (e) zblizenie na przednia czesé profilu, (f) zblizenie na
krawedZ natarcia, (g) zblizenie na utworzone warstwy na krawedzi natarcia profilu
w warstwie przysciennej

gdzie: I — intensywnos$¢ turbulencji, L — odniesienie skali dlugosci, y — odlegloéc normalna do
Sciany, C),, B1 — stale.

W tabeli 4 przedstawiono warunki brzegowe dla przeprowadzonych symulacji. W celu au-
tomatycznego zakoiczenia symulacji zastosowano kryterium zbieznosci dla predkosci ug,u, <
1-1079, ciénienia kinematycznego p < 1-107% oraz turbulentnej energii kinetycznej i wspotczyn-
nika rozpraszania k,w < 1-107%. W przypadku, gdyby te kryteria nie zostaly spelnione, zostato
ustawione dodatkowe kryterium zatrzymania symulacji po 35000 iteracji.
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Tabela 3. Charakterystyka przeptywu

‘ Parametr ‘ Wartosé ‘
Typ symulacji dwuwymiarowa w stanie ustalonym
Ptyn Newtonowski, jednofazowy, niescidliwy

woda w temperaturze 26,3°C
Gestosé wody p = 996,784 kg /m?
Lepkosé kinematyczna ptynu v=2871-10""m?/s
Predkosé przeptywu v =0,0762m/s
Liczba Reynoldsa dla profilu 1 Re = 21900
Dtugosé charakterystyczna dla profilu 1 c=0,25m
(cieciwa profilu)

Tabela 4. Warunki brzegowe dla przeptywu wokét geometrii

Warunek u P Uy k w
brzegowy (m/s] [m? /5°] [m? /] [m?/5°] [1/s]
Wlot uy =0,0762 | Op/On =0 | model Ok/on =0 A | Ow)/(On) =0 A
k-w k=871-10""| w=0,0077
Wylot du/on = p=20 model Ok/on = Ow/on =0 A
u; = 0,0762 k-w =8,71-1077 w = 0,0077
Sciana warunek warunek | warunek warunek warunek
géra/dot cykliczny cykliczny | ,,empty” cykliczny cykliczny
Sciana warunek warunek | warunek warunek warunek
prawa/lewa Lempty” Lempty” cykliczny sempty” sempty”
Interfejs warunek warunek | warunek warunek warunek
AMI cykliczny cykliczny | cykliczny cykliczny cykliczny
Profil u=20 Op/On =0 | funkcja funkcja funkcja
Ut wall kwall Wuwall
3. Wyniki

Wyniki uzyskane podczas eksperymentéw w tunelu wodnym postuzyty do utworzenia Sred-
nich rozktadéw predkosci wokoél badanych geometrii, ktére pozniej zostaly wykorzystane jako
walidacja dla modelu numerycznego. Charakterystyka ptynu i $rodowisko przeptywu w symula-
cjach numerycznych doktadnie odwzorowywato warunki w tunelu hydrodynamicznym. Ze wzgle-
du na niska liczbe Reynoldsa, ktéra wynikata z przeprowadzenia badan w wodzie, widoczne sa
réznice na przedstawionych ponizej rozktadach predkosci, jednak wyniki sa zblizone i umozliwity
walidacje modelu numerycznego. Roznice wynikaja réwniez z faktu, ze wynik eksperymentalny
jest $rednia z 500 klatek, a wynik numeryczny jest wartoscia dyskretna.

Na rysunkach 9 i 10 przedstawione zostaty przyktadowe rozktady éredniej predkosci uzyskane
metoda PIV. W metodzie PIV $wiatlo lasera pods$wietla czastki w plynie, ktérych ruch reje-
strowany jest kamera. W obszarach, gdzie nie dociera $wiatto lasera, wystepuje tzw. ,shadow
region”, ktory jest wycinany z obszaru objetego kamerg w trakcie opracowywania wynikéw i nie
jest brany pod uwage w trakcie obliczen. Obszar ten nie jest idealnym odwzorowaniem profilu,
dlatego natozono geometrie profilu na powyzsze wyniki. Zaznaczy¢ trzeba, ze geometria ta jest
natozona jedynie w celu lepszego odwzorowania profilu na wyniku PIV, a nie do analizy punk-
tu oderwania warstwy przysciennej. Na obu powyzszych przykladach po prawej stronie widaé
réwniez pole drobnych wiréw na granicy obszaru poddanego obliczeniom. Zawirowania te po-
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wstaly w wyniku zaburzen przeplywu w okolicy mocowania modelu do suportu tunelu wodnego
i zostaly pominigete w procesie analizy wynikow.
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Rys. 10. Wynik PIV. Rozklad $redniej predkosci wokét profilu 6

Przyktadowe rozklady predkosci uzyskane w procesie postprocessingu symulacji numerycz-
nych przedstawiono na rys. 11 i 12.

Poréwnujac wyniki przedstawione na rysunkach 11 i 12, widzimy ze rozklady predkosci sa
zblizone. Na rys. 12 obszar struktur wirowych fluktuuje ze wzgledu na glebokie oderwanie. Z tego
powodu obszar obnizonej predkosci za profilem przesuniety jest do dotu. Poréwnywalne sg miej-
sca wystepowania obnizonej i zwigkszonej predkosci, jak i same wartosci predkodci. Zaznaczy¢
nalezy, ze w wynikach CFD predko$¢ jest nieco wyzsza w poréwnaniu do wyniku PIV. Moze to
by¢ réwniez efekt usrednienia wyniku eksperymentalnego, a chwilowe wartosci predkosci moga
by¢ wyzsze — jak wskazuja wyniki numeryczne.

Symulacje numeryczne zostaly przeprowadzone w celu uzyskania wspétczynnikéw sit. W ta-
beli 5 wyszczegdlniono wartosci uzyskanych wspétezynnikéw. Na rys. 13a przedstawiono cha-
rakterystyki wspotczynnikow sity noénej, sity oporuoraz momentu podtuznego w zaleznosci od



Badania dosSwiadczalne 1 numeryczne profili o zmiennej strzalce ugiecia...

159

Rys. 11. Wynik CFD. Rozklad predkosci wokét profilu 1

Rys. 12. Wynik CFD. Rozklad predkosci wokél profilu 6

badanej geometrii. Kat ustawienia dla kazdej geometrii byt staty i wynosit 0°. Na rys. 13b przed-
stawiono charakterystyke doskonaloéci w zaleznosci od strzalki ugiecia profilu (w zaleznosci od
badanego profilu).

Uzyskane wyniki potwierdzaja hipoteze, ze profil zmiennoksztaltny moze generowaé znaczne
wartosci oporu w miare zwigkszania strzatki ugiecia. Wspotezynnik sity oporu wykazuje prawie
liniowy wzrost w miare zwigkszania strzaltki ugiecia. Przy jednoczesnym wzroscie wspotezyn-
nika momentu podhuznego stwierdzi¢ mozna, ze w miare zwiekszania strzatki ugiecia na tym
samym kacie ustawienia profil bedzie wykazywal niestatecznos¢ statyczna i mial tendencje do
zwickszania kata ustawienia. Charakterystyka wspotezynnika sity nosnej wskazuje, ze nawet du-
ze wychylenia profilu moga generowaé¢ wysokie warto$ci wspélczynnika sity nosnej. Z amalizy
charakterystyki doskonatoéci wynika jednak, ze najbardziej optymalne sa niewielkie wychylenia
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Tabela 5. Wyniki iloSciowe symulacji numerycznych
Wsp. sity | Wsp. silty | Wsp. momentu | Doskonatosé
Profil .. .
nosnej ¢, | oporu ¢, | podluznego c¢,, D
-1 0,0186 0,0296 0,0047 0,63
2 1,0193 0,2632 0,2270 3,87
3 1,3994 0,6259 0,2917 2,24
4 2,2312 1,2223 0,4082 1,83
5 2,4449 2,0139 0,5768 1,21
6 1,9709 2,5618 0,7049 0,77
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Rys. 13. (a) Charakterystyki wspélezynnikéw sily nosnej ¢, sily oporu ¢, i momentu podtuznego ¢,
w zaleznosci od badanego profilu. (b) Charakterystyka doskonalosci D w zaleznoscei od badanego profilu

(najwieksza doskonalo$é zanotowano dla profilu 2). Dla wiekszych wychylen profilu w miare
zwiekszania strzalki ugiecia wzrost wspoétczynnika sity oporu przewyzsza wzrost wspdtczynnika

sily nosnej i doskonalo$¢ maleje liniowo.

4. Whnioski i uwagi koncowe

W niniejszej pracy zaprezentowano przekrdj najpopularniejszych metod ladowania bezza-
togowych statkow powietrznych bez podwozia. Wyszczegdlniono najwazniejsze wady obecnych
rozwigzan. Postawiono hipoteze, ze skrzydlo o zmiennej strzalce ugiecia moze generowaé¢ wyso-
kie wartosci oporu i przyczyni¢ sie do zmniejszenia predkosci przyziemienia, a w konsekwencji
zmniejszenia ryzyka uszkodzenia BSP bez podwozia w trakcie ladowania. Przedstawiono wyniki
wstepnych badan nad szesScioma profilami o zmiennej strzatce ugiecia. Przygotowane geometrie
sktadaly sie z niezmiennej przedniej czesci profilu i zmiennej tylnej, ktora byta zginana o coraz



Badania dosSwiadczalne 1 numeryczne profili o zmiennej strzalce ugiecia...

161

wiekszy kat, az do pelnego wychylenia. Badania przeprowadzono przy uzyciu dwoch metod ba-
dawczych: eksperymentalnej i numerycznej. Eksperyment przeprowadzono w tunelu hydrodyna-
micznym przy uzyciu metody PIV. Symulacje numeryczne zostaly zrealizowane w oprogramowa-
niu OpenFOAM w sposéb dwuwymiarowy. Z obydwu metod uzyskano rozktady predkosci wokdt
badanych geometrii. Postuzyly one do walidacji modelu obliczeniowego, z ktérego pozyskano
réwniez wspoélezynniki sity noénej, sity oporu i momentu podtuznego. Badania przeprowadzo-
no dla jednego kata ustawienia i sporzadzono charakterystyki aerodynamiczne w zaleznosci od
badanego profilu (w zaleznosci od strzaltki ugiecia). Wyniki wskazuja, ze wzrost strzalki ugie-
cia powoduje znaczne wzrosty wspétczynnikéw sity noénej i sity oporu, jednak charakterystyka
doskonalosci pokazuje, ze najkorzystniejsze wyniki pod katem aerodynamicznym osiagaja pro-
file o niewielkim ugieciu linii szkieletowej. Dla wiekszych strzatek ugiecia profilu wzrost oporu
przewyzsza wzrost sily nosnej i doskonatlosé maleje liniowo. Pod katem zmniejszenia predkosci
przyziemienia i skrécenia dlugoéci dobiegu samolotu bezzalogowego wzrost oporu jest korzyst-
ny, a otrzymane wyniki obiecujace. Autorzy stworzyli geometrie, ktore moga nie tylko zwiek-
szy¢ osiagi aerodynamiczne, ale réwniez produkowaé znaczne wartosci oporu, co przektada sie
na zmniejszenie predkosci podejscia do ladowania i przyziemienia [48]. Zmniejszenie predkosci
przyziemienia moze znaczaco przyczyni¢ sie do zmniejszenia ryzyka uszkodzenia BSP podczas
ladowania, zwlaszcza w trudnym terenie i zmiennych warunkach atmosferycznych.

Wobec uzyskania obiecujacych wynikéw, planuje si¢ kontynuowaé badania na pozostatych
katach ustawienia profili w celu uzyskania pelnych charakterystyk aerodynamicznych przygo-
towanych geometrii. Planowane jest réwniez przygotowanie zaprojektowanych profili w formie
skrzydet dla samolotu bezzalogowego klasy micro i przeprowadzenie badan w tunelu aerodyna-
micznym na wyzszej liczbie Reynoldsa.
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Experimental and computational research on morphing camber airfoils for Unmanned
Aerial Vehicles usage

The work presents a brief review of Unmanned Aerial Vehicles (UAV) landing methods. The possibility
of implementing morphing airfoils to UAVs in order to improve their aerodynamic efficiency and de-
crease the risk of damaging the aircraft during landing was discussed. The investigation of six camber
morphing geometries was undertaken. The research was conducted both experimentally and computatio-
nally. Experiments were performed using the Particle Image Velocimetry (PIV) in a hydrodynamic tunnel
for the velocity distribution around tested geometries to obtain. Numerical simulations were calculated in
OpenFOAM software in a two-dimentional way. From numerical simulations, the velocity distribution and
coefficients of lift force, drag and pitching moment were established. The results show higher aerodynamic
efficiency of the camber morphing airfoil on low camber deflections than for NACA24012 airfoil, and the
possibility of camber mophing airfoil to create significant amounts of drag for high camber deflections.
This innovative solution could reduce the approach velocity, shorten the landing distance and decrease
the risk of damaging the micro UAVs during landing in a rough terrain or difficult weather conditions.



