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1 Entomopter, czyli statek powietrzny klasy mikro

Obiekty latajace klasy mikro to nowa kategoria statkéw powietrznych, ktére w ostatnich
latach bardzo dynamicznie si¢ rozwijaja. Sg to konstrukcje juz na tyle dojrzale,
ze z powodzeniem mozna je wykorzystywa¢ do celéw komercyjnych. Dynamiczny rozwdj
systemOéw nano- i Mikro-elektromechanicznych pozwolit na budowe znaczgco matych
obiektow latajacych. Jednym z przedstawicieli nowego rodzaju statkow powietrznych jest
entomopter. Wedtug definicji jest to statek powietrzny, ktory generuje site aerodynamiczng
w taki sposob jak owady. Porusza skrzydtami poprzez cykliczny ich obrét wokét dwoch
lub trzech osi o kat mniejszy niz 180°. Pochodzenie etymologiczne nazwy tej grupy statkow
powietrznych wywodzi si¢ z potaczenia dwoch greckich stow: évrouogentomos (owad)
oraz wrepov — pteron (skrzydto).

W celu zorientowania si¢ w rezimach, w ktorych operuja entomoptery konieczne jest
przestudiowanie danych poréwnawczych, charakterystycznych dla réznych obiektow
latajagcych. Rysunek 1.1-1 przedstawia zalezno$¢ pomiedzy waga i predkosciag lotu réznych
obiektéw latajacych. Na diagram naniesiono latajace owady, ptaki oraz rdézne samoloty,
poczawszy od obiektéw klasy GA (General Aviation) po samoloty wojskowe i transportowe.
Wartos$ci uktadaja si¢ mniej wigcej wokot prostej rosngcej. Entomoptery oraz inne obiekty
z gruby MUAV (Micro UnmannedAirVehicle) znajdowac¢ si¢ bedg w tym samym obszarze
co owady oraz mate ptaki. Ich waga nie bedzie przekracza¢ 1N, a predkos$¢ lotu mniejsza
bedzie niz 10m/s. Warto zwrdci¢ uwage, ze punkty oznaczajace poszczegolne obiekty w tym
rejonie wykresu cechuje wigkszy rozrzut, niz te symbolizujace obiekty wytworzone przez
cztowieka. Oznacza to wigksza réznorodnos¢ profili misji (uzywajac terminologii techniczne;j
w kontek$cie zwierzat) wynikajaca z réznic w sposobie zerowania poszczegoélnych gatunkow.
Drugim kryterium poréwnawczym jest zredukowana czestotliwos¢, ktora okresla stosunek
czgstotliwosci ruchu powierzchni no$nych 1 predkosci lotu. Im wigksza jej wartos$¢, tym
szybszy jest ruch roboczy powierzchni no$nych (skrzydet, Smigla) przy statej predkosci lotu.
Diagram na rysunku 1.1-2 przedstawia zmiennos$¢ tego parametry w funkcji liczby Reynoldsa.
Naniesione zostaly zakresy odpowiadajace kilku grupom zwierzat oraz dotychczasowych
wytworow techniki. Analiza parametréw lotu zwierzat (konkretnie predkosci lotu
oraz czestotliwosci trzepotania skrzydel) wykazuje, ze im mniejszy obiekt (zwierze) tym
wigksza czestotliwosé zredukowana. Innymi stowy oznacza to, ze mate zwierzgta posiadajg
relatywnie mniejsze skrzydta. Im mniejsze zwierze, tym cechuje go wieksze obciazenie
powierzchni trzepotania (wielkosci analogicznej do obcigzenia powierzchni tarczy wirnika,
parametru charakteryzujacego wiroplaty) wyrazonej zaleznoscia [J. Seddon, 1990]:

W (1.1)

Podczas projektowania tego typu obiektu nalezy wzig¢ to dos$wiadczenie natury
pod uwage. Pomoze to na pewno unikngé problemow, ktore natura wyeliminowata na drodze
ewolucji. To doswiadczenie, ktére mozna "podejrze¢" jest cenne, gdyz wynika ono
z optymalizacji ukladu napgdowego pod wieloma aspektami. Problemy zwigzane
z zagadnieniami multidyscyplinarnymi sg bardzo trudne do przewidzenia. Wzorujac sie¢
na dziatajacych rozwigzaniach mozna ich w prosty sposob unikna¢.
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Rysunek 2.1-1.Statystyczna zalezno$¢ wagi obiektu w funkcji predkosci lotu [H, Tennekes, 1996]
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2 Aerodynamika trzepoczacych skrzydet

2.1 Zjawiska aerodynamiczne

Ruchowi trzepoczacemu skrzydet towarzyszy duza ilo§¢ zjawisk fizycznych
wpltywajacych na generowane sily aerodynamiczne. Najbardziej znaczacym z nich
wszystkich jest wir krawedzi natarcia. Generalnie zjawisko to jest znane od lat 40.
dwudziestego wieku. W tym czasie zaczeto prowadzi¢ badania nad skrzydtami delta
[Puckett, 1947]. Jest rowniez powszechnie wykorzystywane w lotnictwie, szczegolnie
w samolotach super-manewrowych, ktore posiadajg skrzydta skosne (delta, badz
pasmowe). Zjawisko polega na wytworzeniu si¢ duzego wiru nad skrzydlem zaraz
za krawedzig natarcia. W efekcie uzyskiwany jest przyrost sity nosnej w poréwnaniu
do klasycznego optywu. Aby zjawisko wystapito, musi zaj$¢ separacja strugi. Stad tez
najtatwiej jest je wywotaé na ostrych krawedziach, gdzie ptyn ma trudno$ci
ze spetnieniem warunku Kutty (przeptyw przy $cianie zawsze musi by¢ do niej styczny).
Dlatego skrzydia wspomnianych samolotow maja bardzo czgsto ostrzejsze krawedzie
natarcia. Nad zjawiskiem tym w kontekscie skrzydet delta, jako jeden z pierwszych,
pracowal Polhamus [Polhamus, 1971] (rys. 2.1-1). Przyrost sity nosnej wytlumaczyt
prostg analogig. Podczas optywu klasycznej krawedzi natarcia ptyn znacznie przyspiesza
generujac pewna site ssaca zmniejszajaca site oporu. W przypadku ostrej krawedzi
natarcia, ptyn tworzy wir, ktory porusza si¢ razem ze skrzydlem i generuje pewng site
no$ng na mocy twierdzenia Zukowskiego.

Rysunek 2.1-1. Analogia Polhamusa

W kontekscie ruchu trzepoczacego istniejg liczne publikacje [Van Den Berg, 1997], [Birch,
2004], [Birch, 2001], ktore zglebiajg te tematyke. Istotnym zagadnieniem jest stabilno$¢
wiru. Okazuje sig, ze podczas ruchu postepowego skrzydta wir rosnie do pewnego momentu,
a nastgpnie odrywa si¢. Pokazuja to zarowno badania doswiadczalne, jak 1 numeryczne
[Dickinson, 1993], [Kudela, 2010]. Pewne doswiadczenia zostaly przeprowadzone takze
w ramach niniejszej pracy i zostaly przedstawione w rozdziale 6.1 oraz 7. Fenomen wiru
krawedzi natarcia $wietnie sprawdza si¢ podczas okresowego ruchu obrotowego, czyli tak
jak w entomopterze. Podczas takiego optywu wir jest stabilny. Sita od$rodkowa stale
odprowadza czes$¢ ptynu, unoszac jednoczes$nie czes¢ energii wiru, co dziata stabilizujgco.
Efekt jest bardzo podobny do tego nad skrzydtem delta, wir sptywa wzdluz krawedzi natarcia
w kierunku koncowek skrzydta. Tam taczy si¢ z wirem generowanym na koncowce i odrywa
si¢ od skrzydta pozostajac w $ladzie.

-8-
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Rysunek 2.1-2. Generacja wiru krawedzi sptywu (TEV) oraz przeplyw plynu w wirze
krawedzi natarcia (LEV)

Fenomen wiru krawedzi natarcia, a konkretnie jego stabilno$¢ okazuje si¢ by¢ limitujgca
dla modelowania dwuwymiarowego CFD. W dwuwymiarowym przypadku odwzorowania
ruchu skrzydet entomoptera,w modelunie ma bowiem mozliwosci uwzglednienia efektu
odbierania czgéci energii wiru tak jak dzieje si¢ to w rzeczywisto$ci. Jednoczesnie energia
generowanego wiru ros$nie wraz z liczba Reynoldsa. Przy pewnej warto$ci model generuje
oderwanie w momencie, w ktorym go w trojwymiarowej rzeczywistosci nie ma, co skutkuje
chaosem wirowym [Kudela, 2010].

Okresowy charakter ruchu skrzydet wywiera ogromny wptyw na pozostawiany $lad. Nalezy
pamietac, ze skrzydto generujace site no$na cechuje si¢ pewng cyrkulacja. Mozna powiedzie¢,
ze jest wirem. Kazda zmiana jego wielko$ci powoduje wygenerowanie porcji wirowosci
rownej tej zmianie, lecz o przeciwnym zwrocie, zgodnie z prawem Kelvina[Kundu,2002].
Innymi slowy zmiana sily no$nej zwigzanej ze zmiang kata natarcia, czy tez predkosci
wywotuje wygenerowanie $ladu wirowego (wiru krawedzi sptywu TEV). Kazdy wir
jednocze$nie generuje ruch ptynu, zmienia zatem predkos¢ z jaka omywane jest skrzydto,
co podczas przyspieszania, czy ogélniej podczas zwigkszania sily no$nej, zmniejsza kat
natarcia, wigc i sile no$na. Efekt po raz pierwszy byt badany w latach 20. i 30. XX wieku
[Wagner, 1925]. Zjawisko zostatlo nazwane efektem Wagnera od nazwiska badacza.
Zjawisko to szczegdlnie dotyczy entomoptera, ktorego skrzydto nieustannie zmienia zarowno
kat natarcia, jak i predkos¢. Przez caly czas wir na krawedzi sptywu jest generowany
I unoszony. Wirowos¢ tego pola jest na tyle silna, ze w kolejnym cyklu jej wptyw jeszcze jest
widoczny, szczegélnie po przejSciu przez punkty zwrotne. Wiry schodzace z krawedzi
natarcia, sptywu oraz z koncowki skrzydta generuja indukowane pole predkosci. W efekcie
generowany jest przeptyw przez ,tarcz¢ wirnika” podobny do tego obserwowanego
w wiroptatach.
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Rysunek 2.1-3. Przeplyw indukowany w przestrzeni wokét skrzydla

Trzecim istotnym zjawiskiem jest mechanizm znany w literaturze jako ,,clap’n’fling”, badz
mechanizm Weis—Fogh’a [Wies-Fogh, 1975]. Jego zasada dzialania opiera si¢ na wzajemnym
oddziatywaniu dwoch skrzydet. Rysunek 2.1-3 ilustruje jego ideg. Jak sama nazwa sugeruje,
sktada si¢ on z dwoch faz. Podczas pierwszej fazy skrzydla zblizajg si¢ do siebie. Krawedzie
natarcia sg blizej siebie niz krawedzie sptywu. W miar¢ zblizania si¢ do punktu zwrotnego,
skrzydta zwigkszaja kat natarcia. W punkcie zwrotnym nastgpuje ich spotkanie. W trakcie
zblizania si¢ skrzydet do siebie, powietrze jest wyciskane spomiedzy nich. Generuje to sitg
skierowang ku gorze (zgodnie z osig obrotu skrzydet) na zasadzie odrzutu ( zachowania
pedu). Druga faza zaczyna si¢ rowno z kolejnym poétcyklem ruchu. Skrzydta zaczynajg sie
rozchodzi¢ poczawszy od krawedzi natarcia. W ten sposdéb na goérnych powierzchniach
skrzydta powstaje podci$nienie. Zwigkszanie przestrzeni pomiedzy skrzydtami wywotuje ruch
ptynu, ktéry omywajac krawedz natarcia zaczyna ponownie tworzy¢ wir (LEV). Odbudowa
wiru o pozadanym zwrocie jest szybsza réwniez ze wzgledu na wygaszenie poprzedniego,
ktory miat przeciwny zwrot. Istnieja dwie korzys$ci z zastosowania tego mechanizmu,
przekladajace si¢ na wzrost sity nosnej: istnieje dodatkowa sita no$na zwigzana z przyrostem
ci$nienia po spodniej czgs$ci skrzydet oraz spadkiem na gornej, a dodatkowo wygaszanie
wird6w w momencie kiedy przestajg by¢ potrzebne, co pozwala na szybsza budowe¢ nowych.
Mechanizm Weis—Fogh’a wykorzystywany jest przez cz¢$¢ owadow, przede wszystkim
motyle oraz ¢my. Nie jest jednak wykorzystywany powszechnie. Mechanizm ,,clap’n’fling”
zaproponowany zostal przez Weis—Fogh’a w 1973r. [Wies—Fogh, 1972]. Temat doczekat si¢
szerszej analizy zarowno teoretycznej, jak i do$wiadczalnej [Lehman,2003], [Maxworthy,
1979].
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Rysunek 2.1-4. Mechanizm **clap'n*fling"

Kolejnym zjawiskiem wystepujacym na skrzydtach ukladu trzepoczacego w okolicach
punktow zwrotnych jest efekt Kramera. Jest to kolejny mechanizm zwigkszajacy sile nosna.
Skrzydto przed przejsciem przez punkt zwrotny najczesciej do§¢ gwattownie zwigksza kat
natarcia. Skrzydlo jest obracane wokdét osi rozpietej migdzy sSrodkiem obrotu, a jego
koncéwka. Powoduje to zwigkszenie predkosci na krawedzi sptywu, co z kolei prowadzi
do generowania wickszego wiru (TEV). Zwigkszenie wirowosci $ladu pocigga za sobg
zwigkszenie przeciwnie skierowanej cyrkulacji skrzydta. Efekt ten zostat zaobserwowany juz
w latach 30. ubieglego wieku w kontekécie badan nad flatterem skrzydet. Rozwazany
teoretycznie byt migdzy innymi przez Glauerta oraz Theodorsena [Theodorsen, 1935].
Zjawisko jest nadal badane, czego przykladem sa stosunkowo miode publikacje [Lehman,
1999], [Dickinson, 1994].

Obserwowane jest takze zjawisko aerodynamiczne, ktore nie jest zwigzane wprost z tworami
wirowymi generowanymi przez skrzydto, czy wirowoscig samego skrzydla. Kazde
przyspieszenie obiektu wzgledem ptynu wywotuje dodatkowa site aerodynamiczng. Dzieje si¢
tak, poniewaz cze$¢ pltynu wokot ciala jest przyspieszana wraz z nim. Efekt nazwany zostal
sita masy dodanej. Za odkrywce zjawiska uwaza si¢ Fridriecha Bessela. Badacz w 19. wieku
pracowat nad ruchem wahadta w ptynie. Okazalo sig, Ze pomiar okresu ruchu wskazat wyzsza
mas¢ wahadla (o mas¢ plynu zamknig¢ta w objetosci ciala) niz miato w rzeczywistosci.
Zjawisko zauwazalne jest w analizie dynamiki ruchu lopaty $miglowca. Problem ten
intensywnie byt eksplorowany poczawszy od latach 30 ubieglego wieku miedzy innymi przez
Theodorsena.

2.2 Liczby podobienstwa i efekt skali

Aby mozliwe byto przeprowadzenie doswiadczenia z wykorzystaniem modelu o innej
niz obiekt rzeczywisty wielkosci lub przy innych parametrach pracy (czgstotliwosé, osrodek)
konieczne jest postuzenie si¢ kryteriami podobienstwa. Istnieje kilka liczb charakteryzujacych
ruch skrzydet entomoptera. Liczba Reynoldsa wydaje si¢ by¢é z nich wszystkich
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najistotniejsza. Jest to kryterium podobienstwa dynamicznego przeptywu wyrazone
stosunkiem sit masowych i lepkosci:

5

Re =
v (2.1)

u jest predkoscig przeptywu, a w kontekscie optywu skrzydia jego predkoscia wzgledem
niezaburzonego ptynu, c jest to cigciwa skrzydta, a v wspotczynnik lepkosci kinematyczne;.
Dla ruchu trzepoczacego predkos¢ U jest zmienna w czasie oraz zmienia si¢ wraz
z odlegloscia sekceji od osi obrotu. Dla takiego ruchu przyjmuje si¢ za warto$¢ referencyjng
srednig predkos¢ koncowki skrzydta (u=2d-R- f ). Jako wymiar charakterystyczny przyjeta
zostala $rednia cigciwa geometryczna (c=2-R/1). Ostatecznie liczbe Reynoldsa (Re)
w kontekscie trojwymiarowego ruchu trzepoczacego wyraza si¢ wzorem:

_ 4fOR?
VA

Re [Shyy, 2007]. (2.2)

Mozna j3 interpretowac jako usredniong w czasie liczb¢ Reynoldsa dla $redniej cigciwy
geometrycznej skrzydta, znajdujacej si¢ na koncowce rozwazanego skrzydta.

Drugim kryterium podobienstwa przeptywu, majacym zastosowanie w rozwazaniach nad
ruchem trzepoczacym jest liczba Strouhala. Charakteryzuje ona relacj¢ migdzy cyklicznoscia
zjawisk 1 predkos$cig przeptywu. Dla ruchu dwuwymiarowego zdefiniowana jest w postaci:

fLref _ 2 fha
U U

St=

(2.3)

ref

gdzie h, jest amplitudg ruchu, f czestotliwoscig zachodzacego zjawiska, a U predkoscia
wzgledem plynu ruchu gléwnego. Dla trzepoczacego ruchu tréjwymiarowego wymiarem
charakterystycznym bylby iloczyn katowego zakresu ruchu glownego i maksymalnego
promienia skrzydta. W przypadku entomoptera tg liczbg mozna scharakteryzowaé relacje
migdzy $rednig predkoscig ruchu trzepoczacego, a lotem postepowym. Te samg relacje
opisuje posuw wzgledny, ktory zdefiniowany jest nastepujaco:

U

J=——

Jest to stosunek predkosci lotu postepowego do sredniej predkosci koncowki skrzydta. Posuw
wzgledny jest istotnym parametrem opisujacym warunki pracy $migta. Warunki pracy
skrzydta owada, badZz entomoptera sa bardzo zblizone. Parametr zostal zaadaptowany
do specyfiki zagadnienia. W stosunku do liczby Strouhala posuw wzgledny jest jej
odwrotnoscia.

Istnieje jeszcze istotny parametr, charakteryzujacy zaleznosci miedzy wystepujacymi
zjawiskami. Definicja jest bardzo podobna. Czgstotliwos¢ zredukowana zdefiniowana jest
zaleznoscig:

k_27z-f-Lref _z-f-C
U

U | (2.5)
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Roéznica tkwi w wymiarze charakterystycznym. Czestotliwo$¢ zredukowana opiera si¢
na $redniej cigciwie skrzydta, jako wymiarze charakterystycznym. Wymienione trzy ostatnie
liczby podobienstwa charakteryzuja relacje miedzy predkoscia lotu oraz predkoscia ruchu
trzepoczacego. Mozna jednak przyja¢, ze predkos¢ charakterystyczna U jest S$rednig
predkoscia ruchu trzepoczacego. Wowczas czestotliwo$¢ zredukowana sprowadzi si¢ do
WzO0ru:

/4

=— 2.6

. (2.6)
gdzie @ to katowy zakres ruchu gtdownego, a A to wydtuzenie skrzydta. Przy zatozeniu statej
liczby Reynoldsa, liczba ta charakteryzuje relacje migdzy czestotliwoscia ruchu
trzepoczacego oraz jego amplituda. Wplyw tego parametru na efekty aerodynamiczne opisany
zostat w rozdziale 6.2.

2.3 Uproszczone sposoby modelowania

2.3.1 Metoda strumieniowa

Najprostszym sposobem analizy aerodynamicznej lotu owada lub entomoptera jest
metoda strumieniowa bazujaca na zasadzie zachowania pedu. Ten sposob kalkulacji wywodzi
si¢ z teorii lotu $miglowcow [Seddon, 1990], [Leishman, 2000]. Wirnik, a w przypadku
obiektu trzepoczacego skrzydta zostaja sprowadzone do tarczy, plaskiej powierzchni, przez
ktora przeptywa strumien powietrza. Strumien ten w plaszczyznie tarczy ulega skokowemu
przyspieszeniu (dostarczona zostaje energia i nastgpuje przyrost pedu ptynu).

srednia ptasczyzna ruchu
skrzydet

tarcza wirnika

\

\

1

1

1
[
\
‘I

R Fmmmmm e e D

Rysunek 2.3-1.1dea teorii strumieniowej

Na podstawie zasady zachowania pedu oraz wielkos$ci sity ciggu wirnika mozna wyznaczy¢
predkos¢ indukowana, z jaka powietrze przeptywa przez tarcze wirnika:

FL
W = [————
\2-@-R*-p (2.7)
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Przemnazajac predkos¢ indukowang przez site nosna, wyznaczona zostanie moc potrzebna

do lotu w zawisie.
3
Pi = FL .Wi — FiLz
V2:®-R*p (2.8)

Te metode wykorzystywali migdzy innymi Hoff [Hoff, 1919] oraz Weis—Fogh [Weis-Fogh,
1972].

2.3.2 Metody quasi-stacjonarne

Innym analitycznym narz¢dziem, ktore uzupelnia teori¢ strumieniowg jest metoda
pasowa. Takze i ta metoda wywodzi si¢ z teorii lotu wiroptatow. Skrzydto dyskretyzowane
jest pasami. Kazdy z elementdéw generuje sile nosng rowna:

Faero(r) = %p(w- ry -c(r)-C(r)-dr (2.9)

gdzie C oznacza wspotczynnik rozwazanej sity aerodynamiczne;.

Na tej samej zasadzie mozna wyliczy¢ moment oporowy oraz moc potrzebng do wykonania
ruchu. Do obliczen konieczna jest znajomos$¢ charakterystyk aerodynamicznych
poszczegdlnych sekcji  skrzydlta w postaci wspdtczynnikow sit  aerodynamicznych.
Na podstawie ich znajomosci oraz parametréw geometrycznych skrzydta i kinematyki ruchu
wyznaczy¢ mozna generowane obcigzenia aerodynamiczne. Warto$ci sil wyznacza si¢
w dyskretnych punktach czasowych, tak jakby skrzydto znajdowato si¢ w ruchu ustalonym,
catkujac wyrazenie (2.9). Sposéb ten nie uwzglednia towarzyszacych zmiennemu ruchowi
zjawisk niestacjonarnosci oplywu. Juz pierwsze analizy pokazaty duze niedoskonalosci tej
metody [Wies—Fogh, 1973]. Okazalo si¢, ze oszacowane w ten sposob sity generowane przez
latajace owady s3 znaczgco mniejsze od ich masy. Metoda okazala si¢ niesatysfakcjonujaca.
Szereg badan do$wiadczalnych, prowadzonych w przeciggu ostatniego potwiecza, wykazat
istnienie szeregu zjawisk aerodynamicznych opisanych w poprzednim rozdziale (3.2), ktore
znaczaco wptywaja na generowane sity. Model quasi—stacjonarny byt rozwijany przez wielu
badaczy. W latach 80. Ellington [Ellington, 1984] oparl swoja metode bezposrednio
na twierdzeniu Zukowskiego, sita wyznaczana byta z klasycznej zalezno$ci
Foo =p U T,

Metoda ta jednak uwzgledniata rotacje skrzydta. Cyrkulacja jest sumg dwoch sktadnikow:

I, =TI, +T,
I =7cU sina (2.10)

I, = ﬂdcz(% - Xoj

Bardzo podobnymi metodami postugiwal si¢ Theodorsen [Theodorsen, 1935] badajac
zjawisko flatteru skrzydet. Pozniej powstaly koncepcje idace o krok dalej. Modele
aerodynamiczne oparto na superpozycji skladowych sil aerodynamicznych zwigzanych
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z roznymi zjawiskami, takie podejscie miato na celu uwzgledni¢ niestacjonarnosci. Sita
aerodynamiczna wyliczana jest poprzez dodanie do wyliczonej sity quasi-stacjonarnej
sktadowych niestacjonarnych. Istnieja rézne odmiany tej koncepcji. Przyktadowy model
przedstawiony przez Sane i Dickinsona [Sane, 2001], ktory zaklada, ze catkowita sita
aerodynamiczna jest sumg sktadowej sity aerodynamicznej zwigzanej z ruchem postgpowym
skrzydta, zmiany kata natarcia, wptywem masy dodanej oraz wptywem sladu wirowego:

Foro =F +F +F,

aero

+ Foae (2.11)

ddedmass

Na rysunku 2.3-2 przedstawiona zostata koncepcja Zbikowskiego i Pedersena. Idea modelu
jest bardzo podobna. W inny sposob dokonano podziatu sit acrodynamicznych.

/ Geometria skrzydta / / Kinematyka skrzydta /

--{ BrakcyrkulaCji J------o oo

Masa dodana

r=—=-—-=---1

Oplyw bez
oderwania

quasi-stacjonarny

Pierwszego

rodzaiu >

Wagner

niestacjonarny

_I—)
_‘—> Polhamus LEV | ——
4l—>
L

Drugiego rodzaju |—»| Loewy Kussner

/ Catkowita sita nosna /

Rysunek 2.3-2. Koncepcja superpozycji sit

Wielu badaczy wykorzystywalo i nadal wykorzystuje tego typu metody. Przyktadem na to sa
prace [Roshabin, 2009], [Dudley, 1990], [Ansari, 2006]. Metoda ta byta takze wykorzystania
w pracy doktorskiej Adama Jaroszewicza. Umozliwia ona uzyskanie zblizonych
do rzeczywistych przebiegow sit. Na ogoét wymaga to jednak walidacji z doswiadczeniem.
Naturalnie tego typu podej$cie ma zasadniczag wade. Nie jest w stanie przewidzie¢ fizyki
zjawiska. Uzytkownik musi doktadnie wiedzie¢, czego nalezy si¢ spodziewaé. W zwigzku
z tym nie jest to dobra metoda do przewidywania natury ruchu trzepoczacego, lecz do jego
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odtwarzania. Tego typu metody znajduja miejsce we wszelkich rozwazaniach wstgpnych
oraz modelowania zjawisk tgczacych roézne dziedziny nauki, przyktadowo aeroelastycznos¢
lub symulowanie dynamiki lotu.

2.3.3 Metoda pierscieni wirowych

Druga grupe, troche bardziej ztozonych modeli, stanowiag metody potencjalne. Bazuja
one na rozwigzaniu rownania ciggtosci, ktore w wyniku zatozenia braku $cisliwosci
1 wirowosci pola sprowadza si¢ do postaci Laplace’a:

ViD =0 (2.12)
gdzie:®d, jest potencjatem pola predkosci.

Oczywiscie sg to takze metody, ktore nie uwzgledniaja lepkosci, wigc nie ma mozliwosci
przewidzenia separacji. Nie wymagaja jednak dodatkowego modelowania $ladu wirowego,
gdyz jest on uwzgledniany podobnie, jak wplyw rotacji skrzydta i niestacjonarno$¢ ruchu
na generowane sity. Tego typu metody stosowany byl w pracach: [Singh, 2007], [Smith,
1996], [Levin, 1981],[Ztocka 2003].Na potrzeby analiz wchodzacych w sktad rozprawy
rébwniez opracowany zostal program bazujacy na tej metodzie. Z tego tez wzgledu szerszy
opis tej metody zawarty zostal ponizej. Tego typu metody opisane sag w wielu podrecznikach
[Katz, 1991].

Skrzydto dyskretyzowane jest przy pomocy zespotu pier§cieni wirowych. Kazdy cechuje si¢
pewng porcja wirowosci. W $rodku kazdego elementu (punkt przecigcia przekatnych)
umieszczony zostaje punkt kolokacji, w ktorym zapewniany jest warunek braku przeptywu.
Idea metody zostata zobrazowana na rysunku 2.3-3. Zagadnienie sprowadza si¢
do rozwigzania réwnania macierzowego, w ktorym niewiadomag sg warto$ci cyrkulacji
pierscieni

all a12 alm 1—‘pl RHSl
a21 a22 aZm 1_‘PZ RHSZ
a31 a32 a3m FPZ _ RHS3 (2 13)
aml amZ amm 1_‘pm RHSm

Prawa strona rOwnania stanowi warunek brzegowy. Sg to wartosci sktadowych normalnych
do paneli predkos$ci osrodka:

RHS, =-U -f, (2.14)

Po wyznaczeniu cyrkulacji paneli mozliwe jest wyliczenie generowane;j sity nosne;.
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Wspotczynniki po lewej stronie rdwnania stanowig predkosci generowane przez elementy
wirowe dla jednostkowej wartosci cyrkulacji. Sg wyznaczane z prawa Biota—Savarta:

2 =k§41; 41”r1k”2k2r0i. flik_fzik , (2.15)
‘rlerZK‘ ‘rlk‘ ‘er‘

Réznice ci$nien generowane przez panele wyznaczane sg za pomoca wzoru Zukowskiego
z uwzglednieniem zmiany cyrkulacji w czasie:

u' -re.. U’ T ..
Apj=p- e +£[ p”):l ; (2.16)

C . b . ot| 2

i,]j 1]

gdzie:

FC

oi,j = Lpi j dla paneli na krawedzi natarcia

b =T, dlapaneli u nasady

pi, j

r; :(Fpi,j—l“pi,j,l); Ly :( pi T

pi. | i j oij pi,lvj) dla reszty paneli,

[',; ; Jest cyrkulacjg ij panelu.

Analiza uwzglednia niestacjonarny charakter ruchu poprzez dodatkowy czton w réwnaniach
(2.16).W dziedzinie czasu wykorzystana zostala dyskretyzacja pierwszego rzedu. Nie ma
jednak mozliwo$ci odwzorowania zjawiska ssania krawedzi natarcia. Program zostat
zaimplementowany w srodowisku obliczeniowym Matlab.

elementy skrzydel

slad wirowy

osobrotu skrzydia

Rysunek 2.3-3.1dea dzialania modelu pierscieni wirowych

2.4 Modelowanie numeryczne (CFD)

Mechanika ptynow wymaga do opisu zachodzacych zjawisk dwoch réwnan
transportu: masy oraz pedu. Réwnanie transportu masy, zwane takze rdwnaniem ciaglo$ci
przedstawia si¢ nastepujaco:

% [ de+§) pla-fHS =0. (217)
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Rozwazane obiekty operuja nie tylko przy bardzo matych liczbach Reynoldsa, lecz réwnie
matych liczbach Macha. Oznacza to, ze zmiany gestosci sg pomijalnie mate, a powyzsze
rOwnanie moze zosta¢ uproszczone do postaci:

p(-n)=0 (2.18)

Drugim elementem dopetniajagcym opisu jest rownaniem transportu pedu (rownanie Navier—
Stokesa):

O puda+ § pu(a-ms = [ pdo— §(pa)s + { zds (2.19)
at e oQ & oQ

oQ

W pracy skorzystano z komercyjnego oprogramowania AnsysFluent. Wyprowadzenie
Ooraz szersze wyjasnienie teorii mechaniki plynéw mozna znalez¢ w licznych ksigzkach
oraz podrgcznikach akademickich, na przyktad [Gulcat, 2010], [Ansorge, 2003]. W ostatnich
latach analizy z zakresu numerycznej mechaniki ptynow trzepoczacego skrzydta sg bardzo
popularne. Przyktadem analiz dwuwymiarowych moga by¢ artykuty: [Kudela, 2010], [Tang,
2007]. Rownie popularne sg analizy tréjwymiarowe [ Young, 2006], [Ramamurti, 2007].

2.5 Metody eksperymentalne

2.5.1 Kinematyka ruchu

Entomopter lub owad porusza skrzydtami poprzez ich obrot wokot punktu (stawu).
W przypadku zywych organizmoéw ruch ten zazwyczaj jest skomplikowany. Ztozony jest
z przemieszczen wzgledem trzech katow. W rezultacie koncoéwka skrzydta zakresla na sferze
przestrzenng figure, zazwyczaj zblizong do poziomej 6semki lub do litery ,,u”.
Potozenie skrzydla w przestrzeni opisywane trzema wspolrzednymi katowymi. Katem
azymutalnym (@), ktéry zawarty jest miedzy plaszczyzng potozenia neutralnego (osie obu
ramion sg w tej samej plaszczyznie), a osig skrzydta. Katem dewiacji (©) zawartym migdzy
srednig plaszczyzng ruchu oraz plaszczyzng utworzong przez o§ zmiany kata nastawienia
1 prosta lezaca na S$redniej plaszczyznie ruchu i1 przechodzaca przez S$rodek obrotu
(ptaszczyzna dewiacji). Katem nastawienia (y) zawartym miedzy plaszczyzng skrzydta,
a plaszczyzna dewiacji. Definicje katow zostaly przedstawione na rysunku 2.5-1.
Ruch skrzydta w zakresie zmian kata dewiacji nie byl wykonywany podczas badan
realizowanych w ramach doktoratu. W trakcie eksperymentéw kat ten zostal ustawiony
na stalg warto$¢ 0. Do opisu zmiany pozostatych dwoch wykorzystany zostal szereg Fouriera.
Zmiana w czasie katow polozenia wyrazona jest zalezno$ciami:

P(t) = @i[A cos(2ift) + B, sin(2ift)] (2.24)
o) = @i[Ag cos(2iz- f-t)+B,sin(2iz- f -t)] (2.25)
y(t) = r(k)i[A cos(2it) + B, sin(2ift)] (2.26)

i=1
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MEAN STROKE PLANE l

Rysunek 2.5-1. Opis polozenia skrzydla

Taki sposob opisu pozwala, na odtworzenic dowolnej trajektorii ruchu. Szereg Fouriera
zawierajacy dostateczng ilo$¢ wyrazow jest w stanie odwzorowa¢ dowolng funkcje okresowa.
W praktyce ilo$¢ elementdow ciggu jest ograniczona. Dobrze odwzorowywane sg funkcje,
ktére sa gladkie, nie maja niecigglosci pochodnej zadnego rzedu.

2.5.2 Badania doswiadczalne

Od poczatku eksploracji problemu napedu trzepoczacego, jako narzedzie badawcze,
wykorzystywane na szeroka skalg jest doswiadczenie. Na ilustracji 2.5-2 pokazane zostaty
urzadzenia badawcze wykorzystywane do modelowania ruchu trzepoczacego. Ilustracja A
przedstawia ,,Robofly” konstrukcji Dickinsona oraz Lehmana [Lehman, 1999]. Urzadzenie
byto wykorzystywane do badan nad aerodynamika muszki owocowki. Osrodek stanowil olej
mineralny. Dzigki zastosowaniu plynu o duzej lepkosci mozliwe bylo uzyskanie
odpowiednich liczb Reynoldsa, przy wartosciach sit, ktore sa mierzalne. Obiektem
do$wiadczalnym opisanym na tej samej ilustracji z literg B jest urzadzenie zbudowane na
potrzeby badan nad dwuwymiarowym ruchem trzepoczacym. Prace prowadzone byly w US
Air Force ResearchLaboratory [Ol, 2010]. Osrodkiem w do$wiadczeniu byta woda. Trzecim
obiektem (C) jest ,,flapper” wykorzystywany przez C. Van Den Berga oraz C.P. Ellingtona
[Van Den Berg, 1997]. Urzadzenie podobnie, jak ,,Robofly” jest dwuskrzydte. Przystosowane
jest jednak do pracy w powietrzu. Urzadzenie postuzylo do licznych badan nad zjawiskami
aerodynamicznymi towarzyszacymi ¢mie (ManducaSexta) podczas lotu.
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Rysunek 2.5-2 Mechanizmy wykorzystywane w badaniach do§wiadczalnych A - Lehman i Dickinson B —
Ol [Ol, 2009], C - Ellington
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3 Przeglad istniejacych konstrukcji

Idea maszyny latajacej wzorowanej na ptakach lub owadach jest najstarszg znang
cztowiekowi. Maszyna taka napedzana miataby by¢ poruszajagcymi si¢ skrzydiami. Z tg
tematyka mozna si¢ spotka¢ studiujac histori¢ poczawszy od starozytnej mitologii (mit o
Dedalu i Ikarze). Idea maszyn latajagcych napedzanych byta rozwijana w renesansie miedzy
innymi przez Leonarda da Vinci oraz Cayleya. Po raz pierwszy udalo si¢ ja urzeczywistnié
przeszto 140 lat temu. Francuski wynalazca i pionier lotnictwa, Alfons Penaud, jako pierwszy
zbudowat ,,mechanicznego ptaka”, ktory wytwarzat sitg ciggu w opisany powyzej sposob. Do
napedu stuzyta guma. Rysunek 3-1 przedstawia t¢ maszyne, ktorg dziS nazwalibySmy
ornitopterem. R6znica pomigdzy entomopterem, a ornitopterem jest dos¢ ptynna. Zwigzana
jest ze stopniem podobienstwa odwzorowania sposobu generacji sit blizszemu owadom, badz
ptakom.

Rysunek 2.5-1. ""Mechaniczny ptak™ Alfonsa Penaud [Britannica, 1875]

Niemniej, patrzac na powyzsza historyczng konstrukcje mozemy powiedzie¢, ze byt to
pierwszy krok wykonany przez czlowieka w kierunku budowy w peini funkcjonalnego
bionicznego statku powietrznego. XIX wiek obfitowal w duzg ilo$¢ préb budowy maszyny,
latajacej na tej samej zasadzie co ptaki. Przez kolejnych 100 lat trudno doszukaé sie
jakosciowego postepu w rozwoju tej grupy statkow powietrznych. Oczywiscie nie dotyczy to
postepu w aerodynamice, ktora bezposrednio wyjasnia zasade lotu takiego obiektu. Ten okres
owocowal gwattownym rozwojem tej dziedziny fizyki. Kolejny znaczny krok w tym kierunku
byt, tak naprawd¢ mozliwy dopiero niedawno, a przelom dzieje si¢ wlasnie teraz. Jak
pokazuje natura entomoptery nie moga by¢ znacznych rozmiarow. Stad tez w pierwszej
kolejnosci konieczne byto opracowanie efektywnego napedu elektrycznego o dostatecznie
matych rozmiarach. Obecnie dostgpne s3 miniaturowe silniki elektryczne, ktorych masa nie
przekracza kilku gramow oraz ogniwa LiPo o zblizonej masie (rysunek 3-2). Na ilustracji 3-3
przedstawione sg sktadniki ukladu napedowego opartego na piezoelektrycznym elemencie
wykonawczym, ktory stanowi alternatywny dla silnika elektrycznego sposdb napegdu.
Odrebng rzecza s3 komponenty elektroniczne niezbedne do sterowania statkiem.
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VOLO 3A ESC

Rysunek 2.5-2.Aktualnie dostepne komponenty ukladu napedowego(na rysunku podano masy tych
podzespotow)

Rysunek 2.5-3.Sitownik piezoelektryczny wraz z sterownikiem [Karpelson, 2012]

Obecnie na catym §wiecie intensywnie pracuje si¢ nad tego typu obiektami. Prace najczgsciej
prowadzone sg przez uniwersytety. Od poczatku wieku entomopterami zainteresowane sa
rowniez rzadowe agencje obrony. Ufundowany =zostal szereg projektow, w ktorych
uczestniczylty zaro6wno uczelnie, jak i1 przedsigbiorstwa, majacych na celu rozwija¢ te
technologi¢. Ponizej znajduje si¢ przeglad najwazniejszych konstrukcji. Pierwsza z nich
Microbat (rys. 3-4), rozwijany przez Caltech oraz firm¢ Aerovironment zostal oblatany pod
koniec 2000r. Prace prowadzone byly w ramach projektu finansowanego przez DARPA.
Obiekt jest dwuskrzydly, wzorowany na nietoperzu. Nie jest w stanie wykona¢ zawisu.
Zastosowany zostat naped wykorzystujacy silnik elektryczny pradu statego. Sterowanie
realizowane jest przy pomocy usterzenia.

Rysunek 2.5-4.Microbat firmy Aerovironment [Keennon, 2003]

-22 -



Intensywnie rozwijanym projektem jest Delfly, realizowanym na Uniwersytecie Technicznym
w Delf. Obiekty latajace realizowane w jego ramach sa czteroskrzydte. Skrzydta sa
w uktadzie X. Przeciwlegle platy sa sztywno ze soba potaczone. Skrzydla maja wspolny
érodek obrotu. Amplituda ich ruchu jest stosunkowo niewielka (46°). Podczas przejécia przez
jeden z punktow zwrotnych wykorzystywany jest efekt "clap'n'fling". Do napedu
wykorzystywany jest silnik elektryczny sprzgzony z przektadnig oraz uktadem korbowym.
Opracowano kilka roznych modeli Delfly. Na ilustracjach 3-5 oraz 3-6 przedstawione sa
odpowiednio Delfly 2 oraz Delfly Micro. Wszystkie obiekty wyposazone zostaly w kamere
oraz system transmisji danych. Sterowanie odbywa si¢ przy pomocy radia RC. Szeroki opis
tych obiektow mozna znalez¢ w licznych publikacjach [De Clercq,], [De Croon, 2009], [D.
Lentink, 2009], [De Clercq,]

2

Rysunek 2.5-6.Delfly micro

Rysunek 3-7 przedstawia koncepcj¢ czteroskrzydtego entomoptera REMANTA opracowang
przez firm¢ Advanced Subsonics [Lesage, 2008]. Uktad napedowy jest tak skonstruowany,
aby wykorzysta¢ mechanizm Weisa-Fogha dwukrotnie podczas jednego cyklu. Do napedu
stuzy silnik elektryczny. Czgstotliwos$¢ trzepotania nie przekracza 60Hz. Stabilizacja oraz
sterowanie realizowane jest przy pomocy statecznikow.
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Rysunek 2.5-7. Advanced subsonics

Projektem najbardziej dojrzaltym i jednocze$nie najbardziej zaawansowanym jest
AeroVironment Nano Hummingbird (rys. 3-8)[Martin, 2012], [Keennon, 2012]. Jest
to kolejny projekt ufundowany przez agencj¢ DARPA. Prace rozpoczgte zostaty w 2006 roku.
Rezultat prac opublikowano na poczatku roku 2011. Obiekt jest dwuskrzydty, posiada naped
oparty na silniku elektrycznym. Entomopter bardzo sprawnie lata zaréwno
w pomieszczeniach, jak 1 w otwartej przestrzeni. Jest w stanie wykona¢ zawis. Maksymalna
predkos¢ lotu wynosi okoto 17km/h. Stabilizacja oraz sterowanie realizowane sa bez uzycia
statecznikow.

Rysunek?2.5-8. Unmanned nano vehicle firmyAerovirnonment

Kolejne konstrukcje sa przykladem zastosowania napedu rezonansowego. Rysunek 3-9
pokazuje najbardziej zaawansowany projekt prowadzony przez Harvard University. [Wood,
2008], [Wood, 2007], [Whitney, 2012] Rozpigto$¢ skrzydet wynosi 32mm, a czgstotliwosé
trzepotania 110Hz. Entomopter zbudowany jest w uktadzie dwuskrzydtym. Obiekt aktualnie
jest w stanie unie$¢ si¢ 1 mozna nim sterowaé. Nie jest w stanie wykona¢ swobodnego lotu.
Zasilanie doprowadzane jest za pomocg przewodu. Na kolejnej ilustracji (rys. 3-10)
przedstawione jest podobne rozwigzanie opracowane przez zespOt z Delft University.
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Wyrdznia je to, ze jako element wywolujacy drgania wykorzystany zostal elektromagnes

Z pierScieniowq sprezyng.

Rysunek2.5-9. Harvard University 3cm flapping-wing MAV [1.11]

Rysunek 2.5-10.Naped wykorzystujacy rezonator pierscieniowy [Bolsman, 2008]

Tabela 3-1.Zestawienie danych technicznych istniejacych konstrukeji

Harvard
delfly | Microrobotic | hummingbirdAeroviron | PurdueUniver
delfly2 | micro |Fly ment sity
masa catkowita g 16 3 0,06 19 -
rozpietosc skrzydet | mm 280 100 32 165 92
czestotliwosé
trzepotania Hz 13 30 110 30 60
Podwojona
amplituda ruchu deg 44 44 100 180 120
liczba Reynoldsa - 10000 | 3000 2000 26000 7500

W tabeli 3-1 zestawiono podstawowe dane uktadéw napgdowych. Najciezszym latajagcym
entomopterem jest Nano Hummingbird 19g. Najmniejszym jest MicroboticFly o masie
wlasnej 0,06g. Ten tez obiekt najszybciej trzepocze skrzydiami, czestotliwo$é to az 110
uderzen na sekunde. Najwiekszym obiektem (najwigksza rozpigto$¢ skrzydet) jest Delfly.
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Istnieje znaczna ilo$¢ projektow, ktore sg na etapie badan uktadu napedowego. Na rysunku
3.11 pokazana jest koncepcja dwuskrzydtego entomoptera napedzanego konwencjonalnym
silnikiem rozwijana przez PurdueUniversity [Hu, 2011]. Lewa cze¢$¢ rysunku pokazuje model
CAD, ktory oddaje ide¢ dziatania urzadzenia, prawa natomiast jego realizacje. Podobna
koncepcja rozwijana jest przez Harvard University. (rysunek 3-12) [Sahai, 2012]. llustracja
przedstawia urzadzenie testowe. Naped urzadzenia ztozony jest z silnika elektrycznego oraz
uktadu korbowego. Bardzo ciekawym i oryginalnym pomystem uktadu trzepoczacego jest
ten, przedstawiony przez R. Zbikowskiego oraz C. Galinskiego [Galifiski, 2005]. Ruch
skrzydet realizowany jest przez uktad podwojnych szkockich jarzm. Do napedu stuzy silnik
elektryczny. RoOwnie ciekawy pomyst na realizacj¢ ruchu trzepoczacego powstal w University
of Maryland (rysunek 1-14) [Keshavan, 2007]. Uktad napedowy wykorzystuje odpowiednio
uksztaltowane krzywki do uzyskania pozadanej trajektorii ruchu skrzydet. Istniejg takze
pomysty tworzenia ukladow napedowych, ktore $mialo mozna okresli¢ mianem
hybrydowych. Zasadniczy ruch skrzydet realizowany jest w klasyczny sposob, przy pomocy
przektadni mechanicznej. Jednak okresowa modyfikacja trajektorii ruchu prowadzona jest
wykorzystujac elementy drgajace (MEMS') najczeéciej piezoelektryczne [Raney, 2003],
[Yang, 2007].

force sensor

Rysunek 2.5-12. Mechanizm napedowy rozwijany przez Harvard University

! MEMS (Micro Electro-Mechanical Systems) — elektro-mechaniczne mikro sitowniki
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Rysunek 2.5-14. Uklad napedowy oparty na mechanizmie krzywkowym

Awangardowe koncepcje realizacji entomoptera zostaly przedstawione przez Georgia Tech
Researchinstitute. Na ilustracji ~ 3-15 przedstawiony zostal entomopter w uktadzie
czteroskrzydlym. Jego skrzydla sa jednak rozsunigte tak, ze nie nachodzg na siebie.
Amplituda ich ruchu w ten sposdb moze by¢ wigksza. Pomyst ten zostal opatentowany
[Michelson, 2000]. Przedstawiona zostala takze koncepcja wykorzystania jako sitownika
napedowego elementu, ktory zwiekszatby swoja objetos¢ cyklicznie. Moglaby to by¢ swego
rodzaju maszyna objetosciowa (rys. 3-16), korpus pod wptywem cisnienia zmieniatby swa
objetos¢ 1 przemieszczal skrzydla. Najbardziej wyrafinowana koncepcja zaklada
wykorzystanie sztucznych mig$ni chemicznych, nad ktérymi prowadzone sg prace w tej samej
jednostce naukowej [Michelson, 2002].
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Rysunek 2.5-15. Koncepcja czteroskrzydlego entomoptera
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Rysunek 2.5-16. Idea napedu oparta na elementach rozpreznych
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Entomopter konstruowany w Cornell University [van Breugel, 2008]

Rysunek2.5-17.
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Rysunek2.5-18. NPS flapping wing MAV [Jones, 2005]

Istniejg takze koncepcje statkow powietrznych, ktére w niczym nie przypominajg owadow,
lecz wpisujg si¢ w nurt obiektow napgdzanych trzepoczacymi skrzydtami. Pierwszy z nich to
entomopter opracowany w CornellUniversity. Napedzany jest czterema parami skrzydet.
Stateczno$¢ zapewniajg stateczniki (rys. 3-17). Drugim statkiem powietrznym jest NPS
flappingwing MAV (3.18). W istocie jest to staloplat wykorzystujacy do generowania sity
ciggu dwa skrzydta umieszczone za gtéwnym platem.

Analizujagc obecnie istniejace konstrukcje entomopteréw mozna dokonaé¢ dwojakiego
podziatlu. Po pierwsze ze wzgledu na ilo$¢ skrzydel. Taki sam podziat istnieje w klasyfikacji
owadow. W rzeczywistoSci znajduja zastosowania zarowno konstrukcje dwu, jak
1 czteroskrzydle. Oba rozwigzania maja zalety. Naped czteroskrzydly generuje mniejsze
drgania. Sity oporu aerodynamicznego oraz bezwtadno$ci przyspieszanych skrzydet w duzej
mierze (jesli nie catkowicie) znosza si¢. Dodatkowy ruch obiektu bgdacy efektem ubocznym
jest szkodliwy ze wzgledu na zmniejszenie predkosci ruchu skrzydta, co przektada si¢ na
mniejszg sile nosng. Inng zaleta jest mozliwo$¢ wykorzystania efektu Weis—Fogh'a
dwukrotnie podczas jednego okresu. Uktady dwuskrzydte cechujg si¢ mniejsza masg. Drugim
kryterium klasyfikacyjnym jest konstrukcja uktadu poruszania skrzydtami. Takze wzgledem
takiego podziatu mozna wyr6zni¢ dwie grupy. Pierwsza wykorzystuje jako naped klasyczny
silnik elektryczny pradu statego lub synchroniczng maszyng trdjfazowa. Obecnie dostepne sa
efektywne jednostki napedowe o masie ponizej 2g.

Druga grupa entomopterow wykorzystuje aktuatory, ktére wprowadzaja skrzydta w rezonans.
Sam silownik wykonuje stosunkowo niewielki ruch drgajacy. Przy wykorzystaniu
odpowiedniej konstrukcji amplituda drgan zostaje powickszona. Dodatkowo wprowadzenie
skrzydta w rezonans, czyli poruszanie nim z czgstotliwoscig rowng czestosci wiasnej
skrzydta, skutkuje dodatkowym zwiekszeniem zakresu jego ruchu. Jako elementy drgajace
najczesciej stosuje si¢ silowniki piezoelektryczne. Ich budowa oraz zasada dziatania
szczegdtowo zostala przedstawiona w [Karpelson, 2012], [Wood, 2007]. Przyktadowa
konstrukcja jest przedstawiona na rysunku 1.1-2. Aktuator zlozony jest z podatnej bazy
oraz z naklejonego do niej paska materialu piezoelektrycznego. Pod wplywem przytozonego
napigcia materiat zmienia swoja dlugos¢, w wyniku czego caly element ulega wygigciu.
W entomopterze jeden z koncow sitownika przymocowany jest na sztywno do korpusu. Drugi
koniec przemieszczajac si¢ porusza skrzydtami za posrednictwem dzwigni. Tego typu naped
znajdzie zastosowanie w najmniejszych obiektach, wielkoscia dorownujacym owadom.
Naped z wykorzystaniem klasycznego silnika elektrycznego znajduje zastosowanie
w konstrukcjach wielkos$ci matych ptakow.
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Z inzynierskiego punktu widzenia istotne jest, aby mie¢ $§wiadomo$¢ przedziatéw
wartosci wymienionych parametrow, ktore w rzeczywistosci sa spotykane. Najczesciej
spotykanymi obiektami, ktore moga by¢ odniesieniem w procesie projektowania sa ptaki
i owady. Wartosci parametrow ruchu trzepoczacego zostaly zestawione w tabeli 3-2.
Czestotliwos¢ trzepotania skrzydel zwierzat potrafigcych wykona¢ zawis zawiera sie¢
w przedziale okoto 20-200Hz. Najwiekszym zwierz¢ciem potrafigcym wykona¢ pelny zawis
jest koliber, on tez najwolniej porusza skrzydlami. Najmniejsze owady maja dtugos¢ skrzydta
rowng kilku milimetrow, a czestotliwos¢ trzepotania sigga 200Hz. Katowy zakres ruchu
zawiera si¢ w przedziale 90 do 150 stopni (nizsza warto$¢ jest dla wazki, ktora nie zostata
uwzgledniona w tabeli) 1 jest uzalezniony od gatunku. Wydhluzenie zwykle jest niewielkie.
Maksymalne z posréd wymienionych zwierzat wynosi 8,2. Sa jednak gatunki, ktérych
wydtuzenie skrzydet siega nawet 15. Warto$¢ ta odpowiada wydluzeniu skrzydet szybowca.
Zwierzeta o tak duzym wydhuzeniu wykonuja ruchy skrzydtami o mniejszej amplitudzie.
Zwierzeta bedace protoplastami entomopterow cechuje mata wartos¢ posuwu wzglednego
podczas lotu postgpowego. Oznacza to, ze nawet podczas lotu postgpowego predkos¢ optywu
skrzydet wywolana ruchem trzepoczacym jest wigksza od samej predkosci lotu. Liczby
Reynoldsa, w ktorych operuja zwierzgta to przedziat 100-11000. Warto$¢ jest zalezna
od wielkos$ci obiektu, a w szczegolnosci od jego masy.

Tabela 3-2. Porownanie parametréw kinematyki ruchu [Shyy, 2007]

muszka ¢ma
owocoOwka trzmiel (Manducasexta) |  koliber
Czestotliwos¢
trzepotania (f), Hz 200 150 25 23
Katowy Zélges ruchu, 1454 120 114 150
Wydtuzenie 2,4 6,6 53 8,2
Czestotliwos¢
zredukowana 0,50 0,23 0,30 0,15
trzepotania (k)
Liczba Reynoldsa (Re) | 120-210 | 1200-3200 4200-5300 11000
Posuw wzgledny (J) - 0,66 0,91 0,34
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4 Teza i zakres pracy

4.1 Koncepcja entomoptera

Obiektem badan jest koncepcja dwuskrzydlego entomoptera opartego na mechanicznym
uktadzie przeniesienia napedu oraz silniku elektrycznym. Obiekt ma rozpigtos¢ skrzydet
200mm. Czgstotliwos$¢ trzepotania to okolo 10-20Hz, a liczba Reynoldsa charakteryzujaca
opltyw skrzydet wynosi 10000. Koncepcja uktadu konstrukcyjnego obiektu przedstawiona
zostata na rysunku 4-1. Obiekt zlozony jest z dwodch gltownych zespolow: zespolu
napedowego oraz sterowania. Oba zespoty polaczone sg ze sobg uktadem popychaczy, ktéry
pozwala na zmian¢ wzglednego polozenia katowego. Naped w zakresie ruchu gléwnego
skrzydet realizowany jest za posrednictwem uktadu korbowego. Zmiana kata nastawienia
natomiast wymuszana jest sitami aerodynamicznymi i masowymi. Obr6t skrzydla wzgledem
kata nastawienia ograniczany jest przy pomocy spr¢zyny o odpowiednio dobranej
charakterystyce. Przewidywana masa to 10g. Do napedu postuzy silnik elektryczny pradu
statego.

masa obiektu 10 g
moc silnika 3 W
obroty silnika 30000 obr/min
maksymalna

czZestotliwosé

trzepotania 25 Hz
przetozenie przektadni 17,2 -

Rysunek 4.1-1. Uklad napedowy entomoptera

4.2 Tezai cele pracy

W ramach realizacji pracy doktorskiej zostata opracowana innowacyjna konstrukcja
entomoptera. Zaproponowano nowatorski sposob sterowania obiektem, polegajacy
na odpowiednim pochylaniu calego modutu napedowego wzgledem kadtuba. W podobny
sposob sterowane sg wiatrakowce.
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Tezg pracy jest twierdzenie, ze obiekt zbudowany wedlug opisanego powyzej
pomyshu bedzie w stanie efektywnie lata¢.

Dowadd tezy stanowig analizy efektywnosci lotu obiektu wykonane w oparciu o badania
doswiadczalne przeprowadzone w tunelu wodnym Laboratorium Matych Liczb Reynoldsa
Instytutu Inzynierii Lotniczej, Procesowej i1 Maszyn Energetycznych Politechniki
Wroctawskiej. Istniejg juz entomoptery, ktore sg w stanie wykona¢ w petni kontrolowany lot
zardwno postepowy, jak i w zawisie. Wiadomo, ze budowa tego typu obiektu jest mozliwa
przy uzyciu dostepnych technologii. Na podstawie analizy dostepnych zrdédet mozna
stwierdzié, ze nie istnieje jednak obiekt, ktory jest stabilizowany w zaproponowany w pracy
sposob. Posrednim celem pracy, wymuszonym niedostatkiem wiedzy na temat aerodynamiki
tego typu statkow powietrznych, bylo opracowanie metodyki modelowania
aerodynamicznego entomoptera dla potrzeb projektowania tego typu obiektow latajacych.
Obecnie wigkszo$¢ prac projektowych prowadzonych jest w oparciu o wyczucie inzynierskie.
Takie podejscie wymaga olbrzymiej ilosci prob, a wiec takze znacznych kosztow. Osiggniete
w tym zakresie zostaty nastepujace cele:

e znalezienie wystarczajaco efektywnego pod katem energetycznym sposobu
ruchu skrzydet dla zaproponowanej konfiguracji entomoptera

e ocena efektywnosci uktadu aerodynamicznego entomoptera w konfiguracji
bezogonowej podczas lotu swobodnego.

e Wweryfikacja przydatnosci réznych sposobéw modelowania aerodynamiki
trzepoczacych skrzydet

Jednym z najwickszych probleméw dotyczacych zbudowania latajacego nanorobota jest
opracowanie efektywnego uktadu stabilizacji 1 sterowania. Wigkszo$¢ zbudowanych
entomopterow (na przyktad Delfly) wykorzystuje trzepoczace skrzydta tylko do wytwarzania
sity nosnej oraz napgdowej. Stabilizacja 1 sterowanie ruchem odbywa si¢ za pomoca
klasycznych powierzchni sterowych (ster wysokosci i kierunku). Tego typu rozwigzanie ma
powazny mankament, gdyz sterowane w ten sposob obiekty nie sg w stanie wykona¢ zawisu.
Latajace owady do stabilizacji swojego lotu wykorzystuja jedynie skrzydta. Celami pracy
zwigzanymi ze stabilizacjg 1 sterowaniem s3:

e opracowanie modelu mechaniki lotu opartego na danych doswiadczalnych
e zaproponowanie efektywnego sposobu sterowania i stabilizacji bez
wykorzystania zmiennej kinematyki ruchu skrzydet

4.3 Zakres pracy

W ramach pracy zaprojektowany 1 zbudowany zostal robot (tzw. flapper) do badan
w tunelu wodnym, ktory pozwala na odwzorowanie dowolnego sposobu ruchu. Jak wykazata
analiza literatury, obecnie istnieje na $wiecie tylko kilka urzadzen tego typu. W kraju jest to
jedyny taki obiekt. Na podstawie analiz literatury §wiatowej mozna stwierdzi¢, ze zbudowano
kilka flapperow przeznaczonych do badan wizualizacyjnych opltywu skrzydel owada
w $rodowisku oleju (Elington, Leichmann). Zbudowano takze podobne urzadzenia do badan
w tunelach wodnych, w Kanadyjskim Instytucie Lotnictwa (NRC), oraz na Uniwersytecie
Cambridge. Oba flappery maja jednak po jednym skrzydle, a ich konstrukcja zostala
ograniczona matymi wymiarami komér pomiarowych tuneli wodnych NRC oraz Cambridge.
Na podstawie analiz dostgpnej literatury mozna stwierdzié, ze opracowana w trakcie realizacji
pracy konstrukcja flappera jest takze unikalna w skali Swiatowe;.

Zasadniczym  elementem naukowym pracy s3a badania dos$wiadczalne
przeprowadzone przy uzyciu wspomnianego robota oraz analiza i interpretacja wynikow tych
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badan. Zakres prac do$wiadczalnych obejmuje szereg cykli pomiaréw przeprowadzonych
w tunelu wodnym Laboratorium Malych Liczb Reynoldsa Instytutu Inzynierii Lotnicze;j,
Procesowej 1 Maszyn Energetycznym Wydziatu Mechaniczno-Energetycznego Politechniki
Wroctawskiej. Prace te objety:

Badania wstepne — pomiary w zawisie i ruchu $migtowym skrzydta. Badania te
pozwolity na analiz¢ fenomenu wiru formujacego si¢ na krawedzi natarcia
skrzydta. Sprawdzona zostata stabilno$¢ tego wiru. Badania te pozwolity
na poglebienie wiedzy o mechanizmie generowania sit aerodynamicznych
na skrzydtach trzepoczacych.

Analize wptywu czestotliwosci zredukowanej 1 amplitudy wahan na obcigzenia
aerodynamiczne. Szczegélnie wazne, z punktu widzenia uktadu sterowania
entomopterem, byty badania wplywu amplitudy trzepotania na generowane sity
aerodynamiczne. Doswiadczenie pozwolito na wybor amplitudy trzepotania dla
obiektu rzeczywistego. Na tej podstawie zawezono obszar dalszych badan.
Badania wptywu liczby Reynoldsa na obcigzenia aerodynamiczne trzepoczacych
skrzydel. Sprawdzono wptyw liczby Reynoldsa na generowane sity i momenty
aerodynamiczne. Informacje pozyskane w doswiadczeniu pozwolily na znaczne
uproszczenie pdzniejszych analiz ruchu entomoptera.

Analize wplywu amplitudy zmian katéw trzepotania oraz nastawienia
na obcigzenia aerodynamiczne. W ramach tych badan sprawdzono rézne sposoby
zmiany kata nastawienia oraz przeanalizowano o0siggi aerodynamiczne
entomoptera. W efekcie zostata dobrana trajektoria ruchu skrzydet entomoptera.
Badania obcigzen aerodynamicznych w ruchu postepowym. W efekcie
sprawdzono wpltyw predkosci lotu (posuwu skrzydta) na przebiegi usrednionych
parametréw lotu w funkcji parametréw stanu.

Analiz¢ wptywu chwilowych zmian kinematyki ruchu skrzydet na przebiegi
parametréw lotu. W efekcie mozliwe byto przeprowadzenie badan symulacyjnych
sterowanego lotu entomoptera w podluznym (symetrycznym) kanale sterowania.

Na podstawie wynikéw doswiadczalnej czesci pracy dokonana zostata identyfikacja
wiasnosci aerodynamicznych entomoptera. W dalszej kolejnosci zbudowano model dynamiki
ruchu obiektu oraz dokonano analizy zachowania si¢ entomoptera podczas lotu swobodnego.
Rozprawa obejmuje takze dwu- oraz trojwymiarowe analizy numeryczne z wykorzystaniem
programu AnsysFluent. Przeprowadzono takze obliczenia prostszymi metodami panelowymi.
W ramach pracy wykonano nast¢pujace zadania prowadzace do zbudowania elementow
warsztatu badawczego. Sg to:

e projekt i wykonanie robota do badan wstgpnych,

projekt robota trzepoczacego do badan w tunelu wodnym,

wykonanie prototypu robota do badan w tunelu wodnym (wersja A),

projekt 1 wykonanie uktadu sterujagcego robotem,

program kontrolujacy robota,

program do przetwarzania danych pomiarowych,

program do identyfikacji obcigzen aerodynamicznych (empiryczny model

aerodynamiki),
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model w $§rodowisku MATLAB — Simulink® do analizy dynamiki lotu entomoptera,
program do obliczen quasi — stacjonarnych obcigzen aerodynamicznych,

program do obliczen niestacjonarnych wykorzystujacy metode siatki wirowej,
projekt entomoptera z wykorzystaniem mechanicznej transmisji napedu.



5 Warsztat badawczy

5.1 Tunel wodny i uktad pomiarowy

Wszystkie pomiary przeprowadzone zostaly w tunelu wodnym RHRC 2436. Jest to tunel
wizualizacyjny o poziomym kierunku przeptywu czynnika. Przekr6j przestrzeni pomiarowe;j
ma wymiary 610x915mm. Schemat budowy zostal przedstawiony na rysunku 5.1-1.
Urzadzenie wyposazone jest w suport umozliwiajacy przemieszczanie modelu podczas
pomiaréw (rysunek 5.1-2). Obiekt zawieszony na suporcie moze by¢ obracany wokot
centralnego  punktu w trzech kierunkach. Dodatkowe wyposazenie pozwala
na przeprowadzanie pomiardw dynamicznych. Takie testy przeprowadzone zostaty takze
na robocie modelujagcym entomopter w ramach pracy doktorskiej. Tunel wodny szczegdlnie
nadaje si¢ do modelowania optywow z bardzo niskimi liczbami Reynoldsa. Bardzo czgsto

tego typu urzadzenie wykorzystywane jest w pracach nad entomopterami [Luc-Bouhali,
2004].

1.Pompa

2.Wiot

3.Sekcja wlotowa
4.Ustalacze przeptywu
5.Sekcja zbiezna

6.Ukfad wizualizacji przeptywu
7.Sekcja pomiarowa

8.Suport

9.Sekcja wrotna

10.Rurociag wrotny

11.Filtr

Rysunek 5.1-1. Budowa tunelu wodnego [Kerho, 2007]
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Naped pochylajgcy

Naped odchylajacy

\ | Naped przechylajacy
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Ramig mechanizmu
pochylajacego

Mechanizm przechylajycy
Dodetkowe ramie zwiekszajqoe

2akres kata pochylenia

Model w potoieniu®u ~ 60"

Rysunek 5.1-2. Tunel wodny Politechniki Wroclawskiej oraz schemat budowy suportu

Pigciosktadnikowa
waga tensometryczna

zestaw  mostkow
Wheatstone’a

karta  akwizycji
danych PC

Rysunek 5.1-3. Schemat systemu pomiarowego

Przetwornikiem mierzacym obcigzenia generowane przez robot jest pi¢ciosktadnikowa waga
tensometryczna typu gietego. Urzadzenie zlozone jest z pigciu sekcji, w ktorych naklejone sa
zestawy czterech tensometrow piezoelektrycznych, kazdy o 1000-krotnym wspdiczynniku
wzmocnienia. Urzadzenie pozwala na pomiar sity w dwdch kierunkach prostopadtych do osi
wagi oraz trzech momentow. Tensometry potaczone sa w uktad pelnych mostkow
Wheatstone’a. Mierzony sygnat nastgpnie trafia do karty akwizycji danych komputera
sterujagcego tunelem, gdzie zamieniany jest na posta¢ dyskretng (rysunek 5.1-3).
We wszystkich testach czestotliwo$¢ probkowania wynosita 50Hz. Przed pomiarami waga
zostala skalibrowana. Kalibracja polega na wyznaczeniu macierzy, ktéra przemnozona przez
wartosci spadkdw napig¢ na mostkach pozwala wyliczy¢ wartosci sit 1 momentow
w mierzonych kierunkach. W efekcie charakterystyka przetwornika jest linearyzowana wokot
punktu pracy. Zaleta tensometréw piezoelektrycznych jest wysoki wspotczynnik
wzmocnienia. Majg one jednak rowniez wiele wad. Charakterystyka pragdowa takiego
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materialu najczesciej jest nieliniowa. W zwigzku z tym waga wymagata kalibracji
z uwzglednieniem wstgpnego obcigzenia pochodzacego od sity cigzko$ci robota. Na rysunku
5-1.4 przedstawiona jest waga podczas kalibracji z symulowanym obcigzeniem wstgpnym.

Rysunek 5.1-4 Waga tensometryczna podczas kalibracji

5.2 Robot trzepoczacy

5.2.1 Konstrukcja mechaniczna

Robot zlozony jest z dwodch niezaleznych ramion. Jedno z nich zawieszone jest
bezposrednio na uchwycie wagi. Drugie za pomoca wysiggnika (wspornika) do konstrukcji
wspierajacg przetwornik.Taki sposdb zawieszenia umozliwia pomiar dwodch sktadnikéw sit
hydrodynamicznych, momentéw przez nie generowanych oraz momentu pochylajacego.
Do napedu wykorzystano sze$¢ silnikow krokowych (po trzy w kazdym ramieniu)
sprzezonych z przekladniami planetarnymi. Jedynie glowne zespoly napedowe sa
nieruchome, silniki poruszajace skrzydlami w zakresie ruchu trzepoczacego oraz zmian katow
nastawienia obracajg si¢ wraz z odpowiednimi zespolami. Takie rozwigzanie upraszcza
sposob sterowania oraz konstrukcj¢. Silniki pracuja tylko w momencie gdy przemieszczaja
skrzydto. Elementy ukladu transmisji napgdu zostalty zredukowane do minimum,
co pozwolito zredukowa¢ mase. Moment obrotowy potrzebny do zmiany kata nastawienia
przekazywany jest za posrednictwem przektadni zebatej wprost z zespotu napedowego.
Korpus zamontowany jest wahliwie w jarzmie. W nim tez zabudowany zostat silnik
oraz uktad transmisji napedu odpowiadajacy za zmian¢ polozenia skrzydla w zakresie kata
dewiacji. Transmisja napedu stanowi uktad korbowy. Cate rami¢ zamontowane jest na wale
gléwnego zespotu napedowego.
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Rysunek 5.2-1. Robot trzepoczacy do badan w tunelu wodnym
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45"

Rysunek 5.2-2. Geometria skrzydla uzytego w do$wiadczeniu

W  zasadniczej czg$ci prac eksperymentalnych wykorzystano skrzydta o ksztalcie
wzorowanym na obrysie skrzydta muchy Plujki (rys 5.2-2). Skrzydta sa ptaskimi ptytkami
o grubo$ci 4mm, fazowanymi po obwodzie symetrycznie po obu stronach pod katem 45°.

5.2.2 Uklad sterujacy

Sterowanie robotem odbywa si¢ poprzez komputer PC. Na rysunku 5-2.3 przedstawiony jest
schemat uktadu sterowania. Komputer przesyla poprzez port rownolegly (LPT) trzy sygnaty
dla kazdego silnika, taktujacy (clock), kierunku (direction)
oraz zezwolenia na ruch (enable). Sygnal trafia do karty sterujacej, ktora rozdziela sygnat dla
kazdego sterownika silnika. Sterowniki przetwarzaja informacje o kroku i kierunku
na przetaczenie faz silnikow (komutacje). Do zasilania uktadow logicznych wykorzystywane
jest napiecie SVDC pochodzace z zasilacza stabilizowanego. Silniki zasilane sg napigciem 36
VDC. Ruch skrzydta entomoptera opisany jest za pomocg trzech katow (rysunek 2.3-1). Ich
zmiany opisane zostaly zalezno$ciami (2.24-2.26). Jako parametry opisujace kinematyke
ruchu skrzydta do programu sterujacego wprowadzane sg wspotczynniki szeregdw Fouriera
oraz czgstotliwos$¢ trzepotania. Na podstawie zadanego przebiegu funkcji i znanych wartosci
katow o jakie si¢ przemieszcza skrzydlo podczas jednego kroku silnika (rysunek 5-2.4)
wyznaczany jest czas pomigdzy impulsami taktujacymi silniki. W efekcie budowana jest
macierz (macierz ruchu), w ktorej poszczegdlne zera i jedynki oznaczaja stany niskie badz
wysokie poszczegdlnych pinéw portu LPT, czyli poszczegdlnych sygnaldw sterujacych
silnikami. Kazdy wiersz macierzy niesie ze sobg informacje na temat warto$ci sygnalow
w danym momencie. Macierz ruchu tworzona jest przed uruchomieniem robota, podczas
pracy program tylko odczytuje ja wiersz po wierszu i na jej podstawie ustawia odpowiednie
warto$ci sygnatow.
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Rysunek 5.2-3. Schemat ukladu sterowania
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Rysunek 5.2-4.Sposéb sterowania silnikami krokowymi
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5.3 Analiza danych eksperymentalnych

Po zakonczeniu pomiaru dane w postaci macierzy zmian napie¢ na mostkach
Wheatstone’a sg przetwarzane. Ogolny schemat postepowania przedstawiony jest na rysunku
5.3-1. Pierwszym etapem po akwizycji jest transformacja do postaci obcigzen. Do tej pory
wyniki byly w postaci napig¢ zmierzonych na mostkach tensometrycznych. Przemnazajac je
przez macierz kalibracji otrzymywane sg przebiegi sit oraz momentow.
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AKWIZYCJA DANYCH (ZMIANY NAPIECIA NA MOSTKACH
TENSOMETRYCZNYCH

g

TRANSFORMACJA DO POSTACI OBCIAZEN

g

FILTRACJA

g

DZIELENIE NA OKRESY | TAROWANIE

g

SUBSTRAKCJA OBCIAZEN BEZWLADNOSCIOWYCH
Rysunek 5.3-1. Obrébka danych pomiarowych

Na rysunku 5.3-2 przedstawiony jest przebieg zmian jednego z sygnalow. Po zapisaniu
wynikow usuwane sg z sygnalu szumy przy pomocy filtru dolnoprzepustowego. Na kolejnym
rysunku przedstawiony jest przebieg tego samego sygnatu po przefiltrowaniu. Podczas
jednego testu robot wykonywal 30 powtérzen cyklu ruchu. Zarejestrowany rezultat jest
dzielony na poszczegdlne okresy, a nastgpnie usredniany. Odrzucane sg pierwsze trzy okresy,
poniewaz podczas ich trwania moglo nie zosta¢ wygenerowane indukowane pole predkosci.
Na rysunkach 5.3-4 oraz 5.3-5 pokazane sag odpowiednio natozone na siebie przebiegi sit
z calego testu oraz $redni rezultat.

4,00E-03 [
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2,00E-03 ﬁ

>

1,00E-03 }
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-1,00E-03 i ! l 1
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Rysunek 5.3-2. Fragment przebiegu wartos$ci napigcia na mostku Wheatstone’a
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Rysunek 5.3-3. Fragment przebiegu wartosci napi¢cia na mostku Wheatstone’a, przefiltrowany
programowym filtrem dolnoprzepustowym
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Rysunek 5.3-4. Przebiegi czasowe sily normalnej podczas jednego cyklu pomiarowego
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Rysunek 5.3-5. Przebiegi czasowe sily normalnej podczas jednego cyklu po usrednieniu

Uzyskane warto$ci odczytow dla kazdej chwili czasu przemnazane sa przez macierz
kalibracji:

[ ON oN oN oN oN
) oMVl OPGvl OPMv  OPGV2 oMv2 | )
N o0PG OPG oPG oPG  0PG Mvl
PG oMVl OPMvl O6RMv  oPMv2 oMv2 | | PGVL
T oT oT oT aT T || puy 5.1)
oMVl OPGvVl OPMv  OPGV2 OMv2
M oM oM oM oM oM PGv2
| PM oMVl OPGVl 6PMv  6PGv2 oMv2 | | Mv2
oPM  oPM O6PM  OPM  oPM
oMVl OPGvl oPMv oOPGv2 oMv2 |

Jako wynik otrzymywane sg wartos$ci obcigzen w kolejnosci odpowiednio: N — sktadowa
normalna sity, PG — moment generowany przez sktadowa normalng sily, S — skfadowa boczna
sity M — moment generowany przez sktadowa boczng sity oraz PM — moment dziatajacy
w kierunku réwnolegtym do osi wagi.

W trakcie badah robot byt modyfikowany. Zmianie ulegal sposob wykorzystania wagi.
Szczegotowy opis sposobu pomiaru znajduje w rozdzialach opisujacych poszczegolne
eksperymenty. Koncowa wersja urzadzenia wykorzystywata cztery sktadowe. Sktadowa N
mierzyta sit¢ nosng (réwnolegta do osi silnikow glownych), T wypadkowa site dziatajaca
w plaszczyznie ruchu gtownego (ptaszczyzna azymutalna), M moment obrotowy niezbedny
do ruchu oraz PM moment pochylajacy.

Po przemnozeniu 1 usrednieniu wyniki byly aproksymowane szeregiem Fouriera o dtugosci
20 wyrazéw. Zabieg ten ulatwia dalsze przetwarzanie danych oraz dodatkowo wygtadza
wyniki. Oczywiscie w uzyskanym w ten sposob wyniku sg sity zaréwno hydrodynamiczne,
jak rowniez sita cigzko$ci 1 wyporu oraz bezwladno$ci (te wlasciwie sa pomijalnie mate).
Aby wyodrebni¢ efekty hydrodynamiczne uktad byt tarowany. Robot byl wazony w bezruchu
w dwudziestu roznych potozeniach. Na tej podstawie mozna okresli¢ zmiang odczytow wagi
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spowodowang przemieszczeniem $rodka cigzko$ci urzadzenia. Sitg¢ hydrodynamiczng mozna
wyrazi¢ w postaci réznicy:

=

aero

Foiers = Fara — F1 s (5.2)

zmierz
gdzie: F, to sity bezwtadnosci.

Sity bezwladnosci zostaly wyliczone na podstawie znajomosci geometrii modelu
oraz sposobu jego ruchu. W celu wyznaczenia sit generowanych przez przemieszczajacg si¢
mase skrzydta sprowadzono je do punktu materialnego. Schematycznie uproszczony model
zostal przedstawiony na rysunku 5.3-6 po lewej stronie, po prawej pokazany jest model CAD
elementu.

Definition

H| B & saecion pis

|| Result

Center Of Gravity (G)
Volume  0,00004m3 Gx  -143,46486mm
Al Area  002048m2 Gy -2650835mm

ol [Mass  00358Kg Gz 24094578mm

Density  1000kg_m3

Inertia/ G | Inertia /O | Inertia/P | Inertia/Avis | Inettia / Ais System

[ Select Axis.

Ox  20mm Oy  -157,69703mm 0z 14233587mm
Dx 0 Dy 0742331 Dz 0670027

Ma 0,00051kgem2
Radius  119,77344mm

[ Keep measure Cr | Epot | Customize.

9 0K | 9 Canc

grodek masy skrzydta

13 %

Rysunek 5.3-6. Model zastepczy skrzydia

Ogolnie sity masowe wyznaczane sg na podstawie II zasady dynamiki Newtona, ktora mozna
wyrazi¢ wzorem:

F, =%, -m, (5.3)
Punkt materialny, do ktoérego zostalo sprowadzone skrzydlo porusza si¢ po nastepujacej
trajektorii:

X, =T, -sin(g)+r, -cos(y)-cos(g)

y, =", -cos(@)+r, -cos(y)-sin(¢)

z, =, -sin(y) (5.4)

gdzie: ¢, y, to wspotrzedne katowe potozenia skrzydta, natomiast r z odpowiednim indeksem
to wspotrzedne potozenia §rodka skrzydla wzgledem uktadu odniesienia zwigzanego
ze skrzydtem.

W zapisie wektorowym powyzsze wyrazenie przybierze postac nastepujaca:

Y, |=|coslg) cos(y)-sin(g) |
Z, 0 sin(y)

/4

X, | [sin(g) cos(y)-cos(¢) {ﬂ (5.5)
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Predkosci oraz przyspieszenia wzgledem rozpatrywanych kierunkéw otrzymane zostana
po zrézniczkowaniu jedno 1 dwukrotnym réwnan ruchu wzgledem czasu:

X:s cos(¢)-w, —sin(y)-cos(¢) @, —cos(y)-sin(¢)- w,
Y, |=|-sin(¢) @, —sin(y)sin(¢) @, +cos(y)-cos(¢) o, [rﬂ

7. 0 cos(y)- o, ’
(5.6)
Xs e By r
Y. |=|a, a, -Lﬂ. (5.7)
z, 0 a, |7

We wzorze na przyspieszenie wyrazenia trygonometryczne zostaly zastgpione
wspotczynnikami, ktérych wartosci przedstawione zostaty ponizej:

a,, =—sin(¢) ] +cos(¢)-¢,
a,, = (~cos(y)- cos(p)- w? +sin(y)-sin(g)- o, - @, —sin(y)-cos(4)- =, )-
—(—sin(;/)-sin(gzs)-a)qj @, +¢08(y)- cos(@)- w? +cos(y)-sin(g)- £, ) (5.8)

a,, =—cos(¢) @’ —sin(¢)-¢,
a,, = —(cos(y)-sin(g)- @* +sin(y)- cos(¢)- @, - @, +sin(y)-sin(4)-s, )+ ,(5.9)
+(—sin(y)-cos(¢)-a)¢ -, —cos(y)-sin(¢)- w’ +COS(7/)-COS(¢)-5¢)

a, =—sin(y)- o’ +cos(y)-¢,

. —

gdzie: w,e oznaczaja odpowiednio predkos¢ katowa oraz przyspieszenie katowe wzgledem
odpowiedniej osi oznaczonej indeksem dolnym.

Momenty bezwladnosci zaklocajace pomiar momentu obrotowego oraz momentu
pochylajacego wyznaczone zostaly na podstawie zaleznosci:

M, =1,-¢,

PM, = ms{x','z}x r,

r, =[xz (5.10)
Przykladowe przebiegi zmian wartosci sit i momentu bezwtadno$ci dla trajektorii ruchu
odwzorowujacej ruchu korbowodowy zostaly przedstawione na wykresach 5.3-7 i 5.3-8
Najwieksza wyliczona warto$¢ to 0,011N dla sktadowej sity lezacej w ptaszczyznie ruchu
gléwnego, co w odniesieniu do maksymalnych zmierzonych sit stanowi okoto 3%. Wyraznie

widaé, ze sily bezwladnosci maja wigkszy wplyw na skladowa sity mierzong w kierunku
stycznym niz w kierunku normalnym, co nie jest oczywiscie zaskoczeniem zwazywszy
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na charakter ruchu. W przypadku momentu obrotowego najwigksza wyznaczona wartos¢
to 0,0023Nm, co stanowi 3,8% maksymalnej zarejestrowanej wartosci.
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Rysunek 5.3-7. Sily bezwladnosci
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Rysunek 5.3-8. Moment bezwladno$ci

Po przeprowadzeniu pierwszych pomiaréw mozliwe bylo okreslenie niepewnosci
wynikow. Na rysunku 5.3-9 pokazany jest zarejestrowany szum uktadu pomiarowego.
Podczas rejestracji uktad napedowy byl wlaczony, wiec uwzgledniony zostal wpltyw drgan
urzadzenia podczas pracy na jako$¢ pomiaru. Linig czerwong zaznaczono $rednig warto$¢
sygnatu. Jego srednie kwadratowe odchylenie obliczone wedtug wzoru:

Z (Fazero - Eaz;zro)

o= N (5.12)

wynosi 0,004732N. Rejestrowany pomiar jest zmienny, dzielgc te¢ warto$¢ przez maksymalng
warto$¢ zmierzonej sily: 0,36N wuzyskana zostanie najmniejsza warto$¢ niepewnos$ci
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wzglednej: 1,31%. Dla pozostalych uzywanych kanatow wartos$ci zostaly zestawione
w tabeli 5-1.

Tabela 5-1. Niepewnosci pomiaréw na poszczegélnych kanalow

kanat U/Faeromax
N 1,31%
T 1,73%
M 0,75%
PM 2,30%
PG 2,21%
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Rysunek 5.3-9 Szum ukladu pomiarowego
Na rysunku 5.3-10 przedstawiony jest usredniony wynik pomiaru sity normalnej — linia

niebieska oraz $rednie odchylenie kwadratowe z dwudziestu siedmiu okresow. Maksymalne
$rednie odchylenie kwadratowe 2z poszczegdlnych okreséw (t/T=0,7) odniesione
do najwiekszej zmierzonej warto$ci okoto 10%. Oznacza to, ze generowane sity podczas
poszczeg6lnych okresow nie byly doktadnie takie same. Wytlumaczenie tego zjawiska lezy
W naturze niestacjonarnej aerodynamiki. Dotychczasowe badania numeryczne wyjasniaja to
w pewnym stopniu. Slad aerodynamiczny jest regularny tylko przy bardzo matych liczbach
Reynoldsa. W warunkach, w ktorych przeprowadzane byly doswiadczenia (Re=8000)
pojawia si¢ pewien chaos w $ladzie wirowym. Poszczegdlne struktury oddziatuja miedzy
sobg. W efekcie powtarzalnos¢ wynikoéw nie jest do konca zachowana, istnieje pewna
przypadkowos¢.
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6 Badania w tunelu wodnym - wyniki pomiaréw

6.1 Badania wstepne — testy w ruchu smigfowym

Celem eksperymentu jest sprawdzenie fenomenu wiru krawedzi natarcia. Ruch

skrzydet entomoptera jest dos¢ ztozony. Cigglym zmianom ulegaja katy natarcia, predkosSci
oraz przyspieszenia. Studia literaturowe przeprowadzone w rozdziale 3 wykazuja, ze podczas
takiego niestacjonarnego ruchu mogg zachodzi¢ rézne zjawiska aerodynamiczne. W tym
eksperymencie wyeliminowano wigkszo$¢ innych niestacjonarnych zjawisk, tak aby wptyw
wiru krawedziowego byt dobrze widoczny. Przeprowadzony test polegat na wprowadzeniu
skrzydetl w ruch smigtowy. Skrzydta obracane byty wokot jednej osi ze statlym katem natarcia.
Pojedynczy test rozpoczynal si¢ od rozpgdzenia skrzydel ze stalym przyspieszeniem,
nastgpnie wykonywany byt ruch obrotowy ze statg predkoscig, po czym skrzydia byty
hamowane takze przy statym opdznieniu. Podobne doswiadczenia znane sg juz w literaturze
[Usherwood, 2002], [Usherwood, 2002]], [ Mayo, 2013].
Na rys. 6.1-1 przedstawiony zostal przebieg zmiany sity nosnej urzadzenia podczas ruchu
z maksymalng predkoscig 2.153 rad/s, przyspieszeniami 1.076; 2.153; 3.014 rad/s* i kacie
nastawienia skrzydet 40°. Na wykresie widoczne sg trzy linie. Czerwona i niebieska sg
przebiegami sit w dwoch kolejnych probach, zielona natomiast przedstawia zmiane¢ predkosci
katowej lopaty w czasie proby i zostatla zamieszczona jedynie w celu orientacyjnym.
Przebiegi czasowe mierzonych wielkosci sa zbudowane w analogiczny sposob.
W poczatkowej fazie, podczas rozpedzania, wartos¢ odczytu gwattownie ro$nie. Szybko
osiggnigte zostaje maksimum, po czym warto$¢ sygnatu zaczyna rownie gwattownie spadac,
az do momentu, kiedy osigga stan ustalony. W koncowym etapie pomiaru zauwazy¢ mozna,
ze warto$¢ sity po wyhamowaniu spada ponizej zera. Dla przyspieszen 1.076 rad/s®
i 2.153 rad/s® widoczny jest tuz po uruchomieniu silnika efekt Wagnera, przejawiajacy sie
W opOznieniu narastania sity ciaggu.

Tabela 6-1.Miejsce zerwania wiru krawedzi natarcia
poczatek ruchu ustalonego

1,076 rad/s? 2,153 rad/s? 3,014 rad/s?
t,s % t,s % t,s 4
1,78 97,6° 0,89 48,8° 0,71 35,5°
moment zerwania
1,076 rad/s® 2,153 rad/s’ 3,014 rad/s’ a
t,s % t,s % t,s %
2,3 160° 1,9 170° 1,7 167° 15°
1,9 114° 1,6 136° 1,4 129° 20°
2 125° 1,5 125° 1,36 124° 30°
1,98 123° 1,4 112° 1,4 129° 40°
2,2 151° 1,55 131° 1,36 117° 50°

Wyrazna roznica pomigdzy warto$ciami wczesnymi i ustalonymi wynika z istnienia silnego
wiru krawedzi natarcia (LEV). Wir rozwija si¢ od poczatku ruchu. W momencie osiggnigcia
graniczne] wielkosci odrywa si¢, co skutkuje  gwaltowng utrata sity. Oczywiscie
w momencie, kiedy warto$¢ sity ustala sig, wir nadal jest generowany, co potwierdzaja
wysokie wspotczynniki sity nosnej. Nie osiggaja jednak tak duzej wielkosci jak
w poczatkowej fazie ruchu. Roéznica pomigdzy wartoscia maksymalng 1 usredniong
wspolczynnika jest dodatkowo spotegowana wygenerowaniem indukowanego pola predkosci.
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We wszystkich trzech przypadkach wartosci osigganych sit, zarowno tych ustalonych, jak
1 chwilowych maksymalnych sg takie same. Roznica objawia si¢ jedynie w czasie narostu sity
maksymalnej i jej utrzymywania. W tabeli 2. zestawione zostaly czasy, po ktorych nastepowat
gwattowny spadek sily oraz odpowiadajace im katowe potozenie skrzydet. Wartosci cechuje
duzy rozrzut. Mozna jednak stwierdzi¢ kilka podstawowych faktoéw. Zerwanie wiru nigdy nie
nastgpito przed koncem ruchu jednostajnie przyspieszonego. Jednocze$nie wir nigdy nie
utrzymat si¢ dtuzej niz przez czas obrotu o 180°. Dodatkowo wnioskowaé mozna, iz najdtuze;
utrzymuje si¢ przy matych katach nastawienia, co wydaje si¢ by¢ do$¢ oczywiste. Przy
wigkszych katach przebyta przez wir droga jest mniej wigcej zblizona we wszystkich
przypadkach i wynosi 120° — 130°.
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Rysunek 6.1-1. Przebieg wartosci sily w czasie dla predkosci katowej ruchu w,=2,15 rad/s oraz
przyspieszenia & ,=1,07 rad/s®
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Rysunek 6.1-2.Przebieg wartoSci sily w czasie dla predkosci katowej ruchu w,=2,15 rad/s oraz
przyspieszenia & ,=2,15 rad/s’
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Rysunek 6.1-3.Przebieg wartoSci sily w czasie dla predkosci katowej ruchu w,=2,15 rad/s oraz

przyspieszenia £,=3,01 rad/s2
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Aby mozliwe bylo porownanie wynikdw zaproponowany zostal bezwymiarowy
wspotczynnik do ktorego zostaty sprowadzone wyniki. Zakltadajac, ze Srednig site nosng
mozna wyrazié:

4

R
E:E-az-c_:,c-p-jrzdr, (6.1)
2 RO

wzOr na warto$¢ poszukiwanego parametru przyjmie postac:

3-L

C. - |
" 2p(@) ¢ (R°-RY)

(6.2)

Wyniki  przeprowadzonych  pomiar6w  podzielone zostaly na  niestacjonarne
(rys. 6.1-4) oraz stacjonarne (rys. 6.1-5). Za niestacjonarne uwazane sg maksymalne
zmierzone chwilowe wartosci sily, natomiast stacjonarne sga usrednionymi warto$ciami
zmierzonymi w momencie ustabilizowania wartosci pomiaru. Zadna z krzywych nie
wykazuje klasycznego przeciagnigcia. W przypadku wartosci zmierzonych przed oderwaniem
si¢ wiru wspolczynnik sily nos$nej przebiega parabolicznie, osiaggajac prawdopodobnie
maksimum przy 50°. W przypadku charakterystyk ustalonych Cz roénie liniowo do kata
nastawienia 30° — 35°. Nastepnie charakterystyka wyraznie zatamuje sie. Maksimum zostaje
osiggniete przy kacie 40°. Zmiana predkosci katowej nie wywarla wyraznego wptywu na
charakterystyki bezwymiarowe. Krzywa na rys 6-4, przedstawiajaca wynik pomiaru dla
predkosci katowej 1.292 rad/s, przechodzi ponad dwoma pozostatymi.

Doswiadczenie pokazuje, ze nawet w ruchu obrotowym wir krawedzi natarcia nie jest
w stanie stale si¢ utrzymywac. Odrywa si¢ szybko, co skutkuje gwattownym spadkiem sity
nos$nej. Droga jaka skrzydto przebywa do momentu oderwania jest wigksza niz zatozony
katowy zakres ruchu skrzydet entomoptera. Przyspieszenie skrzydta nie wplywa na wartos¢
generowanej sity nosnej.

6.2 Wptyw podstawowych parametrow na obcigzenia
aerodynamiczne

6.2.1 Cel oraz sposoéb przeprowadzenia eksperymentu

Celem eksperymentu byto sprawdzenie wptywu zredukowanej czestotliwosci trzepotania
na osiggane sily aerodynamiczne oraz charakter optywu skrzydta. Poniewaz parametr ten
wigze ze sobg charakterystyczne wielkosci geometryczne uktadu trzepoczacego, badany jest
ich wplyw na aerodynamike optywu skrzydta entomoptera. Na potrzeby analizy wykonano
wizualizacj¢ barwna optywu skrzydta oraz przeprowadzono pomiary osigganych sit
aerodynamicznych. Wspomniany parametr stanowi kryterium podobienstwa optywow
niestacjonarnych (im wyzsza warto§¢ tym optyw ma mniej stacjonarny charakter optywu).
Wyprowadzajac ze wzoru (2.2) czgstotliwos¢ £

f = %, (6.3)

1 zastepujac ja we wzorze (2.4) otrzymane zostanie wyrazenie na pozycje katowa skrzydta:
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H(t) = CD(k)Z{A cos(iz t)+ B, sin(iz Re vk t)} (6.4)

Roézniczkujac jednokrotnie powyzsze wyrazenie wzglgdem czasu uzyskana zostanie predkos¢
katowa skrzydta, natomiast dwukrotnie, jego przyspieszeniem katowe. Mozliwe
jest wyprowadzenie wzoroOw na predkosci oraz przyspieszenia Srednie z calego okresu.
Postaci tych wyrazen sg nastepujace:

— predkos$¢ srednia

@l =t (6.5)
— predkos$¢ maksymalna
O = (66)
— przyspieszenie $rednie
Re-v) kA
= |‘( j ?Cp (6.7)
— przyspieszenie maksymalne
Re-v )’ k2
. :(Rz) E'Cz’ (6.8)

gdzie: Cy oraz C, sg statymi uwzgledniajagcymi ksztalt trajektorii ruchu

Wynika z nich, ze zmienne w funkcji zredukowanej czgstotliwosci sg jedynie przyspieszenia.
Jak wida¢ zaleznos$¢ jest w obu przypadkach liniowa. Wobec powyzszego powstato pytanie,
czy sila aerodynamiczna jest zalezna od zredukowanej czestotliwosci? Jesli tak, to w jaki
sposob 1 czy istnieje optimum? Rozpatrujac wspomniany parametr w konteks$cie geometrii
ruchu pytanie, czyli cel do$wiadczenia, mozna sformulowac inaczej: ,,jak geometryczne
parametry uktadu trzepoczacego (wydtuzenie, amplituda ruchu) wptywaja na osiagane silty
aerodynamiczne ?”.

Przeprowadzony eksperyment polegal na pomiarze sity no$nej generowanego przez robota dla
réznych sposobow ruchu skrzydel. Zmianie ulegata amplituda ruchu gléwnego (®)
1 jednoczes$nie czgstotliwo$¢ trzepotania, tak aby zachowana zostala stata liczba Reynoldsa.
Eksperyment zostat powtorzony dla r6znych liczb Reynoldsa na dwoch skrzydtach o réznych

wydtuzeniach.
Tabela 6-2. Zrealizowane punkty pomiarowe

f, Hz
A=6.5 A=18,7
0] Re=3800 | Re=5500 | Re=7200 | Re=3500 | Re=5500 | Re=6200 | Re=7000
60° - 0,408 0,529 0,362 0,546 0,610 0,679
70° - 0,356 0,459 - 0,456 0,525 0,592
80° 0,025 0,311 0,403 0,217 0,402 0,462 0,521
90° 0,022 0,276 0,360 - 0,380 0,413 0,467

100° 0,020 0,250 0,324 0,2212 0,325 0,373 0,355
120° 0,017 0,208 0,272 0,1859 0,272 0,314 -
140° 0,014 0,181 0,234 0,1613 0,236 0,272 0,306
160° 0,013 0,156 0,207 - 0,206 0,240 0,269
180° 0,011 0,140 0,184 0,125 0,184 0,215 0,240
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Rysunek 6.2-1. Geometria skrzydla

6.2.2 Wizualizacja optywu skrzydta

Wizualizacja pola predkosci zostata wykonana przy uzyciu trzech réoznobarwnych cieczy.
Ich ujscia znajdowaty si¢ na krawedzi natarcia (dwa ujscia) oraz na krawedzi sptywu (jedno),
lokalizacja uj§¢ zaznaczona zostala na rysunku 6.2-1. Barwniki doprowadzone zostaty
do skrzydta gietkimi igielitowymi przewodami.

Zarowno ruch obrotowo zwrotny skrzydta, jak i zmiana kata nastawienia byly zgodne
z sinusoidg. Mozna wobec tego cykl podzieli¢ na dwie zasadnicze fazy: ruch obrotowy
skrzydta (rys. 6.2-2A) oraz przechodzenie przez punkty zwrotne (rys. 6.2-2B), w ktorych
charakter optywu wyraznie rozni si¢. Optyw tej pierwszej przypomina ustalony optyw topaty
$migla, lecz z kilkoma zasadniczymi réznicami. Na krawedzi natarcia generowany jest
intensywny wir (LEV). Generalnie struktura jego jest do$¢ ztozona i zmienia si¢ wzdluz
rozpigtosci skrzydla, wir jest unoszony w kierunku koncéwki skrzydia. Na rys. 6.2-3
pokazane jest skrzydio tuz po minigciu punktu zwrotnego. Z wizualizacji wynika, ze barwnik
czerwony nad krawedzig natarcia posiada silng wirowos$¢, zwitki sa ciasne. Na kolejnych
klatkach filmu wyraznie wida¢ unoszenie wiru w stron¢ koncowki. Jesli przyjrze¢ si¢
uwazniej barwnikowi wypuszczanemu w wigkszej odlegtosci od $rodka obrotu skrzydta
okaze si¢, ze pole predkosci ma inng strukture. Zwitki rowniez sg ciasne, lecz odrywajg si¢ od
powierzchni skrzydia 1 owijaja wokol wiru uniesionego z sekcji wezesniejszych. Strukture
trojwymiarowego wiru krawedzi natarcia ksztalttem mozna przyrownaé¢ do rogu. Wzrost
zredukowanej czestotliwosci nie powodowal zauwazalnej zmiany jego struktury. Podczas
mijania punktow zwrotnych skrzydlo przechodzi przez wtlasny §lad aerodynamiczny (rys.
4B). W tym czasie relatywnie duza jest predko$¢ rotacji skrzydta wzgledem jego kata
nastawienia. Skrzydto przyjmuje potozenie prostopadte do ptaszczyzny ruchu. Ptyn natomiast
podaza za skrzydlem i w koncu optywa je wokol krawedzi natarcia, sptywu 1 koncoéwki.
Wpltyw zredukowanej czgstotliwos$ci na charakter oplywu najlepiej obserwowalny jest na
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wirze krawedzi sptywu. Wraz z jej wzrostem wir rozruchowy staje si¢ coraz silniejszy, przez
co pozostaje dluzej widoczny.

A

Rysunek 6.2-4. (z lewej) Splyw wiru krawedzi natarcia w
kierunku koncéwki skrzydta
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Rysunek 6.2-5. Wir krawedzi sptywu dla réznych zredukowanych czestot
przy liczbie Reynoldsa=3500

liwosci ®=160° (A), ®=60°(B)

6.2.3 Wyniki pomiaréow

Przyktadowy wynik pomiaru juz po usrednieniu przedstawiony zostal na rysunku 8. Linia
zielona (Lavi) przedstawia usredniony przebieg wartosci sity nosnej generowanej przez
skrzydto. Krzywa niebieska (Lf) jest aproksymacja tejze sily, uzyskana na drodze rozwinigcia
w szereg Fouriera. Prosta w kolorze czerwonym jest warto$cig $rednig sily nosnej. Jako tlo
pomocne w analizie wynikow zostaly réwniez przedstawione wyniki kalkulacji opartej
na metodzie quasi-stacjonarnej. W obliczeniach wykorzystano charakterystyki
aerodynamiczne zaczerpnigte z literatury.
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Rysunek 6.2-6. Przykladowy wynik pomiaru (Re=3500, ®=100)
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Analizie w doswiadczeniu podlegata jedynie S$rednia wartos¢ sity nosnej. Pomiary
wykonywane byty dla réznych liczb Reynoldsa i dla dwoch réznych skrzydet (inne
powierzchnie). Wyniki zostaty sprowadzone do bezwymiarowego wspotczynnika:

3.
2p-(@-F)-

C.=

o | M

R (6.9)

Na czterech wykresach (rysunki 9 — 12) przedstawione zostaly zbiorcze wyniki pomiarow.
Charakterystyki przedstawiajg zmiennos$¢ wspotczynnika sity nos$nej w funkcji zredukowanej
czestotliwosci. Punkty oznaczone symbolem Cl sg rezultatem pomiardéw, punkty taczone linia,
oznaczone Clgs s3 wynikiem kalkulacji quasi—stacjonarnej. We wszystkich przypadkach
wzrost zredukowanej czgstotliwosci  wplynagt niekorzystnie na osiggang wartos$¢
wspotczynnika.

Na rysunkach 6.2-7,6.2-8 przedstawione sg wyniki dla skrzydita o wydtuzeniu 8,7.
Dla najnizszej liczby Reynoldsa wyniki obliczen pokrywaja si¢ ze zmierzonymi. Najwigksze
warto$ci obserwowane sg dla najmniejszych zredukowanych czestotliwosci (k). Wartosé
sredniego wspolczynnika sity nosnej (Cl) przy zwickszaniu parametru k maleje niemalze
jednostajnie. Zwigkszenie $redniej predkosci ruchu (liczby Reynoldsa) skrzydta spowodowato
zerwanie charakterystyki. Dla liczby Reynoldsa 6200 (Rys. 6.2-8) obserwowalne jest
maksimum sily w okolicy punktu k=0,25. Jak wida¢ wyniki zmierzone w tym przypadku sa
znacznie gorsze od tych wyliczonych. Wzrost czgstotliwosci zredukowanej, czyli jednoczesne
zwigkszenie czgstotliwosci trzepotania (f) 1 zmniejszenie jego amplitudy (®) (przy
zachowaniu liczby Reynoldsa), powodowat zblizanie si¢ do modelu quasi—stacjonarnego.
Dalsze zwigkszanie liczby Reynoldsa powodowato obnizanie charakterystyki. Dla
najwickszej liczby Reynoldsa charakterystyka jest odwrotna. Maksimum wartosci Cl
obserwowane jest dla najwigkszych parametréw k.

2
s | Re3500 § s C

1,6 .\é
1,4 x —e—Clgs
1,2

1
0,8
0,6
0,4
0,2

0

a

0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6
k

Rysunek 6.2-7. Wspélczynnik $redniej sity no$nej w funkcji zredukowanej czestotliwosci dla skrzydla o
wydluzeniu 2=8.7 i liczby Reynoldsa Re=3500

Wyniki dla skrzydta o dtuzszej cigciwie (wydtuzenie 6,5) przedstawiajg si¢ zupelnie inaczej
(rys. 6.2-9,6.2-10). Wartosci zmierzone w kazdym przypadku sg wigksze od tych uzyskanych
z modelu poréwnawczego. Zwigkszenie dlugosci cigciwy w obliczeniach spowodowato
przesunigcie charakterystyki w dol. Wartosci zmierzone znajduja si¢ ponad nimi. Wprawdzie
tendencja jest rowniez spadkowa, gradient jego jest wyraznie mniejszy. Osiggane wartosci
w do$wiadczeniu oscylowaty wokoét 1,5 podczas gdy maksymalna warto$¢ uzyskana
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dla skrzydta o wydluzeniu 8,7 wyniosta okoto 1,8. Rdznice w wartosciach wynikow
sg znacznie mniejsze niz dla skrzydta smuklejszego, wpltyw zredukowanej czestotliwosci nie
wywieral tak kolosalnego wptywu.

19

Lg | Re620C = o |

1,7 \\ —e—Clgs H
1,6

1,5 \\
S 14 R
13 - = ":::='E==-~.
12 ./- —
1,1
1
0 0,05 0,1 0,15 0,2 0,25 0,3 0,35 0,4

k

Rysunek 6.2-8. Wspélczynnik Sredniej sily nosnej w funkcji zredukowanej czestotliwosci dla skrzydia o
wydluzeniu 2=8.7 i liczby Reynoldsa Re=6200

1,8 ‘
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Rysunek 6.2-9. Wspélczynnik Sredniej sily nosnej w funkcji zredukowanej czestotliwosci dla skrzydia o
wydluzeniu 2=6.5 i liczby Reynoldsa Re=5500
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Rysunek 6.2-10. Wspolczynnik $redniej sity nosnej w funkcji zredukowanej czestotliwos$ci
dla skrzydla o wydluzeniu 2=6.5 i liczby Reynoldsa Re=7200

Na podstawie doswiadczenia wynika, ze smuklejsze skrzydto jest efektywne jedynie
przy matych liczbach Reynoldsa i matych zredukowanych czestotliwosciach. Mozna
wywnioskowa¢, ze spadek sily nosnej wywotany jest oderwaniem wiru krawedzi natarcia
na dalszych sekcjach skrzydta. Efekt ten podkresla istotno$¢ ruchu wiru w strone koncéwki
dla jego stabilnosci, a co z kolei przektada si¢ na osiagane sity.

6.2.4 Whnioski

Na podstawie wynikow doswiadczenia widaé, ze wplyw podstawowych parametrow
geometrycznych na osiggane sily jest znaczacy. Nie znaleziono wartosci optymalne;.
Uzyskane przebiegi, za wyjatkiem prob skrzydta o wydhuzeniu 8,7 i liczb Reynoldsa 5500-
7000, dla ktéorych wystapilo oderwanie, maja charakter monotoniczny (brak maksimum
lokalnego). Wyniki pomiarow oraz uproszczonych obliczen sugeruja, ze gdyby wir na
smuklejszym skrzydle udato si¢ utrzymac, charakteryzowatoby si¢ lepszymi wlasno$ciami.
Doswiadczenie wyjasnia dlaczego w przyrodzie skrzydta o wydtuzeniach wigkszych niz 9 sg
niepopularne (przynajmniej dla uktadow z 1 para skrzydet). Na podstawie powyzszych
wynikéw entomopter bedzie projektowany tak, aby amplituda ruchu gltownego byta jak
najwigksza. Skrzydlo powinno mie¢ jak najwigksze wydtuzenie, przy ktérym jednak nie
wystepuje jeszcze oderwanie.

6.3 Wplyw liczby Reynoldsa

6.3.1 ldea eksperymentu

W rozdziale 6.1 przeprowadzona zostata analiza wptywu zredukowanej czestotliwosci
trzepotania. jednym z podstawowych zatozen byla niezmienno$¢ liczby Reynoldsa.
Kontynuacja tych prac jest sprawdzenie wplywu liczby podobienstwa dynamicznego przy
zachowanej statej czestotliwos$ci zredukowanej. Do§wiadczenie przeprowadzone zostalo juz
z uzyciem docelowego skrzydta (o obrysie skrzydta muchy Plujki) i z wykorzystaniem dwoch
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réznych sposobow ruchu skrzydet. W pierwszej kolejnosci efekt zostat przebadany na
syntetycznej, jak dotychczas trajektorii ruchu (zmiana obu katowych pozycji zgodna
z sinusoidg). W drugim podejsciu w tym samym do$wiadczeniu sprawdzono sposob ruchu
odpowiadajacy konstrukcji entomoptera opartego na korbowym uktadzie przeniesienia
napedu. Modyfikacja rozwazanej liczby podobienstwa przeprowadzana byta poprzez zmiang
czestotliwosci trzepotania skrzydet. Czgstotliwo$¢ zmieniana byta w zakresie 0,09-0,22Hz.
Przedziat ten wynika z ograniczen sprze¢tu pomiarowego. Podczas pomiaréw z nizszymi
czestotliwo$ciami szumy uktadu pomiarowego w stosunku do generowanych sit byly zbyt
duze aby wynik byl miarodajny. Z drugiej strony zwigkszenie czgstotliwosci ponad gorng
granic¢ powodowato zaktdcenia w pracy robota.

6.3.2 Kryterium oceny

Podstawowym kryterium wartos$ciujacym efektywnos¢ uktadu napedowego, czy tez, jak
w tym przypadku sposobu ruchu skrzydet jest moc niezbedna do wykonania tego ruchu
odniesiona do wygenerowanej sity. Nalezy w takim razie przeliczy¢, jaki pobor mocy obiektu
o zalozonych we wstepie parametrach (waga, rozpigto$¢). W pierwszej kolejnosci uzyskane
wyniki trzeba sprowadzi¢ do postaci bezwymiarowych.
Sit¢ no$ng wyrazi¢ mozna korzystajac ze wzoru Newtona:

L=C-opun:S (6.10)

Skrzydto obracane jest wokdt punktu. Predkos¢ postepowa skrzydta wzgledem plynu jest
zréznicowana. Zakladajac, ze chcemy znalez¢ $rednig warto$¢ wspotczynnika dla catego
skrzydta, mozna go wyciagna¢ przed znak calki.

1 2 2 2R 2 2 2 z_R 2 (6.11)
S pdrt(20) | [Culy)-r?-cly)-dy =2p7° (@) t2C_[-r*-c(y)-dy
0 0

W efekcie wzoér na bezwymiarowa warto$¢ wspdiczynnika silty no$nej mozna wyrazi¢
nastepujaco:

C. = =

2pm*(20) £2[-r?-c(y)-dy 2(6.12)

O ) T

W przypadku zawisu sita nosna bedzie geometryczng sumg sktadowych stycznej 1 normalnej
sity zmierzonej. Analogicznie mozna rozpisa¢ sit¢ oporu. Dla elementarnego pasa bedzie ona
réwna:

d(y)=%pu20d ~C(y)-dy=%/o-(r~aa,,,)2 -Cy -cly)-dy (6.13)

2 Wyrazenie jest rownowazne wzorowi 6.9 z poprzedniej sekcji przy zalozeniu, ze skrzydlo ma obrys
prostokatny.
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Przemnazajac powyzsze rownanie przez predkos¢, wyrazona:

u=r-o, (6.14)
uzyskana zostanie moc:

p(1)=3p-(r-0,f € -cly)-dy =2 p- (2 (20) €, -cly)-dy-r*

(6.15)
Calkujac po rozpigtosci otrzymana zostanie moc catego skrzydta:
R
P=4p-( (20)] -C, - [r'c(y)-dy
0 (6.16)

Mozliwe teraz jest wyznaczenie wspdtczynnika sity oporu, ktory tozsamy bedzie
ze wspolczynnikiem mocy:

P

(A Q) [ Pely) oy
0 (6.17)

C_d:

Wstawiajgc do wyrazenia (6.12), zaktadany ci¢zar obiektu i odpowiednie cechy geometryczne

mozna wyznaczy¢ czestotliwos¢ trzepotania:
0.5

L
1 2

T2 | R
~-C, - .intL-| —&
2 L pa [Rj

Korzystajac teraz z odpowiednio przeksztalconego wyrazenia (6.16) wyznaczona zostaje moc
niezbedna do zasilenia obiektu rzeczywistego:

05 3
p—2.p.|F~ .(Lajz.R
: Pa 2L) R,
(6.19)

Sita no$na modelowanego obiektu moze by¢ zdefiniowana dwojako. Jesli przyjete zostanie,
ze $rednia plaszczyzna ruchu podczas lotu jest nieruchoma, wowczas jest to suma
geometryczna wypadkowych wektora sity normalnej oraz stycznej:

(6.18)

—

L=N,,+S,, (6.20)
Mozna jednak rowniez zatozy¢, ze w kazdym momencie ruchu sil¢ nosng stanowi chwilowy
wypadkowy wektor sity aerodynamicznej, wowczas:

[N + syt
=20

T (6.21)
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W takim przypadku sita no$na zostataby wykorzystana w sposob najbardziej efektywny.
Stanowi on gorng granice mozliwos$ci dla danego uktadu napedowego (sposobu ruchu).

6.3.3 Kinematyka ruchu sinusoidalna

W pierwszej kolejnosci obiekt zostat przebadany podczas syntetycznego, sinusoidalnego
ruchu skrzydet. Doktadniej kinematyka zostala opisana w poprzednim podrozdziale (6.2).
Pomiary przeprowadzone zostaly jednak nie na skrzydle o obrysie prostokatnym lecz
wzorowanym na skrzydle muchy (mucha Plujka). Konstrukcja skrzydel opisana zostata
w sekcji 5.

Do analizy wykorzystano dwie sktadowe sity aerodynamicznej oraz momentu obrotowego
(hamujacego) generowanego przez skrzydto. Rezultatem pomiaréw sg przebiegi czasowe.
Charakter przebiegu skladowej normalnej sily aerodynamicznej nie rézni si¢ od tego
zaobserwowanego w poprzednim doswiadczeniu. Wyniki dla poszczegdlnych wartoSci
czestotliwosci ksztaltem sg do siebie podobne. Wyrazne sa dwa maksima o réwnych
warto$ciach wystepujace w kazdym przypadku w tym samym miejscu (0,3T oraz 0,8T). Tak
samo przedstawia si¢ jako$ciowa analiza sktadowej stycznej oraz momentu obrotowego.
Na rysunkach 6.3-loraz 6.3-2 przedstawione zostaly wspomniane przebiegi (krzywe
,pomiar”). Wraz z nimi zestawione sg wyniki modelu pierscieni wirowych (,,vs”) opisanego
w sekcji (2.1-3). Krzywe dla obu sktadowych sit aerodynamicznych majg bardzo zblizony
przebieg. Ekstrema sg w tych samych miejscach, wyliczone warto$ci sg jednak nizsze.
Poréwnanie we wszystkich przypadkach wyglada tak samo.

Nastgpnie wyniki zostaly sprowadzone do postaci bezwymiarowych ktéra pozwala
na porownanie ich migdzy soba. Okazuje si¢, ze wspotczynniki sit aerodynamicznych
praktycznie nie zmieniajag swoich wartosci wraz z czestotliwo$cig, a wiec takze z liczbg
Reynoldsa, ktora w tym przypadku zwigzana jest liniowa zalezno$cig (rysunki 6.3-3 do 6.3-
5). Na wykresie 6.3-6 przedstawione sa Srednie wartosci rezultatow. Sktadowe styczne oraz
normalne osiagaja zblizone wartosci wynoszace okoto 2,3. Srednie wartoéci wspotczynnika
mocy rowniez sg niezalezne od liczby Reynoldsa (rys.6.3-7). Przeci¢tna osiaggnigta wartos¢
to 4,78. Ostatnig operacja bylo wyznaczenie jednostkowego zapotrzebowania na moc. Jest
to 1lo$¢ energii w jednostce czasu, jaka nalezy wlozy¢ aby wygenerowa¢ 1IN sily nosne;.
Na wykresie 6.3-8 przedstawione sa dwie grupy wynikow. Pierwsza, z wyzszymi
warto$ciami, wyliczona zostata przy zatozeniu, ze sila no$na wyznaczona jest wedlug
zaleznosci (6.20). Druga przy zatoZeniu, ze cala wypadkowa sita aerodynamiczna generowana
przez dwa skrzydla jest wykorzystywana (sita no$na sformutowana wedlug wzoru (6.21)).
Wspotezynniki sil aerodynamicznych oraz poboru mocy sa state, stad tez niezmienny
charakter wynikow. Przecietny koszt wygenerowania 1N sity nosnej to 27,3W oraz 16,6 W
w zaleznosci od definicji.
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Rysunek 6.3-1. Skladowa normalna sily aerodynamicznej
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Rysunek 6.3-2. Skladowa styczna sily aerodynamicznej
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Rysunek 6.3-3. Przebieg wspolczynnika sily normalnej w funkcji czestotliwosci
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Rysunek 6.3-8. Stosunek mocy do wygenerowanej sily nosnej

6.3.4 Kinematyka ruchu dla uktadu korbowego

Sposob postgpowania z wynikami dla tej grupy pomiaréw byt doktadnie taki sam, jak
opisany w poprzedniej podsekcji. Na wykresach (6.3-11, 6.3-12, 6.3-13) przedstawione s3
zmiany przebiegéw wspotczynnikoéw sit nosnej (Cn), stycznej (Cs) oraz mocy (Cp) pobieranej
przez aparat badawczy. Wzrost czestotliwos$ci trzepotania spowodowat zmniejszenie wartosci
wspoélczynnika silty normalnej w pierwszym poélcyklu oraz zwigkszenie w drugim, podczas
ktérego skrzydio porusza si¢ z wigkszg predkoscig. Przy najmniejszej czgstotliwosci
w okolicy punktu zwrotnego pomigdzy drugim i pierwszym poétcyklem Krzywa wyraznie
przechodzi na stron¢ ujemng. Wraz ze zwigkszaniem czestotliwos$ci efekt ten zanika.
W przypadku sktadowej stycznej wzrost liczby Reynoldsa powodowal zmniejszanie si¢
warto$ci wspotczynnika zaréwno podczas ruchu skrzydta do przodu, jak i do tytu. Oznacza
to, ze wzrost liczby Reynoldsa sprzyja zmniejszeniu sity oporu. Odzwierciedlone jest to
réwniez na przebiegu wspotczynnika mocy, ktory wyraznie maleje wraz z czestotliwoscia.
Analiza usrednionych po okresie wartosci wspotczynnikow (ilustracja 6.3-14) wykazuje,
ze wspolczynnik sily normalnej ros$nie, a stycznej maleje asymptotycznie zmierzajac
do ustalonej wartosci. Wspotczynniki sity normalnej w doswiadczeniu spadt o okoto potowe,
podczas gdy $rednia warto$¢ z wartosci bezwzglednej Cs wzrosta o 17%. Na tym samym
wykresie zamieszczone zostaty rowniez linie uzyskane z modelu pierscieni wirowych. Model
wykazuje stalg warto$¢ wspotczynnikow, co jest zgodne z jego zalozeniami. Z powodu
zaniedbania lepkosci wyniki sg niezalezne od liczby Reynoldsa. Okazuje si¢, ze stanowig one
granic¢ dla warto$ci rzeczywistych. Wraz ze wzrostem liczby Reynoldsa krzywe zblizaja si¢
do siebie. Przy wartosci Re okolo 8000 mozna uzna¢, ze wyniki sg zbiezne. Skoro zmianie
ulegaja wartosci wspotczynnikow sit, liczba Reynoldsa wptywa¢ moze rowniez na relacje
poboru mocy i sity nosnej. Ta zmiana przedstawiona zostata na wykresie 6.3-15. Rozrzut
warto$ci waha si¢ pomiedzy 16-18W/N w przypadku catkowitego wykorzystania chwilowego
wektora sity aerodynamicznej. Mozna przyjac, ze warto$¢ ta jest stata 1 jest porownywalna
z ta wyznaczong dla ruchu sinusoidalnego. Jesli wykorzystany zostanie $redni wypadkowy
wektor sily aerodynamicznej, zmiany beda bardzo znaczace. Dla najnizszej wartosci
czestotliwosci wskaznik osiagnat warto$¢ okoto 80W/N, po czym spadt do 40W/N dla
czestotliwosci, w ktorej ustabilizowaty si¢ wspotczynniki sit aerodynamicznych.
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Rysunek 6.3-11.Przebieg wspolczynnika sily normalnej w funkcji czestotliwos$ci
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Rysunek 6.3-12.Przebieg wspolczynnika sily stycznej w funkcji czestotliwosci
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Rysunek 6.3-15.Stosunek mocy do calkowitej sily aerodynamicznej

6.3.5 Whnioski

Eksperyment wykazal, ze liczba Reynoldsa w zakresie, w ktérym obiekt rzeczywisty
bedzie operowal, nie wywiera istotnego wptywu na efekty aerodynamiczne. Pod warunkiem
jednak, ze nie wystepuje separacja. Podczas ruchu sinusoidalnego nie zaobserwowano zadnej
zmiany we wspotczynnikach aerodynamicznych. W drugiej czeSci eksperymentu
(eksperyment z odwzorowaniem ruchu skrzydet napedzanych uktadem korbowym) zmiany
byty obserwowane do liczby Reynoldsa 7500, po czym nast¢gpowala stabilizacja. Oznacza to,
ze w zakresie, gdzie wskazniki sg niezmienne, wyniki mogg by¢ swobodnie skalowane.
Symulujgc lot entomoptera, nie bedzie konieczne uwzglgdnienie w charakterystykach
aerodynamicznych zmiany czgstotliwosci, co bardzo uprosci model 1 pozwoli zredukowac
lo§¢ pomiarow.

6.4 Wplyw sposobu zmiany kata nastawienia skrzydfa na
obcigzenia aerodynamiczne

6.4.1 Cel eksperymentu

Doswiadczenie ma na celu sprawdzenie wptywu amplitudy zmiany kata nastawienia
na osiagi obiektu. Chodzi o to, aby znalez¢ najbardziej efektywna pod katem energetycznym
trajektori¢ ruchu dla projektowanego obiektu. Generowane sity aerodynamiczne towarzyszace
malym liczbom Reynoldsa cechuja si¢ mata doskonalo$cia, co oznacza, ze generowana sifa
oporu jest w stosunku do optywu z duzymi liczbami bardzo duza. Wykonywany ruch jest
obrotowo zwrotny, co 0znacza, ze sita oporu, przynajmniej w pewnym stopniu, sama si¢
rownowazy podczas jednego okresu. Roznicujac kat wychylenia skrzydta podczas ruchu
w jedng oraz drugg strone moze pozwoli¢ na czeSciowe wykorzystanie sity oporu do
unoszenia obiektu. Generowane sily acrodynamiczne bardzo mocno zalezg od kata natarcia
skrzydta. Wzrostowi kata natarcia do warto$ci 45° (je$li nie ma oderwania) towarzyszy wzrost
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sity no$nej, jednocze$nie ro$nie w catym zakresie 0-90° ro$nie sita oporu. Sprawdzone
zostaly r6zne warianty zmiany kata nastawienia.

6.4.2 Sposbb przeprowadzenia eksperymentu

Eksperyment polegal na pomiarze sil oraz momentéw aerodynamicznych

generowanych przez skrzydto robota podczas ruchu trzepoczacego. Pomiarze podlegala sit
normalna (skierowana zgodnie z osig obrotu ruchu gléwnego), sita styczna (sita ortogonalna
do sktadowej normalnej, lezaca w ptaszczyznie symetrii) oraz moment obrotowy w ruchu
gléwnym. Pomiar realizowany byl tylko na jednym skrzydle. Na podstawie znajomosci
momentu obrotowego oraz predkosci obrotowej w kazdym punkcie czasu mozliwe jest
wyznaczenie mocy potrzebnej do zrealizowania zadanego ruchu. Mozliwe jest zatem
przeanalizowanie osiggéw obiektu.
Podczas kazdego z pomiaréw robot poruszal skrzydtami w inny sposob. Modyfikacji podlegat
Sposob zmiany kata nastawienia (y), podczas gdy kinematyka ruchu gléwnego pozostawata
bez zmian. Eksperyment zostat zbudowany w oparciu o dwa parametry. pierwszym z nich jest
amplituda oscylacji wspomnianego katowego potozenia skrzydta:

I+1,
2

r= (6.22)
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Rysunek 6.4-1. Parametry kinematyki ruchu
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Drugim jest stosunek maksymalnych wychylen skrzydla w zakresie kata nastawienia
od pozycji neutralnej 90°:

ar=la, (6.23)
FZ

ktory dalej nazywany bedzie dewiacjg. Definicje maksymalnych wychylen przedstawione
zostaly na ilustracji 6.4-1.

Narzucony dodatkowo zostat warunek ograniczajacy. Kat nastawienia w punktach zwrotnych
(moment, gdy zmienia sie kierunek ruchu gldwnego) zawsze roéwny jest 90°. W efekcie
zmianie ulega kat natarcia, pod jakim jest skrzydto omywane w poszczegdlnych fazach ruchu.
Przebadane sposoby ruchu zestawione zostaty w zatgczniku (zatgcznik 1).

6.4.3 Wyniki wizualizacji

Wizualizacja barwna przeprowadzona zostala w taki sam sposob, jak w do§wiadczeniu
z rozdziatu 6.2. Barwnik wydostajacy si¢ z krawedzi natarcia oznaczat wir krawedzi natarcia,
natomiast ten wydostajacy si¢ z krawedzi sptywu $lad wirowy za skrzydtem. Wir krawedzi
natarcia pojawiat si¢ przy kacie nastawienia ok. 30°. W przypadkach, gdy kat natarcia spadat
ponizej (przypadki z duzymi amplitudami ruchu) wir zanikal, po czym pojawial si¢ ponownie
po przekroczeniu wspomnianej granicy podczas zblizania si¢ do punktu zwrotnego.
W Zadnym z przebadanych przypadkéw nie zaobserwowano oderwania wiru. Wizualizacja
jednoznacznie wykazuje promieniowy charakter przeptywu plynu przez wir. Nawigzujac
do weczesniejszych badan nad fenomenem wiru krawedzi natarcia, ktore wykazywaty
tendencje do zrywania si¢ wiru utworzonego na skrzydle lecacym na wprost (ruch postepowy,
a nie w obrotowy) tlumaczy to jego stabilne zachowanie. Na rysunku 6.4-2. Widoczny jest
rozwijajacy si¢ wir. Barwnik ruchem spiralnym (zgodnym z wirem przemieszcza si¢ w strong
koncowki skrzydta. Sposob zmiany kata natarcia wptywat nie tylko na efekty zachodzace
na krawedzi natarcia, ale rowniez na to co si¢ dzieje za skrzydlem. Przy niskich katach
natarcia skrzydto ,,gubito” dipole wirowe (rysunek 6.4-3. barwnik niebieski), ktore
w literaturze anglojezycznej zwane sg ,hairpins” z uwagi na ich ksztalt przypominajacy
spinke do wloséw. Slad pozostawat do$¢ dtugo wyrazny. Przy wyzszych katach natarcia
odrywaty si¢ cyklicznie pojedyncze wiry, ktore szybko si¢ rozmywaty.

Rysunek 6.4-2. Struktury wirowe przy duzych katach natarcia
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Rysunek 6.4-3.Struktury wirowe przy malych katach natarcia

6.4.4 Wyniki pomiaréw dla konfiguracji entomoptera z ukladem
napedowym opartym na uktadzie korbowym

Porownanie przebiegdw sity no$nej wyznaczonych eksperymentalnie oraz obliczonych

przy pomocy modelu powierzchni wirowej pokazuje, ze pomimo braku uwzglednienia
lepkosci, model dla okreslonych parametrow ruchu cechuje si¢ do$¢ dobra zbieznoscia.
Stosunkowo dobre wyniki uzyskiwane byly przy duzych amplitudach zmiany kata
nastawienia, czyli relatywnie matych katach natarcia. Zmniejszanie amplitudy powodowato
zwigkszanie rozbiezno$ci pomiedzy wynikami. W przypadku tych pierwszych réwniez
widoczne sa wyrazne rdznice, szczegOlnie w pierwszym poOlcyklu. Roéznica pomigdzy
modelem, a pomiarem dla matych amplitud jest wyraznie wicksza. Analizujac réznice
przebiegdw widac takze, ze model lepiej spisuje sie, gdy predkosci katowe ruchu gtéwnego sa
relatywnie duze.
Szczegdlnie widoczne to jest w okolicy trzeciej sekundy ruchu w kazdy z przedstawionych
przypadkéw. Skrzydto w tym momencie przekroczyto punkt zwrotny i wykonuje ruch
powrotny. W bezposrednim otoczeniu skrzydia jest nie tylko $lad wirowy, ale takze wir
krawedzi natarcia. Oznacza to, ze przechodzi ono przez t¢ strukture wirowa wygenerowang
w poprzednim poteyklu. Oddziatywanie tej struktury wirowej powoduje widoczne wahania.
Model poréwnawczy nie byt w stanie odtworzy¢ tego zjawiska, gdyz nie jest modelowany wir
krawedzi natarcia. Jego istnienie przejawia si¢ w braku oderwania. Ponadto model §ladu
wirowego jest w znacznej mierze uproszczony. Po przekroczeniu punktu zwrotnego $lad jest
zerowany. Gorzej przedstawia si¢ poréwnanie sity stycznej, czyli skltadowej lezacej
w plaszczyznie ruchu gtoéwnego. Charakter krzywej jest zachowany, lecz duze roznice sg
widoczne podczas pierwszego potcyklu.
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Rysunek 6.4-6.Przebieg sity normalnej dla amplitudy zmiany kata natarcia 45°
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Rysunek 6.4-7.Przebieg sity stycznej dla amplitudy zmiany kata natarcia 45°
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Rysunek 6.4-8.Przebieg sity normalnej dla amplitudy zmiany kata natarcia 60°
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Rysunek 6.4-9.Przebieg sily stycznej dla amplitudy zmiany kata natarcia 60°

Najwigksze roznice zachodza w momentach, gdy na skrzydlo dziataja najwigksze
przyspieszenia. Sila oporu (w tym przypadku jej rzut) jest pomniejszana o sit¢ potrzebng
do wyhamowania masy ptynu podazajacego wraz ze skrzydtem.

Porownanie wynikéw eksperymentalnych 1 analitycznych umozliwia jako$ciowa analize
zachodzacych zjawisk. W obliczeniach zamodelowany zostal optyw bez separacji, model jest
wyidealizowany. Skoro obliczona sita no$na dobrze pokrywa si¢ z doswiadczeniem, nalezy
wnioskowa¢, ze w doswiadczeniu nie wystgpito oderwanie. Wniosek ten zgadza sig
z obserwacjami wizualizacji optywu.

llustracje 6.4-11 do 6.4-13 przedstawiajg aproksymacje wynikow pomiaré6w wykonang przy
uzyciu trzech niezaleznych sieci neuronowych. Pokazane zostaly przyktadowe
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(dla odchylenia rownego zero) przebiegi sily normalnej, stycznej, wypadkowej oraz
potrzebnej

do tego ruchu mocy. Na jednej z osi poziomych znajduje si¢ znormalizowany czas, na drugiej
wzgledna wartos¢ amplitudy wahan kata nastawienia. Zwigkszenie amplitudy zmiany kata
nastawienia, a wiec zmniejszanie kata nastawienia powodowato wzrost wartosci sity
w chwilach odpowiadajacych duzym predkosciom katowym skrzydta. Odwrotny efekt
uzyskiwany byt w chwilach, w ktérych predko$¢ byta relatywnie mata, czyli w okolicach
punktow zwrotnych. Uzyskiwane sily byty wigksze. Przy duzych amplitudach wartos¢ sity
byla wyraznie ujemna, wraz ze spadkiem jej wartosci sila stopniowo rosta. W efekcie
przebieg robit si¢ bardziej ptaski. Maksymalna osiggnigta chwilowa warto$¢ to 0.32N podczas
ruchu z najwigkszg amplituda. Zmiany stycznej sktadowe;j sity aerodynamicznej przejawiaja
inny charakter. Zmniejszenie amplitudy oscylacji kata nastawienia skutkuje wzrostem
amplitudy zmian sily stycznej, wigc takze sity oporu, gdyz sktadowa ta sity aerodynamiczne;j
jest rzutem wektora sity oporu na ptaszczyzne symetrii robota. Predkos¢ skrzydta w kazdym
przypadku zmieniala si¢ w taki sam sposob. Z tego powodu moc niezb¢dna do ruchu wraz
ze zmiang amplitudy zmienia si¢ podobnie jak sita styczna.

06

Rysunek 6.4-10. Przebieg sity normalnej w funkcji amplitudy
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Usrednienie powyzszych wynikéw pozwolito na jako$ciowa ocene efektow ruchu skrzydet.
Na ponizszych wykresach przedstawione zostaly zmiany $rednich wartosci sit
aerodynamicznych oraz mocy niezbg¢dnej do ruchu towarzyszace modyfikacjom rozwazanych
parametrow. Jednoznacznie mozna powiedzie¢, ze wzrost parametru nazwanego dewiacjg
kata nastawienia sprzyjal wzrostowi sktadowej sity normalnej. Odwrotnie byto w przypadku
sity stycznej. Najwicksza warto$¢ sity stycznej zostata uzyskana dla najmniejszej amplitudy
I najwickszej dewiacji, czyli dla symetrycznego sposobu zmiany kata nastawienia.
Dla mniejszych wartosci dewiacji mozliwe jest znalezienie maksimum lokalnego, ktore lokuje
si¢ w okolicy 0.7-0.8 amplitudy wzglednej. Warto$¢ Sredniej sily stycznej ros$nie wraz
ze spadkiem dewiacji (zwigckszeniem asymetrii ruchu) oraz wzrostem amplitudy.
Powierzchnia reprezentujagca moc zblizona jest do powierzchni malejacej wraz ze wzrostem
wartosci obu parametrow. Najmniejsze, czyli najbardziej pozadane wartosci uzyskane zostaty
przy najwigkszych ich warto$ciach. Oznacza to, ze najmniejszy pobor mocy zachodzit przy
amplitudzie zmiany kata nastawienia 180° i symetrycznej zmianie.
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Rysunek 6.4-13. Srednia sila normalna
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Rysunek 6.4-15.Sredni pobér mocy robota
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Rysunek 6.4-16. Wymagana czestotliwo$¢ trzepotania obiektu rzeczywistego

Powyzsze wyniki dotycza modelu, wyskalowanego na dynamiczne podobienstwo robota.
Teraz wyniki nalezy odnie$¢ do obiektu rzeczywistego wedtug schematu przedstawionego
w podsekcji 6.3.1. Wyliczone zostaly czestotliwosci trzepotania skrzydel obiektu
rzeczywistego, niezb¢dne do wygenerowania zalozonej sity no$nej rownej 0,1N (rys. 6.4-18).
Nastepnie wyliczona zostata moc modelowanego obiektu. Ta z kolei przedstawiona zostata na
rysunku 6.4-19. Charakter powierzchni jest rézny od tej reprezentujacej wyniki dla modelu.
Wzgledem amplitudy powierzchnia zachowuje si¢ hiperbolicznie. Zmiany wzgledem dewiacji
zblizone sg do zaleznos$ci liniowej. Dla duzych amplitud asymetria zmiany kata nastawienia
(dewiacja) odgrywala niewielkie znaczenie. Jej wptyw stawal si¢ coraz wyrazniejszy wraz
ze spadkiem amplitudy oscylacji. Im wieksza dewiacja tym sposéb ruchu byl mniej
efektywny.
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Rysunek 6.4-17 Réznice w sposobie wykorzystania sily aerodynamicznej

Mozna réwniez zalozy¢, ze dzigki odpowiedniej regulacji katowej orientacji

plaszczyzny trzepotania w kazdej chwili cata wypadkowa sita aerodynamiczna bedzie
wykorzystywana do unoszenia obiektu. Sita styczna w trakcie cyklu nie bedzie si¢ znosic.
Roéznice pomigdzy tymi zalozeniami przedstawione zostaly na ilustracji rys. 6.4-17. Lewa
czgs¢ ilustracji przedstawia klasyczne podejscie, ktére zaktada stata orientacje katowa
plaszczyzny trzepotania. Prawa czg$¢ pokazuje sytuacje idealng, ktéra mozliwa jest
w realizacji przy uktadzie konstrukcyjnym entomoptera przedstawionym w niniejszej
rozprawie. Plaszczyzna trzepotania jest obracana tak, aby w kazdej chwili wypadkowy wektor
sily aerodynamicznej skierowany byt zgodnie z kierunkiem wektora sity przyciggania.
Czestotliwo$¢ trzepotania oraz pobor mocy entomoptera beda si¢ ksztaltowaé, jak
na wykresach rys. 6.4-20, rys. 6.4-21. Maksymalny zanotowany pobor mocy nie przekroczy
0,65W. Okazuje si¢ jednak, ze najlepszymi pod katem efektywnos$ci sposobami ruchu sg te
o matych amplitudach zmian kata nastawienia.
Znajac zapotrzebowanie na moc oraz dane komponentow, z ktorych urzadzenie zostanie
zbudowane, mozliwe jest oszacowanie dlugotrwatosci lotu entomoptera korzystajac z prawa
Joulea—Lenza. Kluczowe elementy uktadu napedowego przedstawione zostaty w zatgczniku
(zatacznik 2.) przedstawiajacym wstepny projekt entomoptera. Dlugotrwatos¢ lotu
wyznaczona zostata z zaleznoSci:

2 (6.24)
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Rysunek 6.4-19.Wymagana czestotliwos¢ trzepotania obiektu rzeczywistego przy maksymalnym
wykorzystaniu sily aerodynamicznej
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Rysunek 6.4-20. Pobér mocy obiektu rzeczywistego przy maksymalnym wykorzystaniu sily
aerodynamicznej

Tabela 6.4-1 przedstawia wyniki obliczen. Kolumna I zostata sporzadzona dla przypadku,
w ktorym jako sila nosna wykorzystywana jest $rednia wypadkowa sita aerodynamiczna.
Kolumna Il reprezentuje wariant, gdy w kazdym momencie jako sitg nosna wykorzystywana
jest wypadkowa sita aerodynamiczna.

Tabela 6-3.Dlugotrwalos¢ lotu dla kinematyki ruchu

| ]
pobdr mocy P 0,59 0,39 | W
napiecie U 3,7 3,7|V
pojemnos¢ akumulatora Cap 0,1 0,1|Ah
sprawnos¢ uktadu napedowego | eta 0,7 0,7]-
dtugotrwatos¢ t 26,1 39,8 | min

6.4.5 Wyniki pomiaréw dla sinusoidalnego ruchu gtéwnego

W taki sam sposob przeprowadzony zostal eksperyment z sinusoidalnym ruchem
glownym skrzydet. W ten sposdb poruszaja si¢ skrzydia obiektu z symetrycznym ukladem
napedowym, czyli takze z uktadem napedowym opartym na sitownikach piezoelektrycznych.
Zmiana potozenia azymutalnego skrzydia jest w kazdym przypadku zgodna z sinusoida,
amplituda ruchu gtéwnego pozostata bez zmian i wynosita 70°. Wyniki w postaci osiagow
entomoptera przedstawiaja si¢ podobnie jak w przypadku poprzedniej serii (zestawienie
w tabeli 6.4-2). Minimalny pobor mocy wyliczona pierwszym sposobem jest mniejszy
0 0,06W. Przy wyliczeniu go II sposobem jest jednak wigkszy o 0,08W.
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Rysunek 6.4-22. Przebieg sity stycznej w funkcji amplitudy
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Rysunek 6.4-23.Przebieg poboru mocy w funkcji amplitudy
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Rysunek 6.4-24.Srednia sila normalna
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Rysunek 6.4-26.Srednia moc robota
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Rysunek 6.4-27.Czestotliwo$¢ trzepotania entomoptera

Rysunek 6.4-28. Pobor mocy entomoptera
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Rysunek 6.4-29.Wymagana czestotliwos¢ trzepotania obiektu rzeczywistego przy maksymalnym
wykorzystaniu sily aerodynamicznej
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Rysunek 6.4-30.Pobér mocy obiektu rzeczywistego przy maksymalnym wykorzystaniu sily
aerodynamicznej
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Tabela6-4. Dlugotrwalos$¢ lotu dla sinusoidalnej kinematyki ruchu

| Il
pobdr mocy P 0,53 0,47 | W
napiecie U 3,7 3,7|V
pojemnos¢ akumulatora Cap 0,1 0,1|Ah
sprawnos¢ uktadu napedowego | eta 0,7 0,7 |-
dtugotrwatos¢ t 29,3 33,0 | min
6.4.6 WniosKki

Badania wplywu sposobu zmiany kata nastawienia pozwolily na o0szacowanie

niezbedne] mocy potrzebnej do lotu w zawisie. Przy najlepszym wykorzystaniu
generowanych sit aerodynamicznych pobor mocy wynidstby ok. 0,4W. Przy takim zuzyciu
energii obieckt méglby lata¢ przez prawie 40min. Na podstawie przeprowadzonych badan
mozna powiedzie¢, ze regulacja kata nastawienia podczas ruchu wywiera olbrzymi wplyw
na obcigzenia aerodynamiczne. Jednocze$nie osiggi uktadu trzepoczacego nie sg mocno
zréznicowane. Przewidywany zakres minimalnego poboru mocy zawiera si¢ w przedziale
0,4-0,65W. Zr6éznicowany natomiast bylby sposob sterowania. Przy potozeniu $rodka
cigzkosci entomoptera ponizej Srodka obrotu sposoby ruchu z malg amplituda kata
nastawienia beda powodowaé wickszy moment pochylajacy. Drgania, ktére utrudniaja
stabilizacj¢ obiektu beda wigksze. Zrdéznicowanie amplitud zmian kata nastawienia
w kolejnych potcyklach nie przyniosto poprawy efektywnosci. Na podstawie uzyskanych
wynikéw nie mozna jednoznacznie wybraé najlepszego sposobu ruchu. Konieczne sg analizy
zachowania si¢ obiektu rzeczywistego podczas lotu swobodnego.
Na podstawie przeprowadzonych do tej pory prac mozna wstepnie zaproponowacé sposob
ruchu skrzydet entomoptera. Poréwnanie osiagéw dla trajektorii ruchu skrzydet sinusoidalne;j
oraz odpowiedniej dla uktadu korbowego wykazuje, ze wigksze mozliwosci minimalizacji
poboru mocy istniejg dla tej drugiej. Jest to argument przemawiajacy za wyborem tego
sposobu ruchu. Drugim argumentem jest latwo$¢ budowy uktadu napedowego. Kolejne
doswiadczenia bazujg wtasnie na tej kinematyce ruchu. W kazdym kolejnym doswiadczeniu
amplituda ruchu gltéwnego wynosi 70°. Obszar poszukiwan w zakresie sposobu ruchu
w zakresie zmiany kata nastawienia zostanie zawezony do sposobOw z symetryczng
amplitudg wychylen (Al'=1).

6.5 Pomiar sit hydrodynamicznych generowanych przez
trzepoczgce skrzydta w ruchu postepowym

6.5.1 Cel oraz sposéb przeprowadzenia eksperymentu

Sprawdzone zostatlo zachowanie si¢ obiektu w wyidealizowanym locie postepowym.
Robot zostat zbadany podczas pracy z wymuszonym przeptywem wody w tunelu. Sposob
przeprowadzenia pomiaréw przedstawia rysunek 6.5-1. Zmiennymi w doswiadczeniu byty
predkos¢ ptynu (wyrazana jako posuw wzgledny) oraz kat natarcia robota. Podczas
eksperymentu robot byl pochylany symulujac zmiane kata natarcia. Zakres sprawdzonych
predkosci postepowych to u=0-0,12m/s, co odpowiada posuwowi wzglednemu J=<0;0,68>
(wedlug zalezno$ci 2.4). Zakres predkosci ustalony zostal w oparciu o dane statystyczne
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(maksymalny posuw wzgledny osiggany przez latajace owady). Kat pochylenia zdefiniowany
jako kat pomiedzy osig silnikow, a kierunkiem prostopadtym do wektora predkosci
postepowej, zmieniany byl w zakresie <-30%50%>.

Rysunek 6.5-1. Sposéb przeprowadzenia eksperymentu

6.5.2 Wyniki pomiaréw

Na rysunkach 6.5-2 oraz 6.5-3 przedstawiono wyniki pomiaru dla zawisu (predkosc¢
postepowa réwna Om/s) dla dwdch zbadanych sposobdw ruchu. Sa to przebiegi sit normalne;j
do $redniej ptaszczyzny trzepotania (N) oraz stycznej (T). Analizujac przebieg tej pierwszej
wida¢ dwa maksima, ktorych polozenia odpowiadaja maksymalnym predko$ciom obrotowym
skrzydta. Ruch skrzydta do przodu (I potcykl) odbywat sie¢ z mniejszg predkoscig. Wartosé
piku dla tej fazy jest znacznie mniejsza (niemalze dwukrotnie, dla I potowy 0,232N,a dla II
0,41N). Warto$¢ minimalng (—0,013N) sita normalna uzyskuje w 1,5s okresu. Miedzy
pierwszym, a drugim poétcyklem maksimum przez dtuzszy czas (okoto 1s) utrzymuje sig
niemalze zerowa warto$¢ silty. Miedzy drugim, a pierwszym warto$¢ jest wyraznie dodatnia,
lecz rowniez przez okoto 1s utrzymuje si¢ na stalym poziomie. Przebieg sity stycznej jest
podobny w analogiczny sposob do sity normalnej. Ekstrema sg w tych samych miejscach. Ich
wartosci rowniez znacznie r6znig si¢. Drugie jest znacznie wigksze. Porownujac wyniki dla
zbadanych ruchow wida¢, ze dla zawisu zamierzony efekt w postaci zwigkszenia wypadkowe;j
sity stycznej zostat osiagnigty. Dla pierwszej fazy maksymalna bezwzgledna warto$¢ zostata
zmniejszona, jednocze$nie maksymalna w fazie drugiej zwigkszona. Oznacza to,
ze wypadkowa sita w tym kierunku (stycznym do ptaszczyzny trzepotania) zwigkszyta sig.
Istotnej zmianie ulegta krzywa reprezentujaca site¢ normalng. Nastapil wzrost sity w pierwszej
potowie cyklu, przy rownoczesnym jej spadku w drugiej. Warto zauwazyC, ze wzrost sit
normalnej nastapit dla potcyklu, w ktorym zmniejszono kat natarcia. Oznacza to, ze skrzydto
pracuje na zakrytycznych katach natarcia (gdyby zaniedba¢ indukowane przez same skrzydta
pole predkosci, w zawisie dla I przypadku katy natarcia beda wicksze od 45°). Warto
sprawdzi¢, czy zwigkszenie amplitudy zmian kata nastawienia nie spowoduje poprawy
efektywnosci.

Rysunki 6.5-4 i 6.5-5 zawierajg zestawienia wynikoéw pomiardw z prob z roéznymi
predkosciami postgpowymi, ale dla katéw pochylenia, przy ktérych sktadowa sity rownolegta
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do wektora predkosci wody byla najblizej zera (punktu rownowagi) dla pierwszego sposobu
ruchu. Na wykresy naniesiono réwniez orientacyjne przebiegi zmian katowego potozenia
azymutalnego skrzydta (¢), kata nastawienia (y) (wartosci nie odpowiadajg zamieszczonej
skali na osi warto$ci). Wraz ze wzrostem predkosci postgpowej rosng maksymalne wartosci
w | fazie ruchu (ruch skrzydita do przodu), maleja natomiast w fazie drugiej (ruch skrzydta
do tylu). Znaczace réznica jest takze pomigdzy 1-2,5s. Przebiegi coraz wyrazniej przechodza
ponizej osi zero. Analizujgc przebiegi zmierzone dla posuwéw wzglednych 0,48 1 0,54
zauwazalny jest jedynie lekki spadek wartosci maksymalnych.
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Rysunek 6.5-2.Zmierzone skladowe sily hydrodynamicznej dla zawisu dla trajektorii ['=45A'=1.

W przypadku sit normalnych, jak i stycznych, najbardziej wyrdzniajacym si¢ wynikiem jest
ten zmierzony dla zawisu. W przypadku sity stycznej ten wlasnie cechuje si¢ najwigksza
warto§cig maksymalng 1 asymetria przebiegu, czego efektem jest najwyzsza  wartos¢
wypadkowa. Zmiany w warto$ciach ekstremow sa takie jak dla sily normalnej. Rowniez
roznica pomiedzy wynikami dla najwiekszych predkosci jest taka, jak w przypadku pierwszej
sktadowej sity.

Do dalszej analizy uzyskany uktad sit zostatl przetransformowany do ukladu wspétrzednych
zwigzanych z przeptywem. Tak wiec sila nosna zostanie wyrazona:

L=N-cos(e,)—T -sin(e,), (6.25)
a sita napedowa (réwnolegta do kierunku przeptywu):

D =T -cos(ea,)+ N -sin(e,). (6.26)
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Rysunek 6.5-3. Zmierzone skladowe sily hydrodynamicznej dla zawisu dla trajektorii I'=45,A1'=0.33
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Rysunek 6.5-4. Skladowa normalna sily aerodynamicznej dla réznych predkosci postepowych dla
trajektorii ['=45A'=1
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Rysunek 6.5-5. Skladowa styczna sily aerodynamicznej dla réznych predkosci postepowych dla trajektorii
['=45AT'=1

Analizujgc uzyskane $rednie sity nosne i napedowe w dziedzinie kata pochylenia (rys. 6.5-6)
obiektu wyraznie wida¢, ze sila napedowa (Fx) rosnie wraz ze wzrostem kata natarcia
obiektu. Dla matych katow (35%) i nieduzych predkosci (J=0,4) zmiany sit w funkcji
wspomnianego kata z powodzeniem mogg by¢ aproksymowane funkcjami liniowymi. Sifa
normalna w funkcji kata pochylenia przejawiata tendencj¢ rosngcg dla dwoéch predkosci
postepowych J=0,1 oraz J=0,48, w pozostalych przypadkach wraz ze wzrostem kata
pochylenia (pochylenie do przodu) srednia warto$¢ sity malata. Sita styczna do wartosci
posuwu 0,31 jest malejagca w dziedzinie kata pochylenia w przedziale 0,36-0,48 wykazywata
charakter rosngcy, natomiast dla najwigkszej predkosci ponownie byla malejaca. Mimo to,
w kazdym przypadku sita napgdowa ro$nie wraz z pochyleniem, oczywiscie wzrost ten
spowodowany jest kosztem spadku sity nosnej. Kat pochylenia jaki jest potrzebny
do zapewnia zerowej sity poziomej (rys. 6.5-7), rost w przebadanym zakresie dla obu
sposobow ruchu z wytgczeniem pomiaru dla najwigkszej predkosci drugiego sposobu ruchu.
Ostatni punkt dla krzywej y2 na wykresie 6.5-7. jest wyraznie ponizej poprzedniego.
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Rysunek 6.5-6.Srednie wartosci skladowych sily aerodynamicznej dla predkosci 0,052m/s w funkeji kata
pochylenia, trajektoria I'=45AT'=1
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Rysunek 6.5-7.Kat pochylenia dla warunku réwnowagiyl (I'=45AI'=1), 2 (I'=45,AI'=0,33)
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Rysunek 6.5-8.Sila nosna w warunkach ustalonych y1 (I'=45AT'=1), -y2 (I'=45,AT'=0,33)

Na wykresie 6.5-8. przedstawiona jest zmiana sity no$nej dla kata pochylenia
odpowiadajagcemu réwnowadze (zerowa wartos$¢ sity napedowej Fy). W przypadku trajektorii
ruchu skrzydet y1 najnizsze warto$ci uzyskane zostaty dla zawisu oraz najwyzszej predkosci.
W najbardziej sprzyjajacych warunkach sita ta wzrosta nawet o 16%. W zakresie posuwu
wzglednego J=0,15-0,41 sila utrzymywala si¢ stalym poziomie. Dla zawisu uzyskana
wypadkowa sitg dla trajektorii y2 byla praktycznie rzecz biorac taka sama, jak dla poprzedniej
(roznica jest na poziomie 3%). Zasadnicza rdznica jest w zachowaniu si¢ obiektu podczas lotu
postepowego. Powyzej predkosci odpowiadajacej posuwowi wzglednemu J=0,38 sita no$na
drastycznie spadta (nawet o0 50%). Mozna to przyréwna¢ do klasycznego przeciggnigcia.

Aby odnies¢ uzyskane wyniki do obiektu rzeczywistego ponownie wyniki zostaly uzywajac
zalezno$ci z rozdziatu 6.3 (6.12). Wyznaczony w ten sposob $redni wspdtczynnik sity nosne;j
dla maksymalnej mierzonej predkosci wyniesie C=2,04. Nastepnie poprzez przeksztalcenie
tego samego wzoru i1 podstawienie parametrow entomoptera, uzyskana zostanie wymagana
czestotliwo$¢ trzepotania potrzebna do uzyskania pozadanej sity nosnej (rownej sile
cigzkosci) f=11,5Hz. Nastepnie na podstawie definicji posuwu wzglednego (wyrazenie 2.4)
wyznaczona zostaje predkos¢ postepowa. Przypadek z najwiekszym posuwem wzglednym
odpowiada wartosci 3,17m/s predkosci lotu obiektu rzeczywistego.

6.5.3 Whnioski

Doswiadczenie pokazuje, ze bedzie mozliwe wykonanie lotu z relatywnie duzymi
predkosciami. Zbadane zostaly dwa rozne sposoby ruchu. Wykorzystujac pierwszy z nich
entomopter osiggnatby predkos¢ co najmniej 3m/s. Z powodu ograniczen technicznych nie
udato si¢ osiagna¢ predkosci maksymalnej. Przy zastosowaniu drugiego sposobu nastawienia
skrzydta entomopter udatoby si¢ rozpedzi¢ do predkosci o polowe mniejszej. Entomopter
bedzie sprawnie latal nawet ze znacznymi prgdkosciami. Pochylanie $redniej ptaszczyzny
trzepotania bedzie efektywnym sposobem sterowania w zakresie przemieszczen
w plaszczyznie horyzontalne;j.
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6.6 Testy dynamiczne

6.6.1 Cel i sposéb przeprowadzenia eksperymentu

Rzeczywisty obiekt podczas lotu, nawet w zawisie, wykonuje pewien ruch oscylujacy.
Zmienia si¢ zardwno potozenie $rodka cigzkosci obiektu, czyli posiada pewng zmienng
predkos¢ postepowa, jak i kat pochylenia. Przedstawione wczesniej badania stanowig pewne
uproszczenie rzeczywistosci, ktore pozwala lepiej zidentyfikowaé wpltyw poszczegdlnych
parametrow. Warto jednak sprawdzi¢ jaki wplyw wywiera nalozenie niestacjonarnego ruchu
catlego obiektu na efekty aerodynamiczne. Samo kolysanie moze spowodowaé zaré6wno
obnizenie efektywnej sily nosnej, jak 1 jej zwiekszenie. Ruch kotyszacy zalezy od geometrii
obiektu, masy, momentu bezwladnosci oraz charakterystyk aerodynamicznych. Do oceny
wiasnos$ci lotnych konieczna jest analiza dynamiki ruchu. Trzeba pamigtaé, ze sposob ruchu
i sity aerodynamiczne s3 ze sobg powigzane. Zachowanie si¢ obiektu w powietrzu opisuje
uktad rownan rdézniczkowych. Zachowanie si¢ obiektu w powietrzu tak naprawde jest
nieznane. W przypadku samolotow wlasnosci aerodynamiczne opisywane sg przy pomocy
pochodnych aerodynamicznych. Pochodne te wyznaczane sg na drodze eksperymentu. Dane
z pomiar6w pozwalaja na identyfikacje dynamicznych wlasnosci aerodynamicznych
entomoptera.

Sam sposdb generacji sit aerodynamicznych z definicji jest niestacjonarny. Parametrem ktory
trzeba zawsze bra¢ pod uwage jest czas, albo polozenie skrzydta. Natlozenie kolejnego ruchu
niestacjonarnego dodaje kolejne parametry, ktorych wplyw musi zosta¢ uwzgledniony. Tymi
dodatkowymi parametrami sa predkos¢ oraz przyspieszenie catego obiektu. tacznie
eksperyment musi uwzgledniaé cztery parametry (predko$é postgpowa i polozenie skrzydta
byly rozwazane w poprzednich rozdziatach).

Eksperyment polegal na wprowadzeniu obiektu w sinusoidalny ruch oscylujacy przy pomocy
suportu tunelu wodnego. Model zostat tak umieszczony, aby $rodek obrotu suportu znajdowat
si¢ w $rodku obrotu skrzydet. Ruch suportu zostal skorelowany z trzepotaniem skrzydet,
dzigki czemu mozliwe bylo przeprowadzenie podczas jednego pomiaru serii dowolnej ilo$ci
powtorzen. W ten sposob uzyskana zostata zmiennos$¢ predkosci 1 przyspieszenia katowego
obiektu. Podobne testy wykonuje si¢ dla statoptatow [Klein, 1997], Klein, [1998]. Na ich
podstawie identyfikowane sg pochodne aerodynamiczne. W odrdznieniu od nich entomopter
dodatkowo porusza skrzydtami.

Aby mozliwe byto uzyskanie analogicznych rezultatow (jak dla samolotow) konieczna jest
dekompozycja wynikow. Jej schemat zostat przedstawiony na rysunku 6.6-3. Wyniki testow
zgrupowane zostaty w obrebie jednego sposobu ruchu w macierze, ktorych reprezentacja sa
trojwymiarowe wykresy. Na osiach znajduja si¢ czas ruchu oraz przesunigcie fazowe
pomiedzy ruchem skrzydet oraz ruchem suportu. Macierze aproksymowane zostaly szeregami
Fouriera. Z takiej reprezentacji wynikow wybrane zostaly punkty, ktore odpowiadaja
maksymalnej predkosci oraz przyspieszenia suportu. Wyselekcjonowane punkty uktadajg si¢
w krzywe lezace na ptaszczyznach rownoleglych do przekatnej macierzy. Tak wyznaczone
przebiegi wykorzystane zostaly do obliczenia pochodnych aerodynamicznych.

Dodatkowa mozliwoscia jaka daje eksperyment jest analiza charakterystyk
aerodynamicznych w ruchu zblizonym do rzeczywistego. Sprawdzona zostanie ,,0dpornos¢”
entomoptera na przeciggni¢cie dynamiczne.
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Rysunek 6.6-1.Realizacja pomiarow dynamicznych
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Rysunek 6.6-2.Kinematyka ruchu skrzydel robota oraz suportu tunelu wodnego
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Przebieg dla maksymalnego
przyspieszenia katowego suportu

Przebieg dla maksymalnej
predkosci katowej suportu

A

Rysunek 6.6-3.1dea dekompozycji wynikéw

6.6.2 Wyniki pomiaréow

Na rysunkach 6.6-4 do 6.6-7 zostaly zestawione aproksymacje wynikOw pomiarow.

Warto$ci aproksymowano przy pomocy szeregdw Fouriera. Wykresy przedstawiajg przebiegi
zmian warto$ci mierzonych wielkosci w funkcji czasu t, oraz przesunigcia fazowego.
Na jednym wykresie zgromadzone zostaty dane pomiarowe z catej serii. Z wynikéw okazuje
si¢, ze oscylacyjny ruch obiektu nie wywiera duzego wplywu na generowane na skrzydtach
obcigzenia aerodynamiczne. Zmiany wartosci sg zauwazalne. Nie zmienia si¢ charakter
przebiegdw, wszystkie powierzchnie wygladaja jakby zostaly utworzone przez wyciagnigcie
jednej krzywej. Na tej podstawie mozna stwierdzi¢, ze obiekt nie bedzie wrazliwy na nagte
podmuchy czy gwaltowne przesterowania. Nie zaobserwowano zadnych przejawow
przeciagnigcia.
Wykresy 6.6-8 oraz 6.6-10 przedstawiaja rezultaty identyfikacji charakterystyk
aerodynamicznych obiektu dla ruchu ze statg predkoscig pochylania rowng 0,22rad/s. Rysunki
6.6-9 oraz 6.6-11 reprezentuja ruch ze statym przyspieszeniem. Wyniki sporzadzone dla stale;
predkosci pochylania sg rozsunigte. Krzywa reprezentujgca pochylanie do przodu wyglada na
przyspieszong o okoto 0,005 okresu przez wigksza czg$¢ cyklu. Wartosci ekstremow sg
zblizone. Najwicksze roznice dla danej chwili siegaja 40% (dla 0,4T) $redniej wartosci sity
(dla obu sktadowych). Inny charakter majg réznice charakterystyk wykreslonych dla ruchu
ze staltym przyspieszeniem (0,275rad/s®) o przeciwnych zwrotach (rysunki 6.6-9 i 11).
Sktadowa normalna sity aerodynamicznej podczas przyspieszania z dodatnim zwrotem ma
wiekszg warto$¢ przez wieksza czgs$¢ cyklu niz podczas ruchu z przeciwnym zwrotem. Sita
styczna jest wigksza jedynie w okolicy maksimum osigganej warto$ci. Maksymalne roznice
réwniez osiagaja okoto 40% $redniej warto$ci.
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Rysunek 6.6-8.Przebieg sily normalnej dla skrajnych predkosci pochylania
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Rysunek 6.6-9. Przebiegi sily normalnej dla skrajnych przyspieszen ruchu pochylajacego
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Rysunek 6.6-10.Przebiegi sily stycznej dla skrajnych predkosci ruchu pochylajacego
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Rysunek 6.6-11.Przebiegi sily stycznej dla skrajnych przyspieszen ruchu pochylajacego
6.6.3 Wnioski

Doswiadczenie dostarczyto odpowiedzi na temat zachowania si¢ obiektu podczas zmiany
katowej orientacji entomoptera w przestrzeni. Zbadany uktad trzepoczacy cechuje si¢ duza
stabilnos$cig. Ruch oscylujacy nie wywoluje diametralnych zmian w charakterze przebiegdow
obcigzen aerodynamicznych. Analizujac tréjwymiarowe wykresy reprezentujace calosciowe
wyniki pomiaré6w odnosi si¢ wrazenie, ze charakterystyki aerodynamiczne sg niewrazliwe
na dodatkowy oscylacyjny ruch. Pokazuje to duza stabilno$¢ zjawisk aerodynamicznych
zachodzacych wokot skrzydta oraz odporno$¢ na dynamiczne przeciggniegcie obiektu. Analiza
charakterystyk, sporzadzonych na potrzeby identyfikacji pochodnych aerodynamicznych
pokazuje jednak istotne réznice. Rozbiezno$¢ miedzy wynikami dla predkosci i przyspieszen
katowych o przeciwnych zwrotach moze sigga¢ nawet 40% $redniej warto$ci danej wielkosci.
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6.7 Koncepcja ukfadu sterowania oraz modelu aerodynamiki

6.7.1 Koncepcja uktadu sterowania

Wspomniane juz zostato, ze entomopter podobnie, jak quadrotor (lub inny $migtowiec
o sztywnych wirnikach) jest niestateczny. Aby obiekt byt w stanie wykonywac lot konieczne
jest wyposazenie go w dodatkowy uktad stabilizacji. Istnieje kilka mozliwych sposobow
zapewnienia sterownosci i stateczno$ci podluznej. Przyktady realizacji przesledzi¢ mozna
na podstawie przegladu istniejgcych konstrukcji. Najprostszym rozwigzaniem wydaje si¢
klasyczny statecznik. Takie rozwigzanie czg¢sto spotykane jest w obecnie budowanych
entomopterach. Rozwigzanie to posiada dwie zasadnicze wady. Statecznik staje si¢ zupelnie
nieefektywny podczas zawisu i przy matych predkosciach. Ponadto jest to dodatkowy element
w strukturze obiektu, wobec czego nalezy si¢ liczy¢ z dodatkowym wzrostem masy
oraz oporow aerodynamicznych podczas lotu postepowego. Druga mozliwoscig jest
modyfikacja w trakcie lotu trajektorii ruchu skrzydel. W ten sposéb manewruja owady 1 takie
rozwigzanie zostato zastosowane w Nano Hummingbird. Wymaga to uktadu zmieniajacego
przynajmniej kat nastawienia skrzydta, co do$¢ mocno komplikuje uktad napedowy. Istnieje
jeszcze trzeci sposob, ktory wydaje si¢ bardzo atrakcyjny, a jak wykazuje analiza
literaturowa, nie doczekat si¢ realizacji. W przypadku, gdy Srodek cigzkosci jest odsunigty
od s$rodka obrotu skrzydel, zmiang momentu pochylajagcego mozna wywotaé poprzez
pochylenie catej plaszczyzny ruchu skrzydel (catego mechanizmu napgdowego). W ten
sposob sam uklad napedowy nie ulega skomplikowaniu. Oczywiscie konieczny jest
dodatkowy uktad urzadzen wykonawczych do przemieszczania, ktore nie biora udziatu
w wytwarzaniu sity nosnej. Taki sposob stabilizacji zastosowany zostanie w rozwazanym
obiekcie i on poddany zostal analizie w niniejszym rozdziale. Schemat ideowy przedstawiony
jest na rysunku 6.7-1. Zmiana kata { powoduje zmiang¢ odleglosci pomigdzy punktami
przytozenia wektorow sity ciezkosci (Q) oraz sit aecrodynamicznych (Fy Fr). Zmiana tych
wielkosci powoduje w dalszej kolejnosci zmiang momentu pochylajacego. W ten sam sposob
obiekt bedzie sterowany w kierunku poprzecznym. Na tej samej zasadzie odbywa si¢
sterowanie wiatrakowcem. Taki sposob moze przynies¢ dodatkowag korzys¢. Dynamiczna
zmiana kata zaklinowania $redniej ptaszczyzny ruchu moze zredukowaé chwilowy moment
pochylajacy generowany podczas ruchu skrzydel. Zmiana kata zaklinowania plaszczyzny
trzepotania Ww gruncie rzeczy roéwnowazna jest zmianie kata dewiacji potozenia skrzydta.
Mozna wigc powiedzie€, ze taki sposOb sterowania tez jest wzorowany na naturze.
Teoretycznie w kazdej chwili ruchu mozna ustawi¢ ptaszczyzng trzepotania pod takim katem,
ze wektor wypadkowej sity aerodynamicznej bedzie przechodzil przez Srodek ciezkosci.
W efekcie ztozenia ruchu roboczego skrzydel oraz sterowania koncowki skrzydet beda
zakre$la¢ figurg zblizong ksztattem do poziomej liczby 8. Podobny ruch skrzydet wykonuja
latajace owady, cho¢ jego realizacja jest inna.
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Rysunek 6.7-1. Idea ukladu sterowania

6.7.2 Empiryczny model aerodynamiki i identyfikacja pochodnych
aerodynamicznych

Podstawowym zalozeniem modelu empirycznego charakterystyk aerodynamicznych jest
linearyzacja wzgledem parametrow modelu, wokoét charakterystyk —stacjonarnych
(zmierzonych podczas bezruchu entomoptera). Przy takim zaloZzeniu zmiana wartos$ci
dowolnej wielko$¢ (sita normalna, styczna, moment pochylajacy oraz moc) moze byc¢
odwzorowana ptaszczyzna, a warto§¢ wyznaczona na podstawie rdOwnania liniowego:

F="".x+F 6.27
o 0 (6.27)
gdzie:
aa—F — to pochodna aerodynamiczna danej wielkosci wzgledem zmiennego parametru.
X

F,— warto$¢ wielkosci dla przypadku statycznego.

Model uwzglednia wptyw predkosci postepowej, katowej oraz przyspieszenia katowego na
generowane obcigzenia. Wyniki pomiarow zostaly zlinearyzowane wokol punktu pracy,
ktérym w tym przypadku jest zawis. Dowolna rozwazana wielko$¢ bedzie wyznaczona na
podstawie czterowymiarowej funkcji liniowej:

oC

F S aCF
%(9’5) o+

o€

(¢)-X+a§;(¢)-y+cpo(¢) (6.28)

oc,

Ce(po.6.%Y)= (¢)-6+ p
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Warto$ci wszystkich pochodnych stanowia funkcje katowego potozenia skrzydta na $redniej
ptaszczyznie ruchu. Uzmiennienie pochodnych wzgledem polozenia skrzydia pozwala
na odwzorowanie chwilowego przebiegu wartosci.

Do budowy modelu wykorzystane zostaly wyniki pomiaréw statycznych (rozdzial 6.4),
w ruchu postgpowym (rozdziat 6.5) oraz dynamicznych (rozdziat 6.6). Wyniki pomiarow
statycznych stanowig charakterystyki punktu pracy. Pomiary w ruchu postepowym
dostarczyly pochodnych aerodynamicznych wzgledem predkosci postgpowych

oF F,-F, oF F,-F

ou u au u (6.29)

X X y y

Na podstawie testow dynamicznych wyznaczone zostaly pochodne wzgledem predkosci
oraz przyspieszenia katowego. Réznica miedzy krzywymi przedstawionymi na ilustracjach
6.6-8 i 6.6-10 podziclona przez podwojong wartos¢ predkosci stanowi  pochodng
aerodynamiczng wzgledem predkosci. Identycznie wyznaczana jest pochodna wzgledem
przyspieszenia:

o°_F-F, OF_F-F, (6.30)
ow 2w ow 2&
F A
F(e,0) "
Fo
_oF F(0,m)
0w F(O,(Dmax):Fo)
>
®

Rysunek 6.7-2. Sposéb wyznaczania pochodnych aerodynamicznych

6.7.3 Wyniki identyfikacji

Na wykresach 6.7-3 zestawiono pochodne sktadowych sit aerodynamicznych wzgledem
predkosci postepowej w dwoch kierunkach. Przebiegi dos$¢ silnie zmieniajg si¢ w trakcie
cyklu ruchu skrzydetl. Pochodna sity normalnej wzgledem predkos$ci stycznej ux zmienia swoj
znak w zalezno$ci od kierunku ruchu skrzydet. Jest to zgodne z oczekiwaniami. Sumaryczna
predkos¢ optywu skrzydta jest wigksza lub mniejsza w zaleznosci od kierunku ruchu.
Przejs$cia przebiegu przez miejsca zerowe odpowiadajg punktom zwrotnym trajektorii ruchu
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skrzydel. Pochodna tej samej sktadowej sity wzgledem predkosci skierowanej prostopadle
utrzymuje w przewazajacej czesci ujemng wartos¢. Dodanie takiej sktadowej predkosci
zmniejsza kat natarcia. Podobny charakter przebiegu przedstawia si¢ dla pochodnej sity
stycznej lecz wzgledem sktadowej predkosci stycznej. W przeciwienstwie do sktadowej
normalnej sily, styczna oscyluje wokot zera. W zalezno$ci od kierunku ruchu skrzydta
oraz przyjete] konwencji zwrot zmiany sity skierowany jest dodatnio, badz ujemnie.
W okolicy punktéw zwrotnych przebieg przechodzi na dodatnig strong, czego nie da si¢
uzasadni¢ w tak prosty sposob. Podobny pik wystepuje takze dla trzech innych przebiegow.
Czwarta krzywa, pochodnej sity stycznej, ma podobny ksztalt i osigga podobne wartosci, jak
pochodna sity normalnej w tym samym kierunku. Najwazniejsza réznicg jest zmiana zwrotu
w trzeciej 1 piatej sekundzie. Ta zmiana oznacza, ze warto$¢ bezwzgledna sily stycznej
zmniejszy si¢ wraz ze wzrostem predkosci w kierunku normalnym, co jest wyttumaczalne, tak
samo, jak w przypadku sity normalnej, zmniejszeniem kata natarcia.

8

6

4 / \

2 / X va e dN/du_x

0 - 2&%— e IN/dlU_y
N,

‘\7 - / dT/du_x

e T/dU_y

D

dF/du [Ns/m]

B
—
q

o

0,2 0,4 0,6 0,8 1

t/T,

Rysunek 6.7-3.Pochodne aerodynamiczne sil wzgledem predkosci postepowych

Druga grupa wynikow z tego typu eksperymentu sg te dotyczagce momentu pochylajacego.
Przebiegi pochodnych wzgledem dwoch sktadowych przedstawione zostaty na wykresie 6.7-
4. Wraz z tymi oméwionymi powyzej bedg wplywaly na zachowanie si¢ obiektu w powietrzu
oraz na sterowanie nim. Dominujacy wpltyw w tych krzywych maja wyzsze skladowe
harmoniczne. Przy aproksymacji przebiegu szeregiem Fouriera najwigksze wartosci
wspotczynnikow beda miaty wyrazy piaty 1 szosty. Zmiany w wartosciach momentu
pochylajacego sa duze 1 siggaja nawet do 100%. Przebiegi pochodnych sg do$¢ nieregularne.
Kilkukrotnie przechodza przez zero. Oznacza to, ze wptyw predkosci na moment pochylajacy
nie jest mozliwy do przeanalizowania w taki sposob.
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Rysunek 6.7-4.Pochodne aerodynamiczne momentu pochylajacego wzgledem predkosci

Na ponizszych czterech wykresach przedstawiony zostal wptyw predkosci i przyspieszenia
katowego pochylania. Pochodna sity normalnej po predkosci pochylania (czerwona linia
na rysunku 6.7-5) osiaga najwigksze wartosci w chwilach, gdy warto$¢ sity gwaltownie
zmienia warto$¢. Sa to chwile, gdy skrzydlo jest rozpedzane Iub spowalniane. W chwili
generowania najwiekszej sity pochodna przechodzi przez o$ 0. Srednia wartoéé z okresu
wynosi -0,027Ns, co stanowi 9% maksymalnej zanotowane warto$¢ bezwzglednej tej
pochodnej. Charakter przebiegu pochodnej sity stycznej jest zblizony do poprzednio
omawianego przebiegu w przedziale 0,3-0,7 okresu. Jest to przedziat czasu obejmujacy drugi
potcykl ruchu. W pozostatym czasie charakter zmian jest odwrotny. Spowodowane jest to
zmiang zwrotu dziatania tej sktadowej sity. Wigksza jest amplituda zmian. Maksimum sigga
0,48Ns, minimum -0,33N, podczas gdy dla sity normalnej wartoéci te nie przekraczaty
odpowiednio 0,3Ns oraz -0,29Ns. Srednia warto$¢ pochodnej sity stycznej wynosi 0,071Ns,
czyli okoto 24% jej maksymalnej wartosci. W przypadku pochodnych wzgledem
przyspieszenia widoczny jest zupelnie inny charakter zmian (rys 6.7-6). Najwiekszy wplyw
przyspieszenia katowego obecny jest w trakcie drugiego polcyklu oraz pomiedzy drugim
I pierwszym (w okolicy punktu zwrotnego). Podobnie, jak w przypadku poprzedniej pary
przebiegow widoczna jest tu czeSciowa symetria. W zakresie 0,1-0,7T, kierunki zmian sa
zbiezne. W pozostalym zakresie sg symetryczne. Tak jak 1 poprzednio przyspieszenie katowe
calego obiektu wywiera wiekszy wplyw na skladowa styczna niz na normalng. Srednia
warto$¢ pochodnej sity normalnej wyniosta -0,0214Ns? (4,5%), pochodnej sity stycznej -
0,047Ns” (12,5%). llustracje 6.7-7, 6.7-8 przedstawiaja pochodne momentu pochylajacego
wzgledem predkosci oraz przyspieszenia katowego. Widoczna jest silna asymetria przebiegu.
Wigksze warto$ci uzyskiwane sg podczas drugiego potcyklu. Obie pochodne zmieniaja znak
w okolicy przejscia skrzydta przez o§ poprzeczng robota (=19°). Moment pochylajacy

wzrostby srednio o 0,002514 Nm na kazdy 1rad/s predkosci obrotowej oraz zmalat o 0,00409
Nm na kazdy 1rad/s® przyspieszenia katowego.

- 108 -



- 109 -

dF/dw [Ns]

dF/de [Ns?]

0,6

0,5

0,4

0,3

0,2

0,1

dN/dw .

e dT/dw

/\
\

|

N
\ /
\/

N \J
0,2 0,4 0,6 08
t/T

p

Rysunek 6.7-5. Pochodne sily aerodynamicznej wzgledem predkosci pochylania
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Rysunek 6.7-6.Pochodne sily aerodynamicznej wzgledem przyspieszenia katowego
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Rysunek 6.7-7. Pochodna momentu pochylajacego wzgledem predkosci pochylania
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Rysunek 6.7-8. Pochodna momentu pochylajacego wzgledem przyspieszenia katowego



6.8 Analiza dynamiki lotu entomoptera

6.8.1 Cel analizy

Wykorzystujac model aerodynamiczny zaproponowany w poprzedniej sekcji mozliwe

jest przewidzenie zachowania si¢ obiektu podczas lotu swobodnego w zawisie. Do analizy
lotu postgpowego konieczne bytoby rozszerzenie bazy danych pomiarow dynamicznych
o wyniki testow z nalozonym ruchem oscylacyjnym na ruch postegpowy. Analiza ma na celu
sprawdzenie zachowania si¢ obiektu podczas lotu swobodnego. Nalezy  wykluczy¢
ewentualny brak mozliwosci zapewnienia statecznosci podtuznej entomoptera. Sprawdzona
zostala efektywnos$¢ zaproponowanej metody sterowania. Oszacowane zostato rzeczywiste
zapotrzebowanie na moc. W paragrafie 6.4 wyznaczona zostala moc przy zatozeniu, ze obiekt
znajduje si¢ w bezruchu. W rzeczywistosci taka sytuacja nie wystgpi. Entomopter zawsze
bedzie wykonywat pewien ruch ze wzgledu na oscylacyjny charakter generowanych obcigzen.
Nalezy si¢ spodziewac, ze w rzeczywisto$ci efektywno$¢ uktadu napedowego bedzie nizsza
od tej oszacowanej z zaniedbaniem ruchu.
Tematyka modelowania dynamiki lotu entomoptera jest juz dobrze znana. Dostepna jest duza
ilo§¢ artykuldw poswiecona tej tematyce. Przyktadem mogg by¢ publikacje: [Mwongera,
2012], [Lewitowicz, 2008], [Lasek, 2002], [Lasek, 2003], [Loh, 2003]. Dotychczasowe
podejécie wykorzystywalo analityczny quasi—stacjonarny model aerodynamiki entomoptera.
Przedstawione tu podejscie jest inne. Wykorzystany zostal model zbudowany na podstawie
danych testowych.

6.8.2 Ogolne rownania ruchu entomoptera

Ogolne rownanie ruchu entomoptera otrzymywane sg z rOwnan Boltzmana—Hamela
[Greenwood 2003]. Doktadny opis zachowania si¢ obiektu podczas lotu wymaga
uwzglednienia nie tylko przemieszczenia catego obiektu, ale takze ruchu skrzydetl oraz ich
odksztatcen. Ponizej przedstawiono 6 rownan ruchu uwzgledniajacych wspomniane
przemieszczenia oraz odksztatcenia:

— réwnania ruchéw horyzontalnych i ze wzrostem wysokosci

i(ﬁEk]+@:Q; i(aEkj_@:Q; (6.32)

dtlou, ) ox dt{ou, | oy

— roéwnania ruchéw trzepotania i przekregcania skrzydtami

d(0E | OE - d(6E, | ¢E .
— | = === — | = |- == 6.33
dt[%j o9 % dt(ay'] o7 (639

— réwnania ruchdéw o skrzydet (zginanie i1 skrecanie)

d(oE,) 6, . d(oE ) OE, .
| =R =K = — =k |- =K = 6.34
dt ( o4, ) o9, Q, dt ( 0, j 00, Q. (634)
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Powyzsze rOwnania po uproszczeniu oraz skomponowaniu w macierz beda mialy postac:

0 0 -S,, 0 o7u,] [q

0 Sys 0 a a U y Q;
0 SXS I XS O a5 a‘G ¢ — Q(/) (6 35)

-3 zs 0 I zs 0 0 ¢ Q;

0 a3 a5 O a'l a7 q5 Q;g

L 0 a4 a6 O a7 a2__q6 | _Q; a
Skrdécona posta¢ macierzowa sprowadzi si¢ do rownania:

MU =Q" (6.36)

Szerszy opis teorii swobodnego lotu odksztatcalnego entomoptera oraz wyprowadzenie
rownan ruchu mozna znalez¢ w publikacjach: [Greenwood, 2003], [Michalewicz, 1989].

6.8.3 Model dynamiki ruchu

Dla potrzeb analizy lotu obiektu zbudowany zostat uproszczony model dynamiki ruchu.
Zaniedbane zostaly odksztatcenia skrzydet. Model zbudowany zostal wykorzystujac
srodowisko obliczeniowe MatlabSimulink. Schemat modelu znajduje si¢ na ilustracji 6.8-2.
Model ztozony jest z trzech zasadniczych blokow: blok aerodynamiki entomoptera, bloku
dynamiki ruchu oraz ukladu stabilizacji. Jako blok dynamiki ruchu postuzyt blok 3DoF
(aerospacetoolbox), ktory rozwigzuje réwnania ruchu wzgledem trzech stopni swobody
(translacja w plaszczyZnie oraz obrdt wokot jednej osi). Modut rozwigzuje klasyczny
dla mechaniki lotu uktad rownan:

d N
—W=—-—(0-U—Q-cos(® 6.37
W= aug (©) (6.37)
d T .
—U=—-(g-w—g-Sin(® 6.38
U= —aw—g (©) (6.38)
d M
—Q=—. 6.39
i il (6.39)
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Rysunek 6.8-1.Uklady wspotrzednych modelu

Blok aerodynamiki entomoptera zawiera opisany model aerodynamiczny bazujacy
na wynikach pomiaréw. Dodatkowo wyliczane sg sity i momenty masowe generowane przez
skrzydta podczas trzepotania. Predefiniowany blok 3DoF nie uwzglednia tego ruchu. Stad tez
konieczne jest zasymulowanie go poprzez modyfikacje obcigzen podawanych jako sygnat
wejsciowy. Wielko$ciami wyjsciowymi  z bloku aerodynamicznego s3a sity w dwodch
kierunkach oraz moment pochylajacy generowane przez skrzydta. Sktadowa sity w kierunku
stycznym do plaszczyzny skrzydel réwna jest sumie sily aerodynamicznej oraz sity
bezwladnosci skrzydet:

F=T+F,. (6.40)
gdzie: F,, to sita masowa generowana poprzez przyspieszanie skrzydet.
Przyjeto, ze skrzydla stanowig masy skupione oddalone od $rodka obrotu o ramig ., . Sita
masowa wyznaczana jest z zaleznos$ci:
Fiw = Feg * My - &, -COS(0) (6.41)

Sktadowa normalna sity generowanej przez uktad napedowy rowna jest odpowiedniej
skladowej sity aerodynamicznej. Zaniedbana zostaje sita masowa powstajaca w wyniku
pochylenia ptaszczyzny trzepotania. Catkowity moment pochylajacy rowniez jest ztozeniem
cze¢$ci aerodynamicznej oraz masowe;j

(6.42)

M, =M, +F -z, -cos(¢$)+F, -sin(¢)+dM,, + My,
gdzie:

Mo- moment aerodynamiczny wzgledem $rodka obrotu,

{ - kat odchylenia ptaszczyzny trzepotania

Zcg- odleglos¢ Srodka obrotu skrzydet od $rodka cigzkosci.

Ostatnie dwa elementy s3a czlonami masowymi. Pierwszy z nich to poprawka momentu
bezwladnos$ci zwigzana z przemieszczeniem si¢ skrzydta:

dM,, =M, =M, =M, -2, —M, -&-Z, :mw-g-(zcg.—zcg), (6.43)
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a z.q to odleglos¢ $rodka cigzkosci skrzydel od $rodka cigzkosci entomoptera zmierzona
na plaszczyznie symetrii obiektu:

Z'yy = ‘[O Zq, ]+ ey - [SIN(@)- cOs(¢),sin(p)- sin(g”)] (6.44)

Model wlasnosci aerodynamicznych entomoptera uzupetniony zostal o uktad stabilizacji lotu,
ktory jest konieczny do utrzymania zadanych parametrow lotu. W modelu stabilizacji podlega
kat pochylenia obiektu, predkos¢ postepowa oraz predkos¢ wznoszenia. Dwa pierwsze
parametry stabilizowane s3 przez pochylenie plaszczyzny trzepotania  skrzydet.
Wykorzystane zostaly dwa regulatory PID. Regulator odpowiadajacy za minimalizacje
uchybu predkosci postepowej jako sygnal wejsciowy otrzymuje predkos¢ lotu w tym
kierunku. Do stabilizatora kata pochylenia trafia suma sygnaty wyjsciowego z poprzednie go
regulatora 1 warto$¢ predkosci pochylania obiektu. Stabilizacja predkosci wznoszenia odbywa
si¢ poprzez zmiang¢ czestotliwosci trzepotania. Tu wykorzystany zostal regulator
proporcjonalny.

uktad stabilizacji

FID |
_’|§| stabiizacja wysockosci
odchylennie plaszcoyzny
PO [4— e—— D 4—‘
'Y
stablizacia pochylenia stablizacia poiczenia
F N}
W & frad i}
»{F ) o ;
P P\ M N e Warabie &y =
Bd | dmidt (kg's) do rJ'c:t
» W m kg X Z m)
> eni_zero_1d W it o
.: - - ; d!ﬂ:_’:?m = Maes Uw mis)
> P g im's) T‘\m
¥ ot o . n
il Custom aritie Mass 306 1™~ blok dynamiki ruchu
blok aerodynamiki mosy fae=l
entomoptera : —

d.nllm 4’@ @_
o T

mass dlidt )
[c}— =
1

Rysunek 6.8-2. Model dynamiki ruchu

6.8.4 Analiza lotu entomoptera

Do programu przedstawionego powyzej wprowadzone zostaly dane zaczerpnigte
z projektu zataczonego do pracy( zalacznik 2). Program wymaga danych masowych obiektu:
masy calkowitej, momentu bezwtadnosci wzgledem osi poprzecznej, masy oraz potozenia
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srodka ciezkosci skrzydet. Dodatkowo wprowadzone zostaly wyniki pomiard6w niezbgdne
do wygenerowania przedstawionego w sekcji 6.8.3 modelu obcigzen aerodynamicznych.
W tej sekcji przedstawione zostang szczegotowo wyniki dla jednej trajektorii (bazowe;).
Zgodnie z przewidywaniami obiekt podczas lotu wykonuje oscylacje zarowno potozenia, jak
i swojego pochylenia. Niezaleznie od monitorowanej wielkosci symulacje przewiduja
dwojakie oscylacje szybkie oraz wolne. Te pierwsze spowodowane s3 z ruchem roboczym
skrzydet, zgodne sa z czgstotliwoscig trzepotania. Drugie zwigzane s3 z dzialaniem uktadu
stabilizacji. = Wszystkie przedstawione ponizej wyniki zarejestrowane zostaty dla obiektu
w stanie ,,pseudo ustalonym”, czyli warto$ci parametréw potozenia obiektu oscyluja wokot
zadanych. Przedstawiony jest tylko wycinek eksperymentu. Wykres (6.8-3) przedstawia
zmiany predkos$ci obiektu w dwodch kierunkach zwigzanych z obiektem (U zgodnie z osig
podtuzng, W z osig pionowg) [simulink]. W chwili czasowej ujetej na wykresie obiekt stale
posiada niezerowa $rednig predkos$¢ lotu w obu kierunkach pomimo, ze uktad regulacji ma
za zadanie zminimalizowa¢ obie predkosci. Oscylacje szybkie dla predkosci U maja caty czas
zblizong amplitude, wynoszaca okoto 0,22m/s. Dla takiej predkosci i czgstotliwosci zmian
oscylacyjne przemieszenia sg rz¢du milimetrow. Folowanie predkosci w jest ponad dwa razy
mniejsze. Predko$¢ podczas oscylacji odpowiada 0,03 posuwu wzglednego. Z doswiadczen
przeprowadzonych w ruchu postepowym wiadomo, ze predkos$¢ lotu odpowiadajaca togo
rzedu wartosci posuwu nie wptywa znaczaco na generowane obcigzenia acrodynamiczne.
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Rysunek 6.8-3. Predkos$¢ ruchu entomoptera

Odpowiedz uktadu stabilizacji, czyli kat odchylenia ptaszczyzny trzepotania przedstawiony
jest na rysunkurys. 6.8.4. Uktad odpowiada na kazde ,uderzenie” skrzydta, nadgzajac za
zmianami chwilowych wartosci parametrow lotu. Zmianie ulega takze $rednie odchylenie, tak
aby minimalizowa¢ odchylenie potozenia (predkosci) oraz kata pochylenia. Amplituda wahan
szybkich wynosi 5,5° (rys.6.8-5). Zakres katowy ruchu podczas calego eksperymentu wyniost
ok. 30° (nie jest to uwidocznione na rys. 6.8-4). Przebieg $redniej wartosci nie przedstawia
cyklicznych zmian.

Ksztalt przebiegu zmiany kata pochylenia (rys. 6.8-6) podczas pojedynczego cyklu jest
zblizony do tego opisujacego odchylenie ptaszczyzny. Mniejsza jest amplituda oscylacji
szybkich, wynosi 1°. Pelny zakres ruchu wyniost okoto 12°. Ksztalt catego przebiegu jednak
zupelie rozni sig. Wartos¢ wyjsciowa ukladu stabilizacji, czyli kat pochylenia ptaszczyzny
trzepotania zalezy od kata pochylenia oraz predkosci U. Poniewaz jedng wielko$cia sterowane
sg dwa parametry sygnat wyjsciowy w ogole ma odmienny przebieg.
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Rysunek 6.8-4. Zmiana kata sterujgcego
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Rysunek 6.8-6. Zmiana kata pochylenia
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Rysunek 6.8-7. Zmiana kata pochylenia podczas jednego okresu

Z uwagi na fakt, ze osiggane chwilowe predkosci sa stosunkowo niewielkie, zmiany
w wartosciach pobieranej mocy oraz generowanych sit w stosunku do pomiaréw statycznych
sa niezauwazalne. Czgstotliwo$¢ trzepotania obiektu to 14Hz, podczas gdy teoretyczna
czestotliwos¢, ktora powinna wystarczy¢ zawisu (gdyby entomopter nie kotysat si¢) to okoto
10Hz. Oznacza to, ze w rzeczywisto$ci podczas lotu swobodnego obiekt bedzie zuzywat
wiegcej energii, niz zostato to przewidziane w rozdziale 6.4.
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Rysunek 6.8-8. Pobor mocy podczas lotu
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Rysunek 6.8-9. Zmiana sil aerodynamicznych podczas lotu swobodnego

6.8.5 Wplyw kinematyki ruchu na osiagi entomoptera podczas
zawisu dynamicznego

Do programu opisanego w poprzednich sekcjach wstawione zostaly bazy danych
sporzadzone dla innych sposobow ruchu Rozwazonych zostalo pig¢ wariantow zmiany kata
nastawienia. Amplituda wychylen skrzydta wzgledem tej osi byla taka sama w obie strony
(dewiacja rowna 1). Parametry geometryczne i masowe modelu pozostaty bez zmian.
Nastawy uktadu regulacji réwniez nie zmienity si¢. Doswiadczenie to ma na celu ogdlne
sprawdzenie zachowania si¢ uktadu wykonujacego zréznicowany ruch trzepoczacy. Jakiego
rzedu oscylacji warto$ci parametrow nalezy si¢ spodziewa oraz jaka moc jest realnie
do osiagniecia przy zastosowaniu klasycznego uktadu stabilizacji. Zaktadajac, ze entomopter
bedzie stabilizowany w taki sposob wykluczona zostanie ewentualno$¢ braku mozliwosci
zapewnienia statecznosci.

Modyfikacja sposobu ruchu skrzydet pocigga za sobg zmiang przebiegu obcigzen
aerodynamicznych (sily i momentu). W efekcie zmianie ulegaja wszystkie parametry lotu:
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przebieg kata pochylenia, chwilowe przemieszczenia. Inne sg takze sygnaly sterujace: kat
odchylenia ptaszczyzny trzepotania oraz czgstotliwos¢ trzepotania. Nie udalo sie
przeprowadzi¢ doswiadczenia dla wszystkich (badanych w tym do$wiadczeniu) sposobow
ruchu. W jednym przypadku (amplituda kata nastawienia 45° ) ukfad stabilizacji nie byl
w stanie zapewni¢ trwalej rownowagi podtuznej obiektowi. Obiekt w pewnym momencie
zaczynal obraca¢ si¢ wokot wiasnej osi poprzecznej, a reszta parametrow kompletnie
rozbiegala si¢ . Z punktu widzenia energetycznego, a wigc 0siggoéw, najistotniejsza
wielkos$cig jest moc niezbedna do lotu. Na rysunku 6.8-10 przedstawione jest zestawienie
$rednich mocy potrzebnych do lotu w trakcie proby (100s). Dwie krzywe ponizej
przedstawiajg te same wielkosci wyznaczone w teScie statycznym. Nizsza (mniejsze
zapotrzebowanie na moc) odzwierciedla przypadek, gdy wypadkowy wektor sily
aerodynamicznej zawsze jest skierowany ku gorze (jest sitg no$ng). Jest to w istocie dolna
granica zapotrzebowania dla danej trajektorii ruchu skrzydta. Druga krzywa reprezentuje
przypadek, gdy sredni wypadkowy wektor sity nos$nej skierowany jest ku gorze (plaszczyzna
trzepotania jest nieruchoma).

1,6 ¢ dyn

1,4 stat2

statl

40 60 80 100 120 140 160 180 200

Rysunek 6.8-10. Pobor mocy w funkeji amplitudy zmiany kata nastawienia skrzydla

W kazdym przypadku pobdr mocy byl wigkszy od obu krzywych poréwnawczych.
Minimalny pobor uzyskany zostal dla kinematyki o amplitudzie ruchu (zmiany kata
nastawienia) réwnej 150° (0,84W). Maksymalny natomiast przy amplitudzie 90° (1,24).
Wyniki nie przedstawiaja tendencji monotonicznej. Zbadany zakres zawiera dwa ekstrema
lokalne. Rozrzut warto$ci wynosi okoto 20%.

Wyniki pokazuja, Zze uklad stabilizacji oparty na prostym regulatorze PID ze sprz¢zeniem
zwrotnym nie jest rozwigzaniem pozwalajacym na najefektywniejsze wykorzystanie energii.
Najlepszy wynik w tescie dynamicznym jest o 50% wickszy od odpowiedniej teoretycznego
minimalnego zapotrzebowania na moc. Najgorszy jest dwukrotnie wigkszy. Takie regulatory
pracuja na zasadzie minimalizacji uchybu.  Trzepoczacy uklad napedowy
dla najefektywniejszego wykorzystania mocy musi wykonywaé¢ ruchy oscylacyjne.
Szczegolnie taki sposob stabilizacji musi zmienia¢ kat pochylenia. Dwa kolejne wykresy
(rys. 6.8-11, 6.8-12), ktore przedstawiajg amplitudy oscylacji czterech parametrow lotu (katy
pochylenia entomoptera, odchylenia ptaszczyzny trzepotania oraz predkosci w dwoch
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kierunkach) obrazuja to. Dla trajektorii ruchu, ktére potrzebowaty najmniej energii, oscylacje
wszystkich parametréw oprocz kata C (odchylenia ptaszczyzny trzepotania) sg najwieksze.
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Rysunek 6.8-11. Amplitudy zmian kata pochylajacego oraz sterujgcego
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Rysunek 6.8-12. Amplitudy zmian predkos$ci ruchu
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Na podstawie powyzszych wynikow mozna stwierdzi¢, ze taki sposob regulacji, polegajacy
tylko na minimalizacji warto$ci parametréw lotu takich, jak kat pochylenia, czy predkosci
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postepowe nie jest rozwigzaniem, ktore moze zapewni¢ najlepsze mozliwe osiagi. Nalezy
liczy¢ si¢ z dodatkowymi stratami rz¢du, jak wykazuje doswiadczenie, nawet 80% wartosci
minimalnej.

6.8.6 Wnioski

Symulacja lotu swobodnego wykazata dostateczng skuteczno$¢ zaproponowanego

sposobu sterowania. W symulacji udato si¢ wykona¢ stabilny lot w zawisie. uzyskana
efektywnos¢ uktadu napgdowego byla niestety znaczgco nizsza od tej przewidywanej
w dos$wiadczeniu statycznym. Obiekt poruszat skrzydtami szybciej niz zatozono. Dowodzi to
wysokiej wagi problemu sterowania optymalnego. W przedstawionym eksperymencie
zaproponowany zostal uktad regulacji oparty na klasycznym regulatorach typu PID
o nastawach dobranych metoda eksperckg. W kolejnym kroku nalezy zaprojektowac
dedykowany uktad regulacji, ktory bedzie zoptymalizowany do tego zadania. Caly czas
obecne s3 drgania, ktére moga by¢ problemem dla umieszczonych na pokladzie urzadzen
elektronicznych takich jak akcelerometry lub kamera. Mozna rozwazy¢ zwigkszenie
czestotliwosci trzepotania, co wigzatoby si¢ ze zmniejszeniem skrzydel. Jednocze$nie
zmniejszona zostalaby powierzchnia, zakreslana przez skrzydta, co poskutkuje zmniejszeniem
efektywnosci (zgodnie z teorig strumieniowa).
Analiza dynamiki ruchu wykazala dwojakie zmiany kata pochylenia ptaszczyzny trzepotania:
wolne oraz szybkie. Pierwsze majg charakter stabilizujacy. Szybkie natomiast niweluja
drgania wywotane niezrownowazonymi chwilowymi momentami pochylajacymi
generowanymi przez skrzydia. Ich czestotliwos$¢ rowna jest czestosci ruchu skrzydet. Takiego
sposobu zmiany polozenia nie jest w stanie zrealizowaé¢ zaden klasyczny aktuator.
Czestotliwo$¢ zmian jest zbyt duza. Mozliwe byloby to przy wuzyciu sitownika
piezoelektrycznego. Ten jednak wykonuje tylko mate ruchy, wymagalby wiec znacznego
przetozenia. Do realizacji tego celu mozna jednak uzy¢ odregbnego uktadu mechanicznego,
ktory realizowalby tylko drgania oraz osobnego do sterowania ktory realizowalby sygnat
wolniejszy lecz o wyzszej amplitudzie. Ten drugi moze by¢ juz zrealizowany przy pomocy
klasycznego silnika elektrycznego. Propozycja realizacji uktadu sterowania znajduje si¢
w zalaczniku (,,projekt entomoptera”).
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7 Analiza numeryczna ruchu trzepoczacego

7.1 Cel eksperymentu

Przeprowadzone zostaly obliczenia generowanych obcigzen aerodynamicznych
dla jednego z przebadanych sposobow ruchu. Uzyte zostaty rozne podejscia do modelowania.
Ten sam ruch zostat odwzorowany uzywajac trzech roznych metod. W pierwszej kolejnosci
uzyto modelu pierscieni wirowych, nast¢pnie metody objetosci skonczonych zaréwno
dwuwymiarowej, jak i trojwymiarowej. Do analizy CFD wykorzystany zostat komercyjny
pakiet AnsysFluent wersja 13. Eksperyment miat na celu sprawdzi¢ przydatno$¢ metod
obliczeniowych do przewidywania obcigzen aerodynamicznych podczas procesu
projektowego. Istotne byto rozpoznanie probleméw zwigzanych z modelowaniem tego typu
obiektu, oszacowanie niezbe¢dnego czasu do uzyskania odpowiedzi na postawione pytanie
oraz jej ewaluacja.

7.2 Model pierscieni wirowych

W eksperymencie odwzorowany zostat ruch skrzydta ztozony z sinusoidalnych zmian kata
azymutalnego () oraz nastawienia (). Zmiany tych katow przedstawione zostaty

na wykresie 7.2-1. Amplituda ruchu gléwnego (zmiany kata azymutalnego) wynosi 70°
natomiast zmiany kata nastawienia 45°.

Poréwnanie obliczonego przebiegu sily normalnej ze zmierzonym pokazuje dobrg zgodnos$¢.
Charakter przebiegu oraz rzad wartosci przewidziane zostaly poprawnie. Najwigksze roznice
w warto$ciach widoczne sa w momentach gdy osiggane s3 najwyzsze wartosci sit.
W rozdziale 6. Znajdujg si¢ pordwnania wynikow tego modelu dla innych sposobow ruchu.
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Rysunek 7.2-1 Kinematyka ruchu skrzydla
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Na ich podstawie mozna stwierdzi¢, ze ten sposob modelowania zle odwzorowuje zjawiska
w punktach zwrotnych ruchu. Ponadto model nie jest w stanie odzwierciedli¢ separacji wiru
krawedzi natarcia, w zwiazku z czym jego predykcje moga by¢ wiarygodne, gdy takie
zjawisko nie wystepuje. Rysunek 6.3-9 przedstawia bledne przewidywania tej metody
spowodowane zjawiskiem separacji LEV. Wykres 7.2-3 przedstawia poréwnanie momentu
oporowego. Ksztatt przebiegu zostal odwzorowany poprawnie, wartosci sg jednak mniejsze
o okoto 20%. Model oparty na metodzie pierScieni wirowych nie uwzglednia ruchu ptynu
wzdhuz rozpigtosci, co jest przyczyng tej rozbieznosci.
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Rysunek 7.2-3 Poréwnanie momentu oporowego
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7.3 Model objetosci skonczonych 2D

7.3.1 Model obliczeniowy

Do przeprowadzenia dwuwymiarowej symulacji optywu skrzydta wykorzystano siatke
uzywang wezesniej przez Instytut Maszyn Przeptywowych w Gdansku do symulacji zjawisk
aeroelastycznych. Model stanowit przekroj ptytki o grubosci 4mm 1 dlugos$ci cigciwy 45mm.
Domena podzielona jest na trzy obszary, wewngtrzny z siatkg strukturalng typu O-grid,
srodkowy z siatkg strukturalng oraz zewnetrznej ulegajacg dynamicznemu przesiatkowaniu
podzielong elementami tréjkatnymi. Srednica domeny to 2600mm. Rysunek domeny znajduje
si¢ na ilustracji 7.3-1. Sprawdzone zostaly dwa sposoby modelowania. W pierwszej
kolejnoséci ruch skrzydla zostal zasymulowany rozwigzujac réwnania przeplywowe bez
modelowania turbulencji. W drugim podejsciu wykorzystano model k-e (realizable)
z wykorzystaniem funkcji §ciany EWT (Enhanced Wall Treatment). Wprowadzenie modelu
turbulencji ma na celu zmodyfikowanie wytlumienie pola wirowos$ci i zmniejszenie energii
wiru krawedzi natarcia. Uzyskiwane wartosci Y+ sg ponizej 1, co umozliwia odwzorowanie
profilu predkosci przy S$cianie. Zastosowany zostat schemat dyskretyzacji drugiego rzedu
wzgledem przestrzeni oraz pierwszego wzgledem czasu. Pozostale ustawienia zostaty
zestawione w tabeli 7-1

Tabela 7-1. Schematy dyskretyzacji modelu

schematy dyskretyzacji przestrzeni

gradient Green-Gauss Cell based
ci$nienie drugiego rzedu

ped drugiego rzedu

energia kinetyczna turbulencji drugiego rzedu
szybkos¢ dyssypacji turbulencji drugiego rzedu

Rysunek 7.3-1. Siatka obliczeniowa

Amplituda oraz czestotliwo$¢ ruchu zostala okre§lona w oparciu o parametry ruchu
doswiadczenia. Przyjete zostato, ze model dwuwymiarowy odwzoruje sekcje skrzydta lezaca
w potowie odlegtosci pomigdzy Srodkiem obrotu 1 koncowka skrzydta (r=100mm). Cigciwa
skrzydta w tym miejscu wynosi 58mm. Stosunek dlugosci przebytej podczas polowy cyklu
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do cigciwy profilu wynosi 4,2. Liczba Reynoldsa dla przypadku dwuwymiarowego
okreslana jest wyrazeniem:

v-c 4-A-f-c
L

Re,, = (7.1)

i dla tego przypadku wynosi 5077.
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Rysunek 7.3-2 Kinematyka ruchu dla obliczen dwuwymiarowych

7.3.2 Wyniki obliczen

Na rysunku 7.3-3 oraz 7.3-4przedstawione sg mapy wirowosci pola predkosci dla
analizy bez modelowania turbulencji oraz z modelem k-e. Zestawione zostaty kolejne kroki
czasowe na przestrzeni polowy okresu (0,5T-T). Odpowiadaja one drugiej potowie wykresu
przedstawiajacego przebieg sity nosnej. Pole predkosci wygenerowane przez bezposrednie
rozwigzanie rownan Navier—Stokesa wykazuje bardzo silng niestabilnos$¢. Juz tuz za punktem
zwrotnym (t=0,562tT) obserwowane jest oderwanie wiru krawedzi natarcia.  Wir
pozostawiony w poprzednim poétcyklu wzmaga generacj¢ wiru, w wyniku czego ten nowy jest
wigkszy 1 szybciej si¢ odrywa. Nowy wir twory si¢ dopiero w czwartej ¢wiartce okresu,
co przejawia si¢ niskimi osiggami. Takze ten nie utrzymuje si¢ przy skrzydle, odrywa si¢
zanim profil osigga punkt zwrotny. Wyrywa przy tym ptyn z warstwy przysciennej generujac
wir o przeciwnej cyrkulacji. W literaturze tego typu zjawisko nazywane jest chaosem
wirowym. Sciezka wirowa utrzymuje sie na tyle dlugo, ze skrzydlo podczas ruchu
powrotnego ponownie przez nig przechodzi. W efekcie cyrkulacja skrzydia jest
nieprzewidywalna i niepowtarzalna. Skutkuje to bardzo nieregularnym przebiegiem sit
aerodynamicznych (rys.7.2-4). Wprowadzenie do obliczen modelu turbulencji poskutkowato
diametralng zmiang pola wirowosci. Pomimo, ze generowane wiry osiggajag podobng
maksymalng warto$¢ wirowosci, ich wielko$¢ jest znaczaco mniejsza. Brak jest jakiejkolwiek
separacji wiru krawedzi natarcia. Wraz ze spadkiem cyrkulacji skrzydia (predkosci ruchu
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ciata). Oczywiste rdznice sg takze na wykresie przebiegdéw zmian sity nos$nej. Obcigzenia
wygenerowane podczas obliczen z wykorzystaniem modelu turbulencji s3 okoto dwa razy
wigksze.

Rysunek 7.3-3. Pole wirowosci, model ,,Jaminarny”

Efektem chaosu wirowego w rezultatach obliczen ,laminarnych” jest brak regularnosci
w przebiegach sit. Dla porownania wynikow obliczen dwuwymiarowych z pomiarem oraz
rezultatami obliczen trojwymiarowych sit¢ nosng sprowadzono do bezwymiarowego
wspolczynnika. Wyznaczony zostat zaleznos$cia:

2-N
p-2-z-f 'q)zd)zc

CnZd = (7.2)

-126 -



Ten sam wspotczynnik dla rezultatow trojwymiarowych wyznaczony zostat z wyrazenia:

Cn— 2-N (7.3)

R1
p~(2~7z~f-<D)2Ic-r2dr~
RO

Wyniki pomiar6w w poroéwnaniu z rezultatami modelu rke s takze prawie dwukrotnie
mniejsze. Zgadzaja si¢ jednak potozenia maksiméw. Dokladnie odwrotnie jest w przypadku
modelu ,,Jaminar”, warto$ci sg tego samego rzedu. Nie zgadza si¢ jednak przebieg.

Rysunek 7.3-4 pole wirowosci, model turbulencji realizable k-e
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Rysunek 7.3-5. Wspélczynnik sily no$nej, rézne metody
7.3.3 Wnioski

Oba przypadki nie dajg satysfakcjonujacych wynikéw. Sprowadzenie obliczen
do przypadku dwuwymiarowego prowadzi do zaniedbania pewnych istotnych zjawisk.
Analizy do$wiadczenia przedstawione w poprzednich rozdziatach pokazuja tréjwymiarowy
charakter optywu skrzydta. Przede wszystkim wir krawedzi natarcia jest trojwymiarowy.
Dwuwymiarowy model oparty na réwnaniach Navier—Stokesa nie jest w stanie odwzorowacé
poprawnego pola wirowosci. Uzupelnienie modelem turbulencji powoduje, ze pole wirowosci
(opltyw skrzydla) jest bardziej zblizone do rozwigzania trojwymiarowego. Dzieje si¢ tak
dlatego, ze wprowadzana jest dodatkowa lepko$¢ turbulentna. Energia ptynu jest intensywniej
dosypywana. Wir nie jest w stanie rozwing¢ si¢ do dostatecznie duzych rozmiarow, aby si¢
oderwa¢. Mozna to uzna¢ za uproszczenie trojwymiarowego wiru. Energia nie jest unoszona
wraz z plynem, lecz jest odbierana. Mozliwe jest dopasowywanie modelu poprzez
modyfikacje wartos$ci wspotczynnikow modelu tak, aby zmniejszaé lub zwigkszaé warto$¢
lepkosci turbulentnej. Podejscie takie jest jednak nie fizyczne. Sztucznie zostaje zwigkszona
dyfuzja kosztem konwekcji. Rzeczywisto$¢ numeryczna cechuje si¢ znacznie mniejszg liczbg
Reynoldsa.

7.4 Model 3D

7.4.1 Model geometryczny i siatka obliczeniowa

Obszar obliczeniowy stanowil szescian o krawedzi 1300mm. Przestrzen obliczeniowa
podzielona zostala na 16 podobszaréw. Najbardziej zewngtrzny podzielony zostal
na elementy czworo$cienne (tetrahedra), ktore ulegaty przesiatkowaniu w kazdym kroku
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czasowym. Na brzegach obszaru zadano warunek zerowej predkosci. Wewnatrz znajdowat si¢
kulisty obszar o promieniu 600mm, ktory obracat si¢ tak, jak skrzydto. Obszar ten roéwniez
podzielony zostal tym samym sposobem. W $rodku kuli znajdowata si¢ wolna przestrzen
odwzorowujaca bryle skrzydia. Skrzydto obudowano obszarami, ktére zostaty podzielone
elementami czworo$ciennymi, utworzonymi poprzez ,,wyciaganie”. W tych obszarach siatka
zostala zageszczona, aby doktadniej odwzorowywac¢ zjawiska wirowe wokot skrzydta. Przy
pomocy algorytmu siatkujgcego utworzony zostal model dyskretny ze skrzydlem w punkcie
startowym. Poczatkowe potozenie skrzydta znajdowato si¢ w punkcie skrajnym.

Sprawdzone zostaly dwa stopnie uproszczenia modelowania skrzydta. Poczatkowo skrzydto
bylo plaska ptytka o grubosci 4mm, bez fazowan na krawedziach natarcia i sptywu. W drugim
podej$ciu odwzorowane zostaty takze fazowania. Ksztalt skrzydta zostat praktycznie w petni
odwzorowany. Nie odwzorowano robota poruszajacego skrzydtem.

Lacznie sprawdzone zostaly trzy rézne domeny obliczeniowe, ktore roznity si¢ miedzy soba
wysokoscia pierwszej komorki oraz stopniem uproszczenia geometrii. Zestawienie roznic
przedstawione zostato w tabeli 7-2:

Rysunek 7.4-1.Domena obliczeniowa
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Rysunek 7.4-4. y+ na gérnej stronie skrzydla podczas ruchu z najwieksza predkoscia

Tabela 7-2. Réznice w budowie siatek obliczeniowych

siatka y fazowanie krawedzi | ilos¢ elementow
sl 0,64mm nie 1672530
s2 0,0762 nie 4439306
s3 0,0326mm tak 9579628

Siatki uszeregowane zostaly w kolejnosci od najbardziej zgrubnej do najbardziej geste;j.
Pierwsza kolumna zawiera wysoko$¢ pierwszej komorki przy Scianie skrzydta. Warto$é ta
wplywa bezposrednio na y+, ktora zdefiniowana jest zaleznos$ci:

Na rysunkach 7.3-3, 7.3-4 pokazane zostaly wartos$ci y+ na obu stronach skrzydta w chwili
czasu odpowiadajacej najwigkszej predkosci ruchu dla siatki s3. warto$ci w Zadnym miejscu,
ani momencie nie przekroczyly wartosci 1. Oznacza to, ze zaggszczenie siatki w petni
pozwala na wyznaczenie profilu predko$ci w bezposrednim sgsiedztwie $ciany. Pierwsze
elementy siatki znajdujg si¢ w podwarstwie lepkiej. Odmiennie sytuacja przedstawia si¢
dla siatki s1, ktorej pierwsze elementy znajduja si¢ juz w warstwie buforowe;.

7.4.2 Ustawienia solvera

W obu modelach dwu i tréjwymiarowych zastosowano solver niestacjonarny bazujacy
na polu cis$nienia (pressurebased). Wiaczona zostata opcja dynamiczny mesh, ktéra pozwala
na modyfikacje geometrii. W tym przypadku ta funkcja umozliwila obracanie calg domena,
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co odzwierciedlato ruch skrzydta. Ruch skrzydta stanowit obrot wokot dwoch osi. Obracana
byla cata domena. Zamodelowany zostat ruch sinusoidalny, ktérego kinematyka opisana
zostala w poprzednich rozdzialach. Ruch zadany zostal za pomoca skryptu, funkcji
uzytkownika (UDF), ktora opisuje zmian¢ predkosci obrotowej skrzydta wzgledem osi Z
(ruch wzgledem $redniej ptaszczyzny ruchu) oraz wzgledem osi zmiany kata nastawienia
ktora przemieszczala si¢ po ptaszczyznie XY (jednoczesny obrot wzgledem obu osi x 1y) .
W obliczeniach wykorzystany zostat schemat rozwigzania ,,simple”. Dyskretyzacja wzglgdem
pedu oraz czasu byta pierwszego rzedu, natomiast wzgledem cisnienia drugiego. Gradient
wyznaczany byt przy pomocy schematu najmniejszych kwadratow. Sprawdzone zostaly dwa
podejécia obliczeniowe, pierwsze z wykorzystaniem modelu laminarnego. W drugim
podejsciu przeprowadzono analize¢ typu LES (Large Eddy Simulation), ktéra najmniejsze wiry
modeluje w postaci lepkosci turbulentnej. Uzyty zostal podstawowy dostepny model:
Smagorinsky—Lily.

Poczatkowo prowadzone byly obliczenia z wykorzystaniem solvera laminarnego. Krok
czasowy wynosit 0.005s. W momencie uzyskania zbieznos$ci rozwigzania, czyli warto$ci
resztkowych na ustalonym poziomie (ped 10, predkosé 10'6) oraz nierdznigcych si¢ migdzy
okresami przebiegdéw sit aerodynamicznych solver zostat przetaczony na LES. W ten sposob
uzyskano szybsza zbiezno$¢ rozwigzania. Zmieniony zostal takze krok czasowy na 0.001s.

7.4.3 Analiza wynikow

Na ilustracjach 7.4-5, do 7.4-8 przedstawiono zestawienie przebiegow sily no$nej

oraz momentu oporowego przewidzianych przez modele CFD oraz danych doswiadczalnych.
Wykresy 7.4-5 oraz 7.4-6 przedstawiajag wyniki wygenerowane z wykorzystaniem najgorszej
siatki (s1). Porownanie sity no$nej wykazuje dobra zbiezno§¢. Maksymalna rozbiezno$¢
miedzy wynikami w trakcie catego okresu to 16%. Jest to mala warto§¢ szczegoélnie,
ze modelowane zjawisko jest dynamiczne i1 nie jest catkowicie powtarzalne, co zostalo
pokazane w rozdziale poswigconym analizie danych eksperymentalnych (rozdziat 5.).
Podobnie sytuacja si¢ ksztattuje wzgledem momentu oporowego.
Na podstawie analizy wynikow z pozostatych dwoch siatek s2 s3 (wykresy 7.4-5, 7.4-7)
wynika, ze dalsze zmniejszenie wartosci bezwymiarowej odlegtosci pierwszej komorki
do $ciany (y+) nie przyczynilo si¢ do poprawy wynikdéw. Doprowadzito wrecz do wigkszej
rozbiezno$ci migdzy nimi. Wartosci wyliczone sag wyraznie nizsze. Sita nosna wygenerowana
przez model s3 jest 1,15 razy mniejsza niz wynik doswiadczenia. Ta sama wielko$¢ uzyskana
przy pomocy siatki s2, ktora odzwierciedlala skrzydlo bez ostrych krawedzi natarcia 1 sptywu
jest mniejsza nawet 1,25 razy. Maty wptyw wywarto wprowadzenie modelu turbulencji. Dla
najbardziej zaawansowane]j siatki przeprowadzono takze obliczenia LES (Large Eddy
Simulation). Poréwnanie sit i momentoéw nie wykazuje znaczacej rdznicy.
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Rysunek 7.4-6. Moment oporowy dla siatki s1
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Rysunek 7.4-8.Przebieg sily normalnej dla siatki s3



0,03

0,02 /\///\\\\
0,01 //_/ '/
\

/ pomiar
-0,01 - -
§ \\ // e | ES
'

lam
-0,02
\//

-0,03

M [Nm]
o
AN

0 1 2 4 5

try 3
Rysunek 7.4-9.Przebieg momentu oporowego dla siatki s3

Na ilustracji 7.4-10 przedstawione zostalo porownanie pola cisnienia statycznego na gornej
powierzchni skrzydta. Obrazy zostalty wykonane dla chwili czasowej 0,28T. Gorne dwie
ilustracje zawierajag dodatkowo wykreslone linie pradu przechodzace prze krawedz skrzydta.
Poréwnanie rezultatdéw obu podejs¢ wykazuje duze podobienstwo zarowno w zakresie map
synoptycznych, jak i linii pradu. Na obu rysunkach wyraznie widoczny jest radialny obszar
niskiego ci$nienia spowodowany obecno$ciag wiru krawedzi natarcia. Cisnienie drastycznie
zaczyna rosna¢é w odleglosci 2/3 rozpietoéci skrzydta od jego nasady. Swiadczy to
o oderwaniu wiru od powierzchni skrzydta. Wizualizacja linii pradu wyraznie pokazuje jego
obecnos¢ oraz zachowanie. Wir zaczyna si¢ tworzy¢ juz u nasady skrzydta, gdzie predkos¢
optywu jest relatywnie mata. Plyn po przejsciu na stron¢ niskiego ci$nienia zaczyna
przemieszczaé si¢ wzdtuz rozpigtosci skrzydta na skutek zasady zachowania momentu pedu
(sity odsrodkowej). Dzieki temu ptyn stale jest odprowadzany, a wir pozostaje stabilny.
Przemieszczajac si¢ ku koncéwce skrzydia stopniowo oddala si¢ od powierzchni skrzydta,
co skutkuje spadkiem podcis$nienia. Koncowka skrzydta znajduje si¢ strefie ci$nienia
wysokiego. Rdzen wiru mija ja, schodzi ze skrzydta na mniejszym promieniu. Pozostata czgs¢
skrzydta objeta jest strefg relatywnie wysokiego cisnienia. Mimo to, panuje na tym obszarze
podcis$nienie. Na ilustracji 7.4-11 przedstawione zostato poréwnanie wynikéw obliczen CFD
W postaci mapy cisnienia oraz linii pradu z wizualizacjg barwng w tym samym punkcie
czasowym. Na ilustracji 7.4-12 przedstawione zostaly analogiczne zestawienia dla innych
chwil w przeciagu potowy okresu. Zobrazowana w ten sposob zostata historia istnienia
tworow wirowych wokot skrzydta. Pierwsza z ilustracji t=0T pokazuje poczatek ruchu. Pole
wirowe wytworzone w poprzednim zostaje wygaszone. Druga t=0,1T pokazuje poczatek
generacji nowego wiru krawedzi natarcia. Zaréwno wizualizacja, jak 1 symulacja CFD
pokazuje podobne zachowanie ptynu w rejonie krawedzi natarcia. Barwnik wizualizacyjny
upuszczany byt punktowo z jednego otworu. Linie pradu w doswiadczeniu numerycznym
miaty zrodlo na krawedzi natarcia. Rozmieszczone byty rownomiernie po obwodzie. Linie
pradu sptywajace ze skrzydta (krawedz sptywu) poczatkowo sa réwnolegte do powierzchni
skrzydta. W odleglosci okoto lcm ulegajag odchyleniu. Na rysunku t=0,16T linie pradu
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wychodzace z krawegdzi sptywu modelu CFD przestaja si¢ pokrywaé z obrazem
doswiadczenia.

Pressure
presst

-1.668e+000
-5.138e+000
-8.607e+000
-1.208e+001
-1.555e+001
-1.902e+001
-2.249e+001
-2.595e+001
-2.942e+001
-3.289e+001
-3.636e+001
-3.983e+001
-4.330e+001
-4.677e+001
-5.024e+001

-5.371e+001
I -5.718e+001

-6.065e+001
-6.412e+001
-6.759e+001

[Pa]

LES laminar

Rysunek 7.4-10. Poroéwnanie pola ci$nienia na gérnej stronie skrzydla dla modelu LES i laminarnego
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Rysunek 7.4-12.Poréwnanie wizualizacji z liniami pradu CFD w réznych faz ruchu

- 137 -



CFD przewiduje sptywanie ptynu w dot. Doswiadczenie pokazuje wirowe zachowanie si¢
ptynu, tworzy co$ na ksztalt wiru startowego. Wir krawedzi natarcia jest odwzorowany
poprawnie. Linie pradu pokazujg wzrost jego wielko$ci, co pokrywa si¢ z wizualizacja. Obie
strony w chwili t=0,23Tpokazujg dobrg zgodnos¢. Po obu stronach widoczny jest w peini
rozwinigty, nie oderwany wir krawedzi natarcia. Slad aerodynamiczny pozostawiany przez
skrzydto ma podobny kierunek. W doswiadczeniu pole predkosci pozostawiane za skrzydiem
cechuje wyraznie wyzsza turbulencja. Barwnik szybko miesza si¢ z wodg tworzac
nie wyrazng chmur¢. Model LES pokazuje proste linie pradu. Kolejnym punktem w czasowo
chronologicznej kolejnosci jest rysunek 7.4-11. Przedstawia on rezultaty dla wzglednej
chwili 0,28T. Wir krawegdzi natarcie jest w pelni rozwiniety, obejmuje calg krawedz natarcia.
Barwnik wypuszczany z krawedzi sptywu zdaje si¢ formowaé gubiony na koncowce skrzydta
wir krawedzi natarcia. CFD nie odwzorowuje tego fenomenu tylko kilka linii cechuje si¢
wirowos$cig. Nawet wieksza rozbieznos¢ zauwaza si¢ w kolejnej uchwyconej chwili (t=0,3T).
Prawdopodobnie model numeryczny przewiduje oderwanie wiru wcze$niej (blizej krawedzi
natarcia) niz jest w rzeczywistosci. W efekcie LEV pozostawiany jest wyzej niz $§lad gubiony
za krawedzig natarcia i nie oddzialuje tak mocno jak jest to widoczne w doswiadczeniu
(barwnik wypuszczony z krawedzi sptywu zostaje uniesiony ku gorze).

7.4.4 Dyskusja wynikéw

Wyniki analizy CFD nie s3 w pelni satysfakcjonujace. Wprawdzie uzyskana zostala
dobra zgodno$¢ wynikéw, lecz na siatce, ktéra nie jest w stanie w pelni poprawnie
przewidzie¢ profilu predkosci przy S$cianie (zbyt mala rozdzielczo$¢). Mozna wigc
przypuszczaé, ze zbiezno$¢ moze by¢ dzielem przypadku, a nie poprawnos$ci analizy.
Poréwnanie rozwigzan przeprowadzonego na siatce gestej przy Scianie, lecz dla réznych
modeli (laminarny oraz LES) w praktyce nie wykazuje r6znicy. Mozliwe sa dwie przyczyny.
Siatka moze si¢ cechowac na tyle duza gestoscia, ze przeprowadzona analiza jest w praktyce
DNS. Zgodnie z idea metody LES wszystkie twory wirowe, ktore sa wigksze od siatki s3
obliczanie numerycznie, natomiast to, co jest mniejsze modelowane. W przypadku
dostatecznie duzej siatki (matych elementdw), nic nie zostanie zamodelowane,
lecz rozwigzane. Jest to rOwnoznaczne z analizg DNS. Warunkiem jednak jest odtworzenie
najmniejszych wirow wielkosci rownej skali Kolmogorova. Przyjmujac, ze skala duzych
wirow jest rowna wielkosci wiru krawedzi natarcia mozna zgrubnie wyznaczy¢ skale tych

najmniejszych:
1
o
"= (”—] (7.)

U3
E C——

gdzie: L jest szybkoscia dyssypaciji energii, U predkoscia ptynu, a L skala duzych
WIrOw.

Przyjmujac wartos$¢ predkosci ptynu za maksymalng predkos¢ koncowki skrzydta (0,23m/s)
oraz za L wielko$¢ wiru krawedzi natarcia (20mm) wielko$¢ najmniejszych wiréw wynosi
0,036mm. Wielko§¢ komorki jest znacznie wigksza (0,8mm). Fakt ten obala pierwsza
hipoteze. Druga mozliwo$¢ wytlumaczenia daje fakt zastosowania schematu dyskretyzacji
niskiego rzedu (drugiego dla przestrzeni oraz pierwszego wzgledem czasu). Takie zgrubne
wyznaczanie pochodnych jest zrédtem sztucznej lepkosci numerycznej. Przy stosunkowo
gestej siatce lepkos$¢ turbulentna wyliczana w ramach modelu moze okaza¢ si¢ mala
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w stosunku do tej numerycznej. Zmiana modelu wywartaby woéwczas znikomy wplyw
na rezultaty.

Obiektywnie oceniajac trojwymiarowa analiza CFD data interesujagce wyniki, ktdére moga
okaza¢ si¢ cenne podczas projektowania. Nie udalo si¢ jednak uzyska¢ w pehni
zadowalajacych wynikéw. Przedstawiong powyzej analiz¢ nalezatoby potraktowac jako
kolejne przyblizenie po analizach wykorzystujagcych metody potencjalne. Wykorzystane
komercyjne oprogramowanie nie posiadato zaimplementowanych schematow dyskretyzacji
wysokiego rzgdu. Dopoki w tego typu analizie nie zostang uzyte doktadniejsze schematy, nie
ma sensu modelowanie turbulencji, ktére wydluza czas obliczeniowy. Analize nalezy
traktowac jako zgrubna.
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8 Podsumowanie

8.1 wnioski koncowe

Przedmiotem rozprawy doktorskiej bylo sprawdzenie mozliwosci budowy entomoptera
w autorskim uktadzie konstrukcyjnym. Nalezalo sprawdzi¢, czy obiekt bedzie zdolny
do swobodnego lotu oraz jaka bedzie jego efektywnos¢. Do realizacji analizy wykorzystano
metody doswiadczalne wspomagane analizami numerycznymi. W ramach pracy
zaprojektowano oraz zbudowano robot, ktory postuzyt jako obiekt modelowy. Opracowany
zostal system sterowania nim oraz program przetwarzajagcy wyniki pomiarow. Osiggi
entomoptera wyznaczone zostaly w oparciu o zmierzone obcigzenia aerodynamiczne
wygenerowane przez robot w tunelu wodnym. Do oceny wiasnosci lotnych zbudowany zostat
model numeryczny opierajacy si¢ na wynikach dos$wiadczalnych pozyskanych w tunelu
wodnym. Badania podzielone zostaly na trzy etapy: wstgpne, wlasciwe oraz szczegodtowe.
W kazdym etapie nastgpowato doprecyzowanie i jednoczes$nie zawegzanie obszaru badan.

W trakcie badan wstgpnych sprawdzono jak podstawowe parametry wplywaja
na generowane sily. Na ich podstawie okreslona zostata amplituda ruchu gtéwnego skrzydet.
Badania wykazaly, ze dla rozwazanych warunkéw wzrost amplitudy wptywa korzystnie. Na
tej podstawie zdecydowano si¢ na zawgzenie obszaru badan. Zatozono, ze naped entomoptera
oparty bedzie na ukladzie korbowym, ktory realnie pozwala na katowy zakres ruchu skrzydet
rzedu 140°. Kolejne badania prowadzone byly w oparciu o to zatozenie. Ruch skrzydet robota
dos$wiadczalnego w zakresie zmian kata azymutalnego byl odwzorowaniem tego
zaproponowanego dla obiektu rzeczywistego. Sprawdzono takze jak wpltywa zmiana liczby
Reynoldsa na bezwymiarowe wspotczynniki obciazen aerodynamicznych. Okazato sig,
ze w rozwazanym zakresie mozna przyja¢ stale wartosci. Wplyw liczby Reynoldsa nie zostat
zaobserwowany. Fakt ten bardzo uproscit pozniejsze modelowanie ruchu obiektu
rzeczywistego.

Badania wlasciwe polegaly na wyznaczeniu osiaggéw entomoptera dla roznych sposoboéw
zmian kata nastawienia skrzydta. Przeprowadzono cykl badan polegajacy na pomiarach sit
1 momentéw hydrodynamicznych podczas pracy urzadzenia badawczego realizujacego rozne
kinematyki ruchu. Wyniki pomiard6w przeliczone zostaly do warunkéow lotu obiektu
rzeczywistego. Zndw zawezono obszar badan. Wybrany zostal sposob zmiany kata
nastawienia, ktory wykorzystano podczas symulacji lotu swobodnego. Analiza pozwolita
jednocze$nie wyznaczyé pobor mocy obiektu rzeczywistego, ktory ma kluczowe znaczenie
dla oceny przydatnosci statku powietrznego.

Prace dowodzace tez¢ gtowna zamykaja badania szczegétowe. W ich ramach zbudowano
autorski model aerodynamiki obiektu wykorzystujacy wyniki pomiaréw statycznych oraz
dynamicznych. Nastgpnie opracowano program symulujacy lot swobodny obiektu w oparciu
o wspomniany model. Pozwolilo to na przebadanie wtasno$ci dynamicznych obiektu.
Zweryfikowano, czy zalozony sposob stabilizacji jest wystarczajacy. Ponadto wyznaczono
rzeczywista moc jakg entomopter bedzie zuzywal do wykonania zawisu.

W wyniku badan otrzymana zostala trajektoria ruchu skrzydet, ktora pozwoli spelni¢ zatozone
wymagania projektu. Praca badawcza wykazuje jednoznacznie, ze z punktu widzenia
aecromechanicznego wykonanie takiego obiektu jest mozliwe przy wykorzystaniu
powszechnie dostgpnej technologii. Z aerodynamicznego punktu widzenia zapotrzebowanie
na moc, ktore wykazata symulacja lotu okazuje si¢ by¢ wystarczajgco mate, aby efektywne
dziatanie entomoptera bylo mozliwe. Minimalny $§redni pobor mocy obiektu o masie 10g
wyniost 0,84W, co w odniesieniu do dzisiejszych mozliwosci technologicznych w rozumieniu
ogniw oraz silnikoéw elektrycznych, nie jest wygorowana wartoscig. Co wiecej, analiza
stacjonarnych wynikow wykazuje warto$ci znaczaco mniejsze, nawet o okoto 50% (0,4W).
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Oznacza to, ze bardzo duze znaczenie dla osiggdw odgrywa sposéb sterowania. Por6wnanie
mocy entomoptera z rzeczywistym poborem mocy smigtowca wykazuje, ze wartoSci te sa
porownywalne (0,54W), pod warunkiem idealnego wykorzystania sity nosnej obiektu. Przy
takim zatozeniu obiekt mogtby by¢ nawet bardziej efektywny od uktadu konwencjonalnego.
Entomopter posiada jedna bardzo istotng zalete, ktéra moze okazac si¢ decydujaca w wyborze
uktadu aerodynamicznego statku powietrznego. Uktad jest bardzo odporny na wszelkie
zaburzenia w polu predkosci (turbulencje). Zaréwno testy symulujace lot postepowy z duzymi
katami natarcia, jak 1 proby dynamiczne, podczas ktorych optyw skrzydel zmieniat si¢
znaczaco, nie ujawnity zadnych probleméw polegajacych na nieoczekiwanych, gwattownych
zmianach sil aerodynamicznych. Mozna wigc si¢ spodziewac, ze sztuczny obiekt bedzie latat
w zaburzonej atmosferze réwnie sprawnie, co owady.

Przeprowadzone prace badawcze ujawnity jednocze$nie pojawienie si¢ pewnych problemow.
Trudne w praktyce okaze si¢ wysterowanie obiektu w sposdb gwarantujacy efektywne
wykorzystanie sit aerodynamicznych. Ruch oscylacyjny skrzydet powoduje obracanie
obiektu, w efekcie cze$¢ sity znosi si¢ zmniejszajac efektywna site nosng. Innym napotkanym
problemem jest zapewnienie statecznosci obiektu. Projekt zaktadal, ze statek powietrzny
bedzie sterowany tylko poprzez zmian¢ pochylenia S$redniej plaszczyzny ruchu
oraz czestotliwos¢ trzepotania. W efekcie uklad staje si¢ silnie nieliniowy, co moze
uniemozliwia¢ jego stabilizacje¢ oparta na klasycznych metodach lub prowadzi¢ do trudnosci
W precyzyjnym sterowaniu.

Celem pobocznym niniejszej pracy bylo sprawdzenie przydatnosci réznych metod
modelowania aerodynamiki trzepoczacych skrzydel. Problem jest niezwykle istotny
z inzynierskiego punktu widzenia. Testy doswiadczalne sa bardzo czasochtonne, przez co
rowniez kosztowne. Dla potrzeb projektowania konieczne sa narzedzia analityczne, ktore
beda w stanie zastgpi¢ proby doswiadczalne w poczatkowym stadium projektu. W ramach
pracy sprawdzone zostaly dwa podejscia CFD oraz znacznie prostsza metoda panelowa.

Dla potrzeb rozprawy napisany zostal program obliczajacy obcigzenia aerodynamiczne
wykorzystujacy metode pier§cieni wirowych (metoda panelowa). Program okazat sie takze
pomocny przy analizie danych doswiadczalnych. Metoda obliczeniowa, pomimo istotnych
uproszczen, dos¢ dobrze przewiduje obcigzenia aerodynamiczne pod warunkiem, ze nie
zachodzi zjawisko zerwania si¢ wiru krawedzi natarcia. Metoda obliczeniowa mogtaby zostac
wykorzystana do wstgpnych analiz aerodynamicznych tego typu obiektow oraz
w obliczeniach aeroelastycznych, ktére wymagaja sprz¢zenia solvera aerodynamicznego
z mechanicznym.

Przeprowadzono takze trojwymiarowe symulacje CFD z wykorzystaniem pakietu
obliczeniowego AnsysFluent. Sprawdzono zaréwno podejScie trojwymiarowe, jak
1 dwuwymiarowe. W kazdym przypadku wyniki poréwnywane byly z rezultatami
doswiadczenia. W ramach analiz dwuwymiarowych sprawdzono dwa podejscia.
Przeprowadzono obliczenia z wykorzystaniem modelu turbulencji (k-e) oraz bez modelu.
Zaden z tych sposobéw modelowania nie przyniost akceptowalnych wynikéw. Znacznie
lepsze rezultaty osiagniete zostaly z analiz trojwymiarowych. Zar6wno charakter przebiegu,
jak 1 rzad wartosci byt zgodny z doswiadczeniem. Nie uzyskano jednak spodziewanej
doktadnosci wynikéw. Glgbsza analiza wykazata, ze przyczyng najprawdopodobniej jest
doktadno$¢ algorytmu (schematy dyskretyzacji). Czas obliczeniowy oraz niezb¢dne moce
obliczeniowe dla takich analiz sg oczywiscie nieporownywalnie wicksze niz dla obliczen
metodami panelowymi, czy nawet dwuwymiarowymi metodami CFD. Dla trojwymiarowej
analizy czas obliczen dla tylko jednego cyklu trwal okoto jednego tygodnia przy
wykorzystaniu obliczen rownolegtych na 40 procesorach. Pozostate przeprowadzone zostaty
na konwencjonalnej maszynie klasy PC. Z przeprowadzonych analiz wynika, ze w procesie
projektowania obiektow tego typu beda wykorzystywane proste metody panelowe oraz duzo

-141 -



bardziej wyrafinowane trojwymiarowe analizy CFD. Te pierwsze beda uzywane w fazie
wstepne] projektu do wyznaczania obcigzen aerodynamicznych oraz osiggdéw, a takze
do analiz multidyscyplinarnych, takich jak mechanika lotu, czy zagadnienia aeroelastyczne.
Uzycie analiz CFD be¢dzie duzo trudniejsze. Jak wykazal rozdziat 7. zawsze konieczna jest
walidacja z do$wiadczeniem. Ztozono$¢ zachodzacych zjawisk powoduje, ze przewidywania
w postaci liczbowych wartosci sit i momentow moga nie by¢ wilasciwe, szczegodlnie gdy
uzywany jest nie przystosowany do takich zagadnien program. Mimo to metody CFD daja
mozliwos¢ przewidzenia zjawisk niestacjonarnych, takich jak separacja wiru krawegdzi
natarcia, czy efekt ,,clap’n’fling”.

8.2 Kierunki dalszych prac

W oparciu o przedstawiony projekt entomoptera zbudowany zostanie prototyp. Badania
z jego wykorzystaniem stanowi¢ beda kontynuacje prac objetych rozprawa. Zweryfikowana
zostanie poprawnos$¢ konstrukcji oraz sprawdzona jej trwalo$¢. Badania na obiekcie
prototypowym pozwola na ocen¢ wplywu zachodzacych na skrzydtach zjawisk
aeroelastycznych. Model symulujacy ruch entomoptera zostanie rozbudowany, tak aby
uwzglednia¢ odksztalcenia skrzydta. Podjeta zostanie proba optymalizacji sposobu sterowania
przy uzyciu stworzonego podczas prac objetych rozprawa doktorska modelu symulujacego lot
obiektu. Znaleziony zostanie sposob zmiany kata sterujgcego (kat odchylenia zespotu
napedowego) gwarantujacy minimalne zuzycie energii.
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Spis wazniejszych symboli matematycznych

A powierzchnia zakre§lana przez skrzydta

Ai; Biy Ai- Bi, - wspdlczynniki szeregu Fouriera opisujacego ruch skrzydta

C — wspotczynnik sity aerodynamicznej

C — wspotczynnik sity nosnej

Fryd — sifa hydrodynamiczna

Faero — sita aerodynamiczna

F.mierz — sifa zarejestrowana przez uktad pomiarowy

Fiara — sita cigzkosci dziatajgca na robot

F| — sita bezwtadno$ci wywotana przyspieszeniem skrzydet robota

Fi — sita aerodynamiczna pochodzaca od przemieszczenia skrzydta

F, — sita aerodynamiczna pochodzaca od rotacji skrzydta

Fadded mass — Sita aerodynamiczna pochodzaca od masy dodanej

Fuwake — sita aerodynamiczna pochodzaca od interakcji skrzydia ze sladem aerodynamicznym
J — posuw wzgledny

L: — obcigzenie powierzchni zakreslanej przez skrzydta (tarczy wirnika)

Lres — dtugos¢ referencyjna

L — sita no$na

M — moment obrotowy

Mv1,PGv1,PGVv2,PMv, Mv2 — odczyty napie¢ na mostkach tensometrycznych wagi
M, — moment bezwladnosci skrzydta dziatajacy w kierunku ruchu gtownego

N — sktadowa normalna sity

P —moc

PM, — moment bezwtadnosci dzialajacy w kierunku podtluznym
PM — moment pochylajacy

PG — moment gnacy pochodzacy od sity normalne;j

Pi - moc indukowana

R — odlegto$¢ koncowki skrzydta do osi obrotu

Ro — odlegtos¢ nasady skrzydta od srodka obrotu

R.— odlegltos¢ koncowki skrzydta entomoptera do osi obrotu

Re — liczba Reynoldsa

RHS — prawa strona réwnania algebraicznego zastepujacego rownanie Poissona
Ss— pole powierzchni skrzydta

St — liczba Strouhala

T — sktadowa styczna sity

Tp — okres trzepotania skrzydta
Urer — predkos¢ referencyjna
W — cigzar obiektu

ajj — wspotczynnik wptyw danego panelu

C— $rednia cigciwa aerodynamiczna
C — cigciwa aerodynamiczna
dS — elementarna powierzchnia

f — czgstotliwo$¢ trzepotania
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fs — jednostkowa sita dzialajaca na objetos¢ elementarng

ha— amplituda dwuwymiarowego ruchu trzepoczacego

k — czestotliwos¢ zredukowana

m — masa entomoptera

M — masa skrzydta

p — ci$nienie

ps — moc jednostkowa przypadajaca na sekcje

r,r,— potozenie srodka ci¢zkosci skrzydta w ukladzie wspotrzednych zwigzanych ze

skrzydtem

Ik ok — wektory wodzace pomiedzy weztami siatki oraz punktami kolokacji
roi — wektor opisujacy krawedz elementu wirowego

t —czas

u — predkos¢

w; — predkos¢ indukowana

Xs— potozenie srodka masy skrzydta w kierunku podtuznym

Xo— potozenie $rodka obrotu skrzydta

o — kat natarcia skrzydta

o — predkos$¢ zmiany kata natarcia

o, — kat natarcia entomoptera

&, €, - przyspieszenie katowe skrzydta
¢ — potozenie azymutalne skrzydia

y — kat nastawienia skrzydla

2
@)
2S

S

- wydhluzenie skrzydta

L — kinematyczny wspotczynnik lepkosci
p — gestose osrodka

7 — tensor naprezen stycznych

@ — predkos¢ obrotowa skrzydta

w, o, - predkosci katowe skrzydfa

I' — cyrkulacja skrzydia

I',— cyrkulacja skrzydta zwigzana z jego przemieszczeniem
I'. — cyrkulacja skrzydta zwigzana z jego rotacja

® - katowa amplituda gldwnego ruchu skrzydet

® , — potencjat pola predkosci

® — amplituda gtownego ruchu skrzydet

I' — amplituda zmiany kata nastawienia

I'},I',— maksymalne wychylenia skrzydta w potcyklach
Q— objetos¢ elementu skonczonego
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Spis publikacji zrealizowanych w ramach rozprawy
doktorskiej
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BADANIA WPLYWU KINEMATYKI RUCHU SKRZYDEL
ENTOMOPTERA NA JEGO OSIAGI - OGOLNA KONCEPCJA BADAN -
MODELOWANIEINZYNIERSKIE, vol.37, s. 71-76, 2009

WPLYW ZREDUKOWANEJ CZESTOTLIWOSCI TRZEPOTANIA
SKRZYDELA ENTOMOPTERA NA OBCIAZENIA AERODYNAMICZNE -
WIZUALIZACJA OPLYWU SKRZYDLA ORAZ POMIARY SIL
AERODYNAMICZNYCH - MODELOWANIE INZYNIERSKIE vol.41, s. 27-
37,2011

WPLYW PREDKOSCI LOTU ENTOMOPTERA NA GENEROWANE
OBCIAZENIA AERODYNAMICZNE - MODELOWANIE INZYNIERSKIE
vol.45, t. 14, 2012

WPLYW SPOSOBU ZMIANY KATA NASTAWIENIA SKRZYDLA NA
OBCIAZENIA AERODYNAMICZNE - MODELOWANIE INZYNIERSKIE
nr 48, s. 19-27

WPLYW KINEMATYKI SKRZYDEL ENTOMOPTERA NA
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— MECHANIKA W LOTNICTWIE vol.14, 2010

BADANIA EKSPERYMENTALNE ENTOMOPTERA W LOCIE
POSTEPOWYM W TUNELU WODNYM - MECHANIKA W LOTNICTWIE
vol.15, 2012

WATER TUNNEL EXPERIMENTAL INVESTIGATION ON THE
AERODYNAMIC PERFORMANCE OF FLAPPING WINGS FOR NANO
AIR VEHICLES — AIAA online proceedings AIAA 2010-3789

INFLUENCE OF CRUISE FLIGHT SPEED OF ENTOMOMPTER ON
AERODYNAMICS LOADS - AIAA online proceedings AIAA 2013-0770
EMPIRIC MODEL OF AN ENTOMOPTER AERODYNAMICS - AIAA
online proceedings
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Zalacznik 1. Kinematyka ruchu skrzydet w doswiadczeniu:
»Wplyw zmiany kata nastawienia na obcigzenia
aerodynamiczne”

e Kinematyka ruchu dla uktadu napedowego z wykorzystaniem
uktadu korbowego
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e Kinematyka ruchu dla uktadu napedowego realizujacego
sinusoidalny ruch gtéwny
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Zalacznik 2 - Projekt entomoptera

o Ukiad konstrukcyjny

Koncepcja konstrukcji entomoptera opiera si¢ na dwuskrzydtym uktadzie nosnym.
Skrzydta wykonuja ruch oscylacyjny z duza amplitudg (70°). Obiekt ztozony jest z dwoch
zespotow: napedowego oraz sterowania.

masa obiektu 10 g
moc silnika 3 W
obroty silnika 30000 obr/min
maksymalna

czestotliwosc

trzepotania 25 Hz
przetozenie przektadni 17,2

200

188

Rysunek z2-1.Uklad konstrukcyjny entomoptera
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Pierwszy zlozony jest z gléwnego silnika napgdowego, uktadu przeniesienia mocy oraz
skrzydet. Modut sterowania zawiera serwonapedy wykorzystywane do sterowania, ogniwo
litowo—polimerowe, kontroler oraz tadunek (kamera). Oba moduly potaczone sg ze sobag
trzema belkami, ktore zapewnijg sztywne polgczenie. Do napedu wykorzystywany jest silnik
elektryczny pradu stalego. Przeniesienie napgdu odbywa si¢ przy pomocy przektadni zebatej
oraz uktadu korbowego. Sterowanie oraz stabilizacja obiektu w kierunaku podluznym
I poprzecznym realizowana jest poprzez odchylenie catego modutu napedowego. Narysunku
z2-1 przedstawiony zostat ogolny widok konstrukc;ji.

Rysunek z2-2 przedstawia modut napedowy. Wykorzystany zostal szczotkowy silnik pradu
HK189. Do przeniesienia napedu zastosowana zostala dwustopniowa przektadnia redukcujna
o tacznym przetozeniu 17,2 (3,25x5,3). Skrzydla poruszane sa poprzez korbowody
zamocowane do kot biernych reduktora. Skrzydto zamocowane jest w ramieniu, ktore
poprzez sworzen potaczone jest z korbowodem. Gtowna belka skrzydta zabudowana jest
wahliwie w ramieniu. Swoboda ruchu jest ograniczona poprzez odbdj oraz sprezyng (rys. 9.1-

3).

skrzydto ramie Koto zebate czynne

-
K

Koto zebate z wykorbieniem
Rysunek z2-2. Uklad napedowy
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'

Belka nosna skrzydta

Ramie-nasada skrzydta

Ogranicznik kata
nastawienia skrzydta

Rysunek z2-3.Zamocowanie skrzydia

Caly zespot napedowy potaczony jest z modutem sterowania wahliwie przy pomocy trzech
belek (z2-4). Kazda z belek polaczona zostata z korpusem modutu napgdowego poprzez
sworzen kulowy. Takie zawieszenie pozwala na zmiang orientacji katowej zespotu wzgledem
modutu sterowania w dwoch kierunkach. Jedna z belek polaczona jest nie bezposrednio
z korpusem, lecz poprzez dodatkowy uktad korbowy stanowigcy niwelator oscylacji szybkich
pochylenia entomoptera. Niwelator napedzany jest zebata przektadnig katowa (o przelozeniu
1:1) bezposrednio z kota biernego reduktora.
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Niwelator
drgan szybkich

Belka kadtubowa zmiany
kata przechylenia

\

Belka kadtubowa zmiany
kata pochylenia Belka kadtubowa gtéwna

Rysunek z2-4.Zawieszenie ukladu napedowego

Potaczenie kulowe

Rysunek z2-5. Naped niwelatora drgan

Modut sterowania ztozony jest z trzech serwonapedow, Zrddla zasilania oraz jednostki
sterujacej. Ogniwo oraz kontroler zawieszony sg3 w dwoch "paczkach" na zewnatrz.
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W centralnej cze$ci zabudowane zostaty trzy serwonapedy. Cato$¢ sztywno zawieszona
zostata na gtownej belce kadtuba. Belka zmiany kata pochylenia potaczona jest z dzZwignia
serwonapedu poprzez sworzen. Serwo zmiany kata pochylenia napedzane jest mikro silnikiem
DC (rys 9.1-7). Belka zmiany kata przechylenia potgczona jest serwonapedem sworzniem
kulowym. Realizacja sterowania wzgledem kata odchylenia odbywa si¢ przy pomocy
serwonapgdu przedstawionego na rysunku z2-9. Serwo ztozone jest z mikrosilnika DC oraz z
wirnika (pednik). Ruch wirnika wywotuje aerodynamiczny moment oporowy, ktéry jest
wykorzystywany do sterowania.

serwonapedy

kontroler Ogniwo LiPo

Rysunek z2-6.Modul napedowy
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Dzwignia zmiany kata
pochylenia

Przektadnia slimakowa

Belka kadtubowa zmiany
kata pochylenia

Belka kadiubowa gtéwna
Silnik sterowania

pochyleniem

Rysunek z2-7. Serwonaped zmiany kata pochylenia

Dzwignia zmiany
przechylenia

Rysunek z2-8. Serwo naped zmiany kata przechylenia
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Y

JI || WA Silnik zmiany kata
odchylenia

pednik

Rysunek z2-9. Naped zmiany kata odchylenia

e Obliczeniowe obcigzenia aerodynamiczne

Obcigzenia aerodynamiczne zostaly wyznaczone metoda pierScieni wirowych, przy
pomocy programu napisanego w ramach rozprawy. W tabeli z2-1 zestawione zostaly dane
wejsciowe.

Tabela z2-1
czestotliwosé trzepotania f 22 Hz
odlegtos¢ koncowki
skrzydta do srodka
obrotu R 0,1 m

maksymalna chwilowa
sita no$na jednego
skrzydfa Nmax |0,472379 N

maksymalny chwilowy
moment oporowy
jednego skrzydta Tmax | 0,064032 Nm
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N [N]

T [Nm]

0,5
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Rysunek z2-10.Sita no$na generowana przez jedno skrzydlo
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Rysunek z2-11. Moment oporowy generowany przez skrzydlo

— Ml

Na ilustracjach z2-10 oraz z2-11 przedstawiono przebiegi obcigzen w postaci sity nosnej
oraz momentu oporowego. Do momentu oporowego dodany zostat moment bezwtadnosci

(krzywa T+Ml).
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Rysunek z2-12. Wymiary ukladu napedowego

Fr

Fs Fkt

.

Fkr

Rysunek z2-13.Sily dzialajace na uklad korbowy

sifa konieczna do ruchu skrzydta:

sita dzialajaca na korbowod

sifa styczna do kota napgdowego
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sifa dziatajgca promieniowo na koto napgdowe

I:kr = I:r COS(‘//k)

moment oporowy dziatajacy na koto napedowe

15

10

FIN]

-10
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—Fr
— Fkr
Fkt

N

V

0,2

0,4

t/T

0,6

0

Rysunek z2-14.Przebieg zmian obciazen ukladu napedowego

Tabela z2-2.Maksymalne warto$ci obciazen

Fr 9,30|N
Fkr 3,67|N
Fkt 3,05|N
Mk 0,0244 [ Nm




e Obliczenia wytrzymafosSciowe

o belka no$na skrzydta — warunek na zginanie

belka nosna

poszycie

belka napinajaca

Rysunek z2-15.Uklad konstrukecyjny skrzydia

== D msysic

%”A —

Rysunek z2-16.Schemat obcigzenia belki no$nej skrzydia

catkowity moment zginajacy belk¢ w miejscu mocowania korbowodu

2
Mg :\/(D Yoo T M 'g'rsmz) +(N Y )2
wskaznik wytrzymatosci przekroju belki - przekrdj okragty
dy

W, = —b
V)

napre¢zenia w najbardziej wytezonym przekroju
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wskaznik

$rednica | wytrzymatosci | wspotczynnik wytrzymatosc
belki przekroju bezpieczenstwa | naprezenia materiatu materiat
db Wy n Op Rm -
m m”3 - MPa MPa -
laminat weglowy
0,0015 1,05E-10 15 886 1000 jednokierunkowy

o korbowod - warunek na wyboczenie

Fr

Rysunek z2-17.Korbowéd - schemat wytrzymalo$ciowy oraz geometria CAD

obcigzenie krytyczne:

2
I:)kr = z 2EI
I,
Maksymalna | krytyczna
Srednica dtugosc¢ modut moment wspotczynnik sita sita
korbowodu | korbowodu | Yanga | bezwtadnosci | bezpieczenstwa | Sciskajgca | Sciskajgca
dk I E [ n F Fir
m m GPa m® - N N
0,001 0,022 294 1,56E-14 15 13,9 93,7
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o sworzen korbowodowy - warunek na zginanie

F

1215w

e

Rysunek z2-18.Sworzen korbowy - schemat wytrzymalo$ciowy oraz geometria CAD

moment zginajacy sworzen:

F.l
M — r-sw
Iaw="5

wskaznik wytrzymatosci przekroju sworznia — rura

4 4
W = dzsw - dwsw
SW
32d,,,
naprezenia sworznia
5 - Mg,
sw
W
Srednica zewnetrzna srednica wewnetrzna wskaznik
sworznia sworznia dlugos¢ sworznia wytrzymatosci
dZSW dWSW lSW WW
m m m m3
0,0009 0,0005 0,0023 2,06E-11
maksymalny moment wspotczynnik maksymalne wytrzymatos¢
gnacy bezpieczenstwa naprezenia materiatu
Mgw n Osw Rm
Nm - MPa MPa
1,07E-02 1,50E+00 778 900
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o zab przektadni zebatej — warunek na zginanie

Qg

h:

Rysunek z2-19.Kolo napedowe - geometria CAD oraz schemat wytrzymalosciowy zeba przekladni

grubos¢ zgba
g;—-9

z

wskaznik wytrzymato$ci przekroju zeba - przekrdj prostokatny

2
w, = 29
6
sifa zginajaca zab:
- 2M .,
’ Izpd kz
Ip=2 — ilo$¢ zgbow w przyporze
moment zginajacy zab
M,, =F,h
naprezenia zgba
M,
o, =
W
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Srednica sita
gtowy Srednica stop zginajagca
zebow zebow wysokos¢ zeba grubosé kota koto

dkz dkw hz bk qu

m m m m N
0,022 0,02 0,001 0,001 2,22

Odlegté¢ od Wskaznik wytrzymatosci na
glowy zeba | Szeroko$¢ zeba zginanie Moment gnacy Naprezenia

h g W, Mg, o,
m m m Nm MPa
0,001 0,000195 6,3E-12 0,000111 17,5
0,0009 0,00024 9,6E-12 0,000222 23,1
0,0008 0,000285 1,4E-11 0,000333 24,6
0,0007 0,00033 1,8E-11 0,000444 24,5
0,0006 0,000375 2,3E-11 0,000555 23,7
0,0005 0,00042 2,9E-11 0,000666 22,7
0,0004 0,000465 3,6E-11 0,000777 21,6
0,0003 0,00051 4,3E-11 0,000888 20,5
0,0002 0,000555 51E-11 0,000999 19,5
0,0001 0,0006 6,0E-11 0,00111 18,5

wytrzymatosc¢ wspotczynnik maksymalne
materiatu bezpieczenstwa naprezenia materiat

Rr n max*n -

MPa - MPa -
50 15 36,9 nylon

e Analiza MES wytrzymatosci korpusu ukfadu napedowego

Korpus uktadu napedowego oraz kolo napedowe maja skomplikowane ksztatty.
Tradycyjne metody analityczne nie pozwalaja na oszacowanie ich wytrzymato$ci. Do analizy
wykorzystana zostala metoda elementéw skonczonych (MES). Jako narzedzie wykorzystany
zostat komercyjny pakiet obliczeniowy MSC Nastran. Rysunek z2-20 przedstawia geometri¢
elementu z opisem funkcji poszczegdlnych fragmentoéw. Siatka obliczeniowa ztozona byla z
228078 elementow czworosciennych typu tetl0. Rysunek z2-22 przedstawia sposob zadania
warunkow brzegowych. Korpus zostat utwierdzony w duzym otworze, ktéry jest lozem
silnika.  Obcigzenia pochodzace od kot zebatych oraz ramion przylozone zostaly do
odpowiednich otworéw. Rysunek z2-23 obrazuje rezultaty obliczen. Przedstawione zostaty
naprezenia zastgpcze Hubera. W najbardziej wyt¢zonym miejscu wartos$ci napr¢zenia 0siagaja
warto$¢ 11MPa. Element bedzie wykonany technologia tréjwymiarowego drukowania.
Materialem bedzie ABS o wytrzymatosci 50MPa. Maksymalne naprezenia podczas pracy
urzadzenia bedg ponad 4—krotnie mniejsze od wytrzymatos$ci materiatu. Obszary najbardziej
wytezone znajduja si¢ u nasady wspornikéw kot zebatych.
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UTWIERDZENIE RAMION

UTWIERDZENIE SILNIKA

UTWIERDZENIE KOtA POSREDNICZACEGO

UTWIERDZNIE KOt NAPEDOWYCH

Rysunek z2-20. Geometria CAD korpusu

Rysunek z2-21. Siatka obliczeniowa
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Fx [N] -1,26

Fx [N] 1,26 Fy [N] 7,84
Fy [N] -7,84 Mx [Nm] -0,009
Mx[Nm]  -0,009 My [Nm] -0,055
My [Nm] -0,055

k1
Fx [N] 1,34 3
Fy [N] 8,53 Fx [N] 1,26
Mx [Nm] 0,005 Fy [N] 9,14
My [Nm] 0,030 Mx[Nm] 0,004

My [Nm] 0,032

Rysunek z2-22. Obciazenia

1.14+007
1.07+007
9.91+006
9.15+006
8.38+006
7.62+006
6.86+006
6.10+006
5.34+006
4.58+006
3.81+006
3.05+006
2.29+006
1.53+006

4887803
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1.07+007 B
9.91+006f
9.15+006
8.38+006
7.62+006
6.86 +006=
6.10+006
5.34+006
4.58+006 al
3.81+006f
3.05+006j

14+007
e

.69+003

=+

Rysunek z2-23. Naprezenia zastepcze

Zalacznik 3 — Mechanizm trzepoczacy do badan w tunelu
wodnym

e Koncepcja konstrukcji

Robot do badan w tunelu wodnym (Rysunek z3-1) ztozony jest z dwoch niezaleznych
ramion, z ktorych kazde napedzanie jest trzema silnikami. Poniewaz kazde ze skrzydel ma
trzy stopnie swobody, przeniesienie napgdu tak, aby kazdy z silnikéw byt nieruchomy, dzieki
czemu uzyskano znaczne uproszczenie konstrukcji catego mechanizmu. Silnik gtowny, wraz
z przekladnig stanowi korpus. Na wale wyjSciowym zamontowane jest jarzmo, w ktorym
wahliwie osadzona jest obudowa wagi robota. Ta z kolei stanowi uchwyt skrzydta. Do jarzma
zamontowany jest silnik odpowiedzialny za ruch wzgledem katow dewiacji. W obudowie
znajduje si¢ silnik zmieniajacy kat nastawienia skrzydta. Do napgdu wykorzystane zostaty
silniki krokowe, ktoére moga pracowac bez sprzgzenia zwrotnego. Pozwolilo to wyeliminowac
z konstrukcji dodatkowego elementu, enkodera, ktory moglby stwarzaé problemy podczas
eksploatacji w §rodowisku pracy urzadzenia. Upro$cito to w znaczny sposéb konstrukcje
urzadzenia 1 tym samym pozwolito zredukowa¢ mase. Wszystkie elementy konstrukcyjne
wykonane zostaty ze stopu aluminium
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SILNTKT GLOWNE ST42

PRZEKLADNIE i
PLANETARNE GPLE 22 WAGA TUNELU
'WODNEGO
PRZEKLADNIA KORBOWA
SILNIKI KROKOWE Z
PRZEKLADNIA PLANETARNA
PG 25

KORPUS

SKRZYDLO

PRZEKLADNIA ZEBATA

WAGA
TENSOMETRYCZNA

Rysunek z3-1. Konstrukcja robota do badan w tunelu wodnym (wersja A)

e Ewolucja konstrukcji

Konstrukcja urzadzenia w przeciagu okresu prowadzenia badan ulegata zmianom
1 udoskonaleniom. Koncepcja uktadu konstrukcyjnego pozostala jednak niezmieniona.
Poczatkowa (prototypowa) wersja robota byta zlozona z pojedynczego ramienia (rys. z3-2).
Urzadzenie to wykorzystane zostalo do badan nad wplywem zredukowanej czgstotliwosci na
obcigzenia aerodynamiczne (rozdzial 6.2). W tej wersji wykorzystana zostala inna
przekladnia gtownego zespotlu napedowego (o mniejszym przetozeniu)
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! | — )

silnik krokowy R— 5-sktadnikowa waga
)\
)

tensometryczna

I I
przektadnia

planetarna 1:5

\
\

jarzmo o

Al silnik krokowy z

] przktadnia planetarna
: do zmiany kata
nastawienia skrzydta

[ |

Rysunek z3-2.Prototyp robota

llustracja z3-1 przedstawia docelowe urzadzenie w wersji A. Sktada si¢ ono z dwoch ramion.
Oba zawieszone s3 na wadze. Takie rozwigzanie uniemozliwialo pomiar sit
aerodynamicznych w dwoch kierunkach oraz momentu oporowego jednoczes$nie. Konieczne
bylo przeprowadzenie drugiego pomiaru z przetwornikiem zamontowanym w prostopadtym
kierunku. W celu usunigcia tej niedogodnosci robot przebudowany zostal do wersji B
przedstawionej na ilustracji z3-3. Do wagi przymocowane jest tylko jedno z ramion. Dzigki
temu mozliwe s3 jednoczesne pomiary czterech interesujacych obcigzen (sity normalnej,
stycznej, momentu oporowego oraz pochylajacego). Jednoczesnie odcigzona zostata waga,
co znacznie ulatwilto prowadzenie prac.
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waga tensometryczna
tunelu wodnego (1)

Uchwyt mocowania
robota na suporcie
tunelu (3)

Rysunek z3-3. Robot do badan w tunelu wodnym w wersji B

Obliczenia

Celem obliczen jest sprawdzenie poprawnosci doboru zespotow napedowych.
Zwazywszy na bardzo niskie obcigzenia aerodynamiczne nie ma potrzeby sprawdzania
konstrukeji pod katem wytrzymalosciowym. Wyznaczone zostaly przewidywane maksymalne
obcigzenia przetwornika pomiarowego oraz zaktdcajace pomiar obcigzenia bezwtadnosciowe.

zatozenia wstepne

lepkos¢ wodydla 20cels
v, = 10810 °
p =997

zadana liczba Reynoldsa
Re = 1400C

AAAAAA

AAAAA

wydtuzenie skrzydet
A = 6.€

odlegtos¢ koncowki skrzydta od osi obrotu
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R:=0.15
Rg := 0.033

czestotliwos¢ trzepotania

_ Re(vh)

= f =0.529
40-R-(R)

kinematyka- trajektoria ruchu

o) = %-sir(an-t+¢p)
w(t) = %-sir(4nf~t+\|/p)
y(t) = g-cos(Zn ft+ \yp)

d
ul(t,r) = —x(t,r) +u
dt P

. d
u2(t,r) = ay(t,r) + Uyp

d
u3(t,r) = —z(t,r) +u
dt 2P

u(t,r) = -Jul(t,r)2+ u2(t,r)2+ u3(t,r)2
Uy (t.1)

y(t,r) = |atan if Up (t,r) <0

Up (t,r)

uw(t,r)
—| © — atan 0 otherwise
¢ 5

przewidywane sity aerodynamiczne - model quasi-stacjonarny

e wspotczynniki sit aerodynamicznych

2
180 180
Cl(a) = —0.0009-(a~—j + 0.0849-((1-—) —0.058%

T T
_5( 180\° 1802 180
Cd(a) = —10 (a—j +0.0013~(oc-—j +0.0039-(a-—j+o.4122
T T TE

e sita no$na oraz oporu

pl(o,r,t) = Cl(a)-p-

2
@.C(r)
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2
od (0,1, 1) = Cd(a)-p-@-c(r)

R
Pl(a,t) = J pl(o,r,t)dr
Ro

R
Pd(a,t) = J pd(o,r,t)dr
Ro

e skladowe zwigzane z kartezjanskim uktadem wspotrzednych

Hm(a’r?t) = |COS(Y (t’r))| pl(aarat)_'_SIr(y (t,r))-pd(oc,r,t)
ph(o,r,t) = —|sin(y (t,r) -pl(a,r,t) + cos(y (t,r))-pd (c,r,t)

R
Pv(a,t) = J pv(ou,r,t)dr
Ro

R
Ph(ct,t) = J ph(aL,r,t) dr

Ro
//
N S
~— \\4\

PL(armX’t) /;”\\ i N
N .

N

1 1.5

t
Rysunek z3-4. Zmiana sil aerodynamicznych podczas jednego okresu

0 0.5

e moment oporowy skrzydta

R
Mp(a,t) = J r-ph(oe,r,t)dr
Ro
R
My(a,t) = J r-cos(¢ (t))-pv(o,r,t)dr
Ro
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0.4

A

0.2 \
Mh(ocmax,t) /
- 0 //\\ !
MV (X,rmx 5 t) ~ \-_,./‘*\ o
\
-0.4
0 0.5 1 1.5

t
Rysunek z3-5. Przebieg momentow oporowych skrzydia

zespol napedowy zmiany kata nastawienia (zespo6t 1)

e obliczeniowa odlegto$¢ ogniska aecrodynamicznego od osi obrotu
Cpy = 0.25-0.05m = 12.5mm

e maksymalna sita aerodynamiczna
5 -
Ragro (@,1) = \/Pl(a,t) + Pd(a, ) Ragromex = 3 N

e maksymalny moment niezb¢dny do zmiany kata nastawienia

MY = Raeromax'pr My = 0.038N-m

e moment trzymajacy silnika PG25
50
M = —Nm = 0.5-N-m

przelozenie przektadni planetarnej silnika
i =76

przetozenie przektadni posredniczace;j

ip =0.96

e krok silnika
skok = 15dec
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e rozdzielczos¢ ruchu

S = i.ok = 0.206-dec

I-Ip

e czestotliwos¢ taktowania silnika

1 3
f.= ———— =1517x 10 H:
S T 7 skok P10
i"”\yrmx

zespot zmiany kata dewiacji (zesp6t 1)

Rysunek z3-6. Zespét I

e S$rodek parcia sily aerodynamicznej (wzdtuz rozpigtosci)
Cpx = 0.1m

e niezbedny maksymalny moment do ruchu

Maero = Raeromex Cpx = 0-3N-m
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gtéwny zespo6t napedowy (zespét Il)

e przetozenie przektadni silnika
igpIe22 =9

e moment bezwladnosci przektadni

_910 ¢

Igple:

e sprawno$¢ przektadni

T]gp|e =094

e charakterystyka silnika

Mgian(®) = ~0.0022:0 + 0.1531

0.15p;
LLLLLL
~~~~~~
.......

LLLLL

0.1

Moao) || T~ .|
0.05

10 20 30 40 50

®
Rysunek z3-7. Charakterystyka mechaniczna silnika gléwnego

e moment obrotowy zespotu napedowego

Mzni(®) := Mgi42(®) igp1e22Mgpl¢

e moment oporowy generowany przez ramie robota
M, (1) = Mh(am,t) + 84 (t)-(l_2+ lgpleigple22* IST-igp|ezz)

1.3

N 01
128> O~
A \ -0.1
Mznl((’)) 1.2 - le(t)
— -0.2
1.24
-0.3
1.22 _
o 1 2 3 4 PR
e g (1)
Rysunek z3-8a. Charakterystyka
mechaniczna gléwnego zespolu napedowego Rysunek z3-8b. Charakterystyka

mechaniczna robota
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e krok silnika
skoksgo = 0.9deg

e rozdzielczos¢ ruchu

skoksta2
reSgig = — = 0.1-deg
lgple22
e czestotliwos¢ taktowania silnika
1 3
fog = ——— foer = 1.996x 10 -H:
sst skokao Sst
igpIeZZC‘)ci)nﬂx

Rysunek z3-9.Ramie robota (zespot II)
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przewidywany wplyw obcigzen bezwtadnosciowych na odczyt wagi
pomiarowej

e odleglosc¢ srodka masy zespoldw od osi obrotu
zespolu zmiany kata nastawienia (zespot 1)

[0 2 2
R|y = (36 -28.2)rm Riz = (288 -225)mm R, = Rly + Rj; = 10.026mm

masa zespotu (I)
m = 0.149%g

ramienia (zespot II)
[ 2 2
R"X = 2.085nm R“Z = 4,138mMn R" = R”X + R“Z = 4.634mmnr

masa zespotu (I1)

e sily odsrodkowe

2
2
Fodil = ©pmax "Riirmy = 0-015N

sumaryczna sita odsrodkowa przy zatozeniu dziatania ich w jednym kierunku

FOd = F0d|+ Fod” = 0.056N

e sity styczne do kierunku ruchu

-3
FOb” = 8¢maXR”m| =8x10 N

e sumaryczna sila zakldcajaca pomiar

2 2 2
FZ&k = \/FObl +Fob" +F0d =0.077N

e procentowy udzial w wyniku pomiaru

F
zak
Kok = F = 0.026

aeromax
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Zalacznik 4 - Poréwnanie poboru mocy entomoptera i
wiropftata

Jakakolwiek ocena efektywnosci jest mato wartosciowa, jesli nie ma do czego porownac
otrzymanych warto$ci. Aby uzyskac¢ punkt odniesienia wyznaczone zostato zapotrzebowanie
na moc do lotu w zawisie dla jednowirnikowego $§miglowca. Zatozono, ze rozpatrywany
$miglowiec posiada takie samo obcigzenie tarczy wirnika, a jego topaty maja takie samo
wydtuzenie, jak zaproponowany entomopter. Do wyznaczenia mocy postuzono si¢ modelem
pasowym oméwionym w rozdziale 2. Moc potrzebna do lotu w zawisie rOwna jest sumie
mocy indukowanej oraz traconej na opory profilu:

Moc indukowana wyznaczana jest z zaleznosci:

R
'""\V2.7-R%p

natomiast opor profilowy:

Pi :%pCCDa)3R4

Analiza nie uwzglgdnia mocy potrzebnej do rownowazenia momentu obrotowego wirnika.
Charakterystyki aerodynamiczne (rys. z4-1) zostaly zaczerpnigte z literatury [Ansari, 2006].
Tego typu porownanie mozna takze odnalez¢ w literaturze [Lasek, 2005],[Liu, 2009]

2,5

o 15

=0—CL
=i—CD

0,5

0 20 40 60 80
(6

Rysunek z4-1.Charakterystyki aerodynamiczne profilu

Na podstawie tego modelu wyznaczona zostala moc w funkcji kata zaklinowania skrzydta
(rys. z4-2). Krzywa posiada minimum lokalne dla kata natarcia 10°. Minimalna warto$¢
osiggnigtej mocy wynosi 0,464W. Najmniejsza warto§¢ poboru energii wyznaczona
eksperymentalnie dla entomoptera wynosi 0,39W przy zatozeniu, ze sita aerodynamiczna jest
wykorzystana optymalnie. Zakladajac, Zze wykorzystywana do unoszenia jest Srednia
wypadkowa sita, warto§¢ ta wzrasta do 0,59W. Przy optymalnym wykorzystaniu energii
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entomopter moze by¢ ekonomiczniejszy o prawie 16% . Tabela z4-1 zawiera zestawienie
parametréw obu statkow powietrznych oraz wyznaczonego zapotrzebowania na moc.

“ TN ,
\ /
\ /

308 \ 7
’ =
0,4
0,2
0
5 7 9 11 13 15 17 19

X

Rysunek z4-2.Pobér mocy dla roznych katéw zaklinowania

Tabela z4-1.Zestawienie poborow mocy

wiroptat entomopter
m [kg] 0,01
A 8,7
R [m] 0,089 0,100

P [W] 0,464 |0,390| 0,590
wlrad/s]| 111,5 | 56,5 87,9
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