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) Abstract .

The strategy of this program is to use Print3D technology
for fabrication high resolution 50 cm long airplane models
in various configurations for wind tunnel testing. Airplane
models are developed in cruise configuration and
configurations with wheels down, open slats and flaps
similar to the configuration of Tul54M aplpro_achlng
Smolensk. Results of the wind tunnel tests for small airplane
model and available lift coefficients curves for real 50m
long airplane in both configurations are used to validate
Computational Fluid Dynamics calculations for both scales
of the airplane and both configurations using CFD++ and
Fluent. Results also confirm analysis previously presented
by Glenn Jorgensen.

Keywords — Print3D, Wind tunnel test, Computational

Fluid Dynamics, Lift force, Drag force, Torsional moment.
Streszczenie

Strategiq tego programu jest uzycie _technologii
drukowania przestrzennego do produk0)| modeli samolotu o
diugosci 50 cm w konfiguracji lotu normalnego i
konfiguracji z wypuszczonymi kotami, slotami i flapami tak
Jjak przy podejsciu Tu-154M w Smolensku. Rezultaty testow
w tunelu aerodynamicznym dla matego modelu samolotu i
dostepne  krzywe  wspoiczynnikow  sily  nosnej  dla
prawdziwego samolotu o dlugosci 50 m dla obu konﬁ(]gumc i
zostaly uzyte do walidacji obliczen aerodynamicznych dla
samolotow w obydwoch skalach i obydwoch konfiguracjach
za pomocq programow CFD++ i Fluent. Rezultaty
potwierdzajg ~wyniki analizy prezentowanej poprzednio
przez Glena Jorgensena.

Stowa kluczowe — Drukowanie przestrzenne, testy w
tunelu aerodynamicznym, Obliczenia aerodynamiczne CFD,
Sita nosna, Sita oporu, Moment skrecajgcy.

1. OPIS PROGRAMU BADAN AERODYNAMICZNYCH

1.1. Wprowadzenie

Technologia drukowania przestrzennego umozliwia
produkcje modeli samolotowych z duza doktadnoscia do
badan w tunelu aerodynamicznym przy uzyciu tego samego
modelu numerycznego, co do obliczen numerycznych
metodg CFD dla zachowania aerodynamicznego samolotu.
Model samolotu w postaci odwzorowujacych powierzchni
utworzony w programie typu CATIA [1]moze by¢ przestany
do programu Metody Elementéow Skonczonych (MES) jak
LsDyna3D [2], czy ABAQUS [3]do dalszego
uszczegOtowienia budowy wewngtrznej, przyjecia modeli
materiatow, warunkéw poczatkowych i brzegowych dla
wykonania obliczen wytrzymatosciowych 1 znalezienia
odksztalcen, czy  zniszczen  struktury  samolotu.
Alternatywnie mozna ten sam model numeryczny wystaé¢ do
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programu typu CFD takiego jak CFD++ [4] lub FLUENT
[5], gdzie trzeba doda¢ obszar przeptywu powietrza, dobraé
odpowiedni model turbulencji, predkos¢ 1 kierunek
przeptywu powietrza wzgledem samolotu, aby uzyskac
zachowanie aerodynamiczne w postaci sily nosnej. Ten sam
model mozna tez przetworzyé w programie CATIA do
formatu CTL, aby go bezposrednio uzy¢ do drukowania
samolotu przez drukarke przestrzenng. Dzigki takiej strategii
model numeryczny moze by¢ dowolnie skalowany bez
utraty doktadnosci, a potem analizowany za pomoca MES
czy CFD oraz poddany testom w tunelu aerodynamicznym.

Rozmiar modeli produkowanych w celu testow w tunelu
aerodynamicznym musi by¢ dobrany w taki sposob, aby
samolot byt jak mozliwie najwigkszy, ale jednoczenie dla
kazdego ustawienia kata ataku kontur modelu musi by¢
daleko od $cian tunelu, aby $ciany tunelu nie miaty wptywu
na optyw powietrza wokot samolotu.

1.2. Drukowanie przestrzenne

Do produkcji modeli samolotu Tu-154M uzyto drukarki
Eden260VS [6] (Rys. 1) opartej na technologii PoluJet.
Drukarka ta moze produkowa¢ modele ograniczone
przestrzennie do rozmiaréw 255x252x200 mm. Doktadnos¢
powierzchni jest okre§lona na 16 mikronéw lub doktadnos¢
w Kkierunkach poziomych (X i Y) 600dpi i w kierunku
pionowym (Z) 1600 dpi.

Rys. 1. Drukarka przestrzenna Eden260VS.

Wszystkie materialty z rodziny Vero pozwalaja na
produkcje struktur o wysokiej wytrzymalosci i sa
wystarczajaco sztywne, a wyprodukowane ksztatty sa
stabilne. Parametry materialu OBJET VEROWHITEPLUS
RGDS835 wybranego do produkcji modeli samolotow sa
pokazane w Tab. 1. Wigcej informacji na temat drukarki i
materialow mozna znalez¢ na stronie
http://www.stratasys.com.
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Ze wzgledu na konieczno$¢ produkcji samolotu w skali 1:
100, czyli catkowitej dlugosci okoto 50 cm, samolot zostat
podzielony na czgsci w taki sposob, aby ich liczba byla jak
najmniejsza 1 wszystkie czesci tatwo i doktadnie mogty by¢
sklejane w pelng strukture.

Wydrukowane czgéci samolotu gotowe do sklejania
samolotu w konfiguracji normalnej (dla utatwienia nazwane;j
tutaj ,,Cruize”) sg pokazane na Rys. 2. Konfiguracja ta
sktada si¢ z szesciu cze¢$ci: przedniej, srodkowej z lewym
skrzydtem, $rodkowej z prawym skrzydlem, tylne;j,
pionowego i poziomego statecznika. Kazda z tych czgsci
posiada dopasowane wypustki, ktore utatwiajg sktadanie
samolotu w cato$¢, zapewniajg doktadnos¢ i symetri¢ catego
samolotu po zlozeniu. Samolot zlozony z powyzszych
szesciu czesei jest pokazany na Rys. 3.

Tab. 1. Parametry materialowe materialu do drukowania
OBJET VEROWHITEPLUS RGD835.

VeroGray RGD850, VeroBlackPlus RGD875, VeroWhitePlus RGD835, VeroYellow RGD836,
VeroCyan RGD841 , VeroMagenta RGD851

ASTM Units Metric Units Imperial
Tensile strength D-638-03 MPa 50-65 psi 7250-9450
Elongation at break D-838-05 % 10-25 % 10-25
Meodulus of elasticity D-638-04 MPa 2000-3000 | psi 290,000-435.000
Flexural Strength D-790-03 MPa 75-110 psi 11000-16000
Flexural Modulus D-780-04 MPa 2200-3200 | psi 320,000-465,000
HDT, °C @ 0.45MPa D-648-06 °C 45-50 °F 113-122
HDT, °C @ 1.82MPa D-848-07 °C 45-50 °F 113-122
Izod Notched Impact D-256-06 Jim 20-30 ft Ibfinch | 0.375-0.562
Water Absorption D-570-98 24hr | % 1.1-15 % 1.1-1.5
Tg DMA, E» °C 52-54 °F 126-129
Shore Hardness (D) Scale D Scale D | 83-86 Scale D |83-86
Rockwell Hardness Scale M Scale M [73-76 Scale M | 73-76
Polymerized density ASTM D792 g/em3 1.17-1.18
Ash content VeroGray, usP2g1 % 023026 |% 0.23-0.26
VeroWhitePlus
Ash content VeroBlackPlus UsP281 % 0.01-002 |% 0.01-0.02

Rys. 2. Cze$ci samolotu w konfiguracji ,,Cruize”.

Rys. 3. Zlozony model samolotu w konfiguracji ,,Cruize”.

Model samolotu wydrukowany w konfiguracji z
wypuszczonymi kolami, slotami i flapami, dla ulatwienia
nazwanej tutaj  konfiguracja  ,Landing”,  zostat
wydrukowany rowniez w postaci szeSciu glownych czgsci
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oraz z dodatkowymi detalami kot. Wszystkie wydrukowane
czesci w tej konfiguracji sg pokazane na Rys. 4.

Rys. 4. CzeSci modelu wydrukowanych dla konfiguracji
”Landing”.

Ostateczng czynnosciag przygotowujacg modele samolotu
do testow w tunelu aerodynamicznym jest sklejenie klejem
epoksydowym wszystkich czesci samolotu w jedna cato$¢ i
uprzednie zainstalowanie metalowego elementu taczacego
samolot z czujnikiem zwanym ,Sting Balance”, ktory
mierzy sily unoszenia i oporu oraz momenty wytworzone
przez optyw powietrza wokot samolotu.

1.3. Tunel Aerodynamiczny

Badania aerodynamiczne zostaly przeprowadzone w
tunelu AEROLAB 20x28 z przeplywem powietrza do 55
m/s. Tunel posiada 25 hp wentylator umieszczony na koncu
tunelu. Przekrdj tunelu w sekcji testowej ma 51 cm
wysokosci, 71 cm szeroko$ci oraz 122 cm dhlugosci jak
pokazane na Rys. 5.

W czeéei tylnej tej sekeji znajduje sie¢ sensor ,,Sting
Balance”, do ktdrego przymocowuje si¢ samolot. Sensor jest
ograniczony do 120 N sily prostopadtej do osi ,,Sting
Balance” oraz 50 N sity osiowej, a moment zginajacy jest
limitowany warto$cig 6 Nm.

Rys. 5. Sekcja pomiarowa tunelu aerodynamicznego.

Na poczatku tunelu umieszczona jest dysza wlotowa z
filtrem powietrza. Zadaniem tego filtru jest wytworzenie
strumieni powietrza biegnacych idealnie rownolegle w
tunelu bez zawirowan nawet przy najwickszej predkosci
przeplywu. Caly tunel od strony koficowej jest widoczny na
Rys. 6.
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Rys. 8. Przekr6j modelu pokazujacy przestrzen w kadlubie,
gdzie umieszczony jest element laczacy samolot z sensorem.

[NEY

Rys. 6. Tunel aerodymnamiczny od strony wylotowej.

Modele samolotu Tu-154M w konfiguracji ,,Cruize” i
,Landing” podczepione do ,,Sting Balance” pokazane sa na 65
Rys. 7. Sekcja pomiarowa tunelu jest zamknigta przez z —&—Drag
przezroczyste okna, dzigki czemu modele sg widoczne z obu 0 B Lift
stron tunelu. -10 ) 10 20 30

o)
93]

degree

Rys. 9. Sila nosna i sila oporu dla predkosci 10 m/s przy
konfiguracji ,,Cruize”.

=@—1Drag
—fl—Lift

degree

Rys. 10. Sila nosna i sila oporu dla predkosci 20 m/s przy
konfiguracji ,,Cruize”.

Rys. 7. Modele samolotu w konfiguracji ,,Cruize” i ,,Landing” 6
w tunelu aerodynamicznym podczepoione do sensora

pomiaréw sil i momentow ,,Stin Balance”. 4

=
2 —4—Drag
2. TESTY | SYMULACJE AERODYNAMICZNE .
=l Lift
5 0 5 10 1

2.1. Rezultaty testow dla modeli drukowanych 5

Modele samolotow zostaty zaprojektowane z przestrzenig degree
w $rodku kadtuba, aby moc umiesci¢ w kadtubie metalowy
element 1gczgcy samolot z sensorem ,Sting Balance”.  Rys. 11. Sila no$na i sila oporu dla predkosci 40 m/s przy
Przekroj modelu z widoczng przestrzenia wewnetrzng w  Konfiguracji,,Cruize”.
kadtlubie jest pokazany na Rys. 8. Pret sensora ,,Sting
Balance” jest podczepiony metalowym elementem na

10
zewnatrz modelu w konfiguracji ,,Cruize” i wewnatrz w —
konfiguracji ,,Landing” zwigkszajac sztywnos¢ systemu.
Sensory tunelu aerodynamicznego wysytaja dane do Z 5
podtaczonego komputera. Zwykle zbiera si¢ dane ze stu —¢—Drag
pomiaréw, ktore nastgpnie mozna usrednié, aby uzyskaé - Lift
5 0 5 1

zachowanie si¢ samolotu dla danej predkosci powietrza i 0
przy ustawieniu kata ataku samolotu od 0 do 20 stopni.
Rezultaty pomiaréw dla roznych predkosci i dla réznych
kq'tow ataku dla konfiguracji ,Cruize” pokazane s3 na Rys. Rys. 12. Sila no$na i sila oporu dla predkosci 50 m/s przy
9+ Rys. 12. konfiguracji ,,Cruize”.

degree
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Rezultaty pomiaréw dla predkosci 20 m/s i dla réznych
katéw ataku dla konfiguracji ,,Landing” pokazane sg na Rys.
13.

2
1.5
Fd
=—&—Drag
T —B—Lift
-10 0 10 20 30
degree

Rys. 13. Sily nos$na i oporu dla 20 m/s przy konfiguracji
»Landing”.

Widaé, ze im wigksza jest predko$¢ powietrza, tym
wigksza jest sila nosna. Dla konfiguracji ,,Cruize” przy
predkosci 10 m/s sita oporu jest wigksza od sity nosnej. Dla
predkosci 20 m/s sila nos$na jest wigksza w konfiguracji
,Landing”, niz w konfiguracji ,,Cruize”. Dla wigkszych
predkosci przeptyw powietrza wzbudzal drgania skrzydet i
drgania calego samolotu, co bylo widoczne szczegodlnie dla
wickszych wartosci kata ataku. Uzyskane pomiary sit
stacjonarnych beda poréwnane z rezultatami obliczen CFD
dla identycznego w skali modelu.

Planuje si¢, ze w nastgpnych badaniach, wydrukowany
zostanie model bez 1/3 1 2/3 dlugosci lewego skrzydta i
zbadane zostanie zachowanie samolotu uszkodzonego i
procent utraty sity nosnej oraz warto§¢ momentu
skrecajacego dla modelu w skali 1:100. Po otrzymaniu
rezultatow CFD dla modelu, pozwola one na uzyskanie
droga numeryczna rezultatow dla uszkodzonego samolotu w
skali 1: 1.

2.2. Symulacje aerodynamiczne

Oplyw powietrza wokoét modelu samolotu w skali 1: 100
badanego w tunelu aerodynamicznym lub samolotu w skali
1 : 1 lecagcego w powietrzu, moze by¢ obliczany
numerycznie za pomocg programow aerodynamicznych
takich jak CFD++ lub FLUENT. W tej pracy uzyliémy obu
programéw dla poréwnania doktadnosci obliczen i1 czasu
CPU potrzebnego do obliczen. W obu przypadkach
uzylismy tego samego modelu samolotu odwzorowanego
identycznymi elementami powierzchniowymi i t¢ samag
strukture przestrzeni powietrza. Zostata ona wymodelowana
identycznymi elementami przestrzennymi w warstwie
brzegowej dotykajacej powierzchni zewngtrznej samolotu i
stopniowo zwigkszajacymi rozmiary elementow przy
oddalaniu si¢ od powierzchni samolotu.

W obu programach dla samolotu w skali 1: 1 uzyli§my
modelu  turbulencji Spalart-Allmaras ~ (SA)  ze
wspotczynnikami

(_‘M =0.1355 N (_‘;,3=0 622, ”f‘=§s(‘vl =7.1

1+Cp2)

Cil =?+ ( , C2=0.3, C,3=2.0,xk=0.4187

ag
@
W obu przypadkach temperatura zewnetrzna zostala
przyjeta o wartosci T = 275 K, ci$nienie zewngtrzne p =
99325 pa, predkos¢ powietrza v = 75 m/s (Ma = 0.226) dla
roznych katéw ataku w konfiguracji ,,Cruize” i ,,Landing”.

114

Powierzchnia referencyjna samolotu Tu-154M zostata
przyjeta o wartosci S = 180 m? a $rednia dhugosé
referencyjna cigciwy skrzydla 1 = 5285 m. Objetosée

powietrza zostata ograniczona promieniem okoto 1350 m, a
wiec 30 razy wicksza od dlugosci samolotu w kazdym
kierunku, jak to pokazano na Rys. 14. Pierwsza warstwa
graniczna dotykajaca powierzchni samolotu ma grubo$é
0.0004 m i kazda nastgpna jest 40 razy grubsza od
poprzedniej (por. Rys. 15).

Rys. 14. Obszar powietrza w stosunku do samolotu
uwzgledniany przy obliczeniach aerodynamicznych CFD.
Samolot zaznaczono na czerwono w Srodku obszaru.
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Rys. 15. Warstwa elementéw dotykajaca powierzchni samolotu
i elementy o coraz wiekszej wielkoSci w miare oddalania si¢ od
samolotu.

Rys. 16. Szczegély modelu powierzchni zewnetrznej dziobu
samolotu.
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Odwzorowanie powierzchni zewngtrznej samolotu

wymaga wielu malych elementow powierzchniowych w
miejscach naglej zmiany ruchu czasteczek powietrza.
Szczegodlnie wazne sg dzidb samolotu (Rys. 16), krawedzie
przednie i tylne skrzydet (Rys. 17), wszystkie powierzchnie
przednie i powierzchnie przechodzace z jednej czesci
samolotu w drugg (Rys. 18).

Rys. 17. Szczegoly modelu powierzchni skrzydel samolotu.

Rys. 18. Szczegoly modelu powierzchni skrzydel na styku z
kadlubem samolotu.

Charakterystyka aerodynamiczna samolotu
przedstawiana jest w postaci wspotczynnika sity nosnej C,.
Wspodtczynnik C_ mozna obliczy¢é znajac site nosna L,
powierzchnie zewnetrzng samolotu S = 180 m?, gestosé
powietrza p = 1.257 kg/m® i predko$¢ optywu powietrza v =

75 mfs:
C L 2L L
spviS  pv*S S ?
gdzie q = pv¥/2 zwane jest ciénieniem dynamicznym
powietrza.

Tab. 2. Wspoélczynniki sity no$nej dla Tu-154M — eksperyment

i symulacje numeryczne.
3

0.002  0.016 0.066

8 0.485 0.532

13 0922  0.896 0.939

18 1.232 1.235

23 1.308 1.343

5 1.001  1.009 1.163

- 10 1449 1413 1.531

Rezultaty symulacji dla konfiguracji ,,Cruize” i katow
ataku 0, 8, 13, 18 i 23 stopni, jak réwniez dla konfiguracji
»Landing” i katow O stopni i 5 stopni pokazane sa w Tab. 2.
Dane w kolumnie Reference sg wzigte od producenta Tu-
154M [7] i [8]. Zostaly one wyznaczone eksperymentalnie
w czasie oblotu samolotu. Te same wyniki w postaci
graficznej pokazane sg na Rys. 19.

7 cL

36DEG FLAPS + 22DEG SLATS
WHEELS DOWM

1.75]

CRUISE MODE

0.5

Russian Data
& ® CFD++ Result

e a Fluent Result

8 12 16 20 24
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Rys. 19. Por6wnanie wspolczynnika sily no$nej wyznaczonej z
oblotu Tu-154M i obliczone za pomoca CFD++ i FLUENT.

Powyzsze rezultaty pokazuja, ze zastosowana metoda
obliczen do$¢ dokladnie zgadza si¢ z danymi
eksperymentalnymi dla samolotu nieuszkodzonego w skali 1
: 1. Rezultaty te potwierdzajg rowniez obliczenia wykonane
przez Glena Jorgensena i firm¢ Metacomp za pomoca
CFD++ i zaprezentowane na poprzedniej Il Konferencji
Smolenskiej [9].

Rezultaty CFD sg rowniez potrzebne do obliczen metoda
MES, poniewaz ci$nienia aerodynamiczne, jak pokazano na
Rys. 20, stanowia sity zewnetrzne obciazajace strukture
samolotu.

Rys. 20. Cisnienia aerodynamiczne obliczone metoda CFD.

3. WNIOSKI KONCOWE

W pracy tej pokazane s3a poczatkowe wyniki badan
wykonanych w tunelu aerodynamicznym z wykorzystaniem
modeli wydrukowanych za pomoca drukarki przestrzenne;.
Dotychczasowe wyniki pokazuja, ze drukarka przestrzenna
moze by¢ uzyta do produkcji modeli samolotow w réznych
konfiguracjach i powierzchnia zewnegtrzna dokladnie
odwzorowuje model numeryczny  stosowany przy
obliczeniach CFD i MES.
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Strategia tych badan moze postuzy¢é dla lepszego
zrozumienia zachowania si¢ samolotu w przypadku utraty
skrzydta i poréwnania procenta utraty sity nosnej oraz
warto$ci wzbudzonego momentu obrotowego dla modelu
uszkodzonego w poréwnaniu z modelem samolotu
nieuszkodzonego.

Ze wzgledu na skalg matego samolotu oraz ograniczone
predkosci przeplywu powietrza do 55 m/s, a przez to
mniejszy wspotczynnik Reynoldsa, wyniki badan w tunelu
aerodynamicznym nie moga by¢ bezposrednio poréwnane z
zachowaniem samolotu w pelnej skali i wickszej predkosci
lotu. Majac jednak te rezultaty badan aerodynamicznych dla
matego modelu i wyniki aerodynamiczne z oblotu
rzeczywistego samolotu, mozna wykazaé, ze metoda CFD
dobrze pokazuje zachowanie samolotu w kazdej skali i przy
roznych liczbach Reynoldsa. Szczegoélnie wazne jest, ze
zachowanie samolotu w pelnym rozmiarze moze by¢
doktadnie symulowane za pomocag CFD++ i FLUENT, co
pokazuja rezultaty w Tab. 2 i na Rys. 19.
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