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Wing in ground effect analysis on the concept aircraft

with use of numerical methods

Abstract

The reseach problem examinated in this dissertation concerns on the analysis and study of the
aerodynamic phenomenon, hereinafter referred to as the near-surface effect. The analysis of the near-
surface effect concerns mainly air transport, where it is used during the flight of planes called
Ekranoplans or GEV (Ground Effect Vehicle). This phenomenon allows to increase the lift generated
by the wings, as well as to reduce the aerodynamic drag (mainly induced drag) generated during flight.
Over the last decades, the near-surface effect has been used in aviation, motor sports and water sports,
however, due to the lack of systematic studies, many common applications of the analyzed phenomenon
have not been found until now. In the studies, many factors were analyzed mutually factors affecting
the increase in lift, aerodynamic drag, energy conversion efficiency or reduction of fuel consumption.
The inspiration for the analysis of the ground effect phenomenon and the study of the impact of the
airframe structural elements on the ground effect was to increase the safety of travelers, but also to
improve the economic aspects of airframe operation. The economic effects associated with the
reduction of fuel consumption allow for the reduction of operating costs. But the most important thing
is safety. Aviation, i.e. the area covered by this dissertation, is, in the opinion of experts, the safest
means of transporting people and goods. There is no doubt about this fact, unfortunately, the
consequences of air disasters are the most terrible. The chance of surviving an air accident compared
to sea, road or rail accidents is the smallest. In this context, research and development of technologies
based on the near-surface phenomenon allow for a qualitative leap in the field of aviation safety. Wing
in ground crafts are airframes that fly at a height of several or several meters. The flight altitude alone
reduces casualties and losses in the event of an emergency.

In this dissertation, a comparative analysis of the properties of Ground Effect Vehicle and the
construction of conventional aircraft found in civil aviation was made, and significant differences and
features of the construction of Ground Effect Vehicle, characteristic only for this means of transport,
were indicated.

The main purpose of the work, thanks to the use of numerical analysis, was to study the flow phenomena
around the airfoil located in the area of the near-surface effect, the goodness of the airfoil appropriate
to the conceptual model of the airframe. The effects of the use of broadly understood mechanization of
the wing on increasing the near-surface effect were examined. Thanks to simulation studies, the impact
of the turbine jet engine exhaust on shortening the runway and increasing safety during flight and
landing was determined. A positive effect of this procedure on the specific fuel consumption by a
turbine aircraft engine operating in the propulsion system of the Ground Effect Vehicle has been
demonstrated. The design assumptions and directions for further work related to the future of the
militaria were defined. The results presented in the dissertation can be the theoretical basis used in the
design of new structures and the analysis of existing ones.



Streszczenie

Osiagnigcie  naukowe  dotyczy analizy oraz zbadaniu  zjawiska aerodynamicznego
nazywanego inaczej efektem przypowierzchniowym. Analiza efektu przypowierzchniowego dotyczy
gtéwnie transportu lotniczego. W tej dziedzinie jest on wykorzystywany podczas lotu samolotéw
nazywanych ekranoplanami lub GEV (ang. Ground Effect Vehicle). Zjawisko to pozwala na
zwigkszenie sity nos$nej wytwarzanej przez skrzydla, jak rowniez na zmniejszenie sity oporu
aerodynamicznego (gléwnie oporu indukowanego) powstajacego podczas lotu. Przez ostatnie
dziesigciolecia efekt przypowierzchniowy znalazt zastosowanie w lotnictwie, sportach motorowych i
wodnych jednakze ze wzgledu na brak opracowan 0 charakterze
systematycznym nie doczekano si¢ do chwili obecnej licznych i powszechnych zastosowan
analizowanego zjawiska. W badaniach analizowano wiele czynnikow wzajemnie zaleznych ktore
wplywaja na wzrost sity nosnej, opor aerodynamiczny, sprawnos¢ konwersji energii lub zmniejszenia
zuzycia paliwa.

Inspiracja dla analizy zjawiska przypowierzchniowego oraz zbadania wplywu oddziatywania
elementow konstrukcyjnych platowca na efekt przypowierzchniowy byto zwigkszenie bezpieczenstwa
podrézujacych, ale takze poprawienie aspektow ekonomicznych eksploatacji platowcow. Efekty
ckonomiczne zwigzane ze zmnigjszeniem zuzycia paliwa pozwalajg na obnizenie kosztow
eksploatacyjnych. Najwazniejsze jest jednak bezpieczenstwo. Lotnictwo, czyli obszar ktorego
dotyczyly badania, jest w opinii ekspertow najbezpieczniejszym $rodkiem transportu ludzi i towarow.
Fakt ten nie budzi watpliwosci, niestety skutki katastrof lotniczych sg najstraszniejsze. Szansa
przezycia zdarzenia lotniczego w poroéwnaniu ze zdarzeniami morskimi, drogowymi lub kolejowymi
jest najmniejsza. W tym Kkontekécie badania i rozwoju technologii opartych na zjawisku
przypowierzchniowym pozwalaja na jakosciowy skok w obszarze bezpieczenstwa lotniczego.
Ekranoplany to platowce latajace na wysokosci kilku, kilkunastu metrow. Sama wysoko$¢ lotu pozwala
na ograniczenie ofiar i strat w razie sytuacji awaryjnej.

Podczas badan dokonano analizy poréwnawczej wlasciwosci ekranoplandéw, konstrukcji
konwencjonalnych samolotow spotykanych w lotnictwie cywilnym oraz wskazano istotne roznice i
cechy budowy ekranoplandéw charakterystyczne tylko dla tego srodka transportu.

Rezultaty pracy stanowig doglebng analize zjawisk przeptywowych wokot plata znajdujacego sie w
obszarze dziatania efektu przypowierzchniowego, dobru profilu lotniczego odpowiedniego do
koncepcyjnego modelu platowca z wykorzystaniem analizy numerycznej. Zbadano skutki
wykorzystania szeroko pojetej mechanizacji skrzydta na zwigkszenie efektu przypowierzchniowego.
Badania symulacyjne pozwolity okresli¢ wptyw oddziatywania gazow wylotowych turbinowego
silnika odrzutowego na skrocenie drogi startowej ekranoplanu co prowadzi do zwigkszenia
bezpieczenstwa podczas lotu. Wykazano pozytywny wplyw tego zabiegu na jednostkowe zuzycie
paliwa przez turbinowy silnik lotniczy pracujacy w uktadzie napgdowym ekranoplanu. Okreslono
zatozenia projektowe oraz kierunki dalszych prac zwigzanych z przysztoscig ekranoplanéw. Wyniki
zaprezentowane w badaniach moga by¢ podstawa teoretyczng stosowang w projektowaniu nowych
konstrukcji oraz analizie poréwnawczej nowych zastosowan do tych juz istniejacych.
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2. Posiadane dyplomy i stopnie naukowe

Tabela 1. Wykaz nadanych tytutow zawodowych i dyplomow, certyfikatow i szkolen

Rok uzyskania | Informacje szczegotowe

EUROPEAN ADHESIVE BONDER

2019 European Federation for Welding, Joining and Cutting (EWF)

Tytul zawodowy magistra inzyniera

Politechnika Poznanska, Wydziat Maszyn Roboczych i Transportu.

2016
Kierunek: mechanika i budowa maszyn specjalno$¢: Silniki Lotnicze.
Tytut pracy magisterskiej: ,,EKranoplan — wstep do projektu ptatowca”.
Tytul zawodowy inzyniera
Politechnika Poznanska, Wydziat Maszyn Roboczych i Transportu.
2015 Kierunek: mechanika i budowa maszyn specjalno$¢: Silniki Lotnicze.

Tytul pracy inzynierskiej: ,,Analiza numeryczna wptywu efektu

przypowierzchniowego na site nosng profilu lotniczego NACA 0015”.

2014 DENSO AIR CONDITIONING SYSTEMS




3. Informacja o dotychczasowym zatrudnieniu i obecnym zatrudnieniu

Tabela 2. Informacja o zatrudnieniu i doswiadczeniu zawodowym

Data Informacje szczegdtowe

2022 - nadal GSK Services Sp. z 0.0.
Tech Developer

2021-2022 IKEA Industry Poland Sp. z o.0. Oddzial Fabryki WEST w Zbaszynku.

) Product Development & Innovation Centre

Product Development Engineer

2019 - 2021 Volkswagen Poznan, Dzial Organizacji Pilotazowej — Stazysta
Wprowadzanie nowych produktow i rozwigzan do produkcji

2014 Praktyka  studencka - 31 Baza Lotnictwa Taktycznego
Poznan -Krzesiny

2013 Praktyka studencka — Instytut Obrobki Plastycznej w Poznaniu




4. Wskazane osiagniecia, wynikajace z art. 197 ust. 2 Ustawy Prawo o szkolnictwie wyzszym i

nauce z dnia 20 lipca 2018 r. (Dz. U. 2018 r., poz. 1668 z p6Zn. zm.)

4.1 Tytul osiagniecia naukowego

Osiagnieciem naukowym uzyskanym po otrzymaniu stopnia magistra inzyniera,
stanowigcym oryginalny wktad w rozwdj dyscypliny Inzynieria Ladowa, Geodezja i Transport,
okreslonym w art. 197 ust. 2 obowigzujacej ustawy, jest jednotematyczny cykl 6 publikacji z lat
2017-2019 zwigzanych z problemem zmniejszenia energochtonnosci Ekranoplanu jako $rodka
transportu oraz opracowania pelnej analizy zjawiska efektu przypowierzchniowego jako
zjawiska powalajacego na zwickszenie bezpieczenstwa w lotnictwie i poprawienia
charakterystyk samolotu poruszajacego si¢ w obszarze jego dzialania pod wspolnym tytutem:
,Badania efektu przypowierzchniowego na przykladzie ekranoplanu z wykorzystaniem
metod numerycznych”.

Cykl publikacji sktadajacych si¢ na wskazane osiggniecie naukowe zostat tak przygotowany,
aby umozliwi¢ i ulatwi¢ badanie zjawisk aerodynamicznych zachodzacych w obszarze
bezposredniego oddzialywania samolotu  wykorzystujacego zjawisko efektu
przypowierzchniowego na otoczenie. W autoreferacie przedstawiono kompleksowe podejscie
do badania zjawisk aerodynamicznych wykorzystywanych przez ekranoplany oraz
usystematyzowano klasyfikacje ekranoplanéw. Okre§lono rowniez zatozenia projektowe wraz

z kierunkami dalszych prac przy projektowaniu nowych ptatowcow w typie ekranoplanu.

Badania zostaly przeprowadzone kompleksowo przy uzyciu systemu Ansys Fluent
wykorzystywanego do badania zjawisk przeptywowych.

Zaprezentowano kompleksowe zestawienie selekcji odpowiedniego ksztattu przekroju skrzydta
w celu zmaksymalizowania osiggdéw ptatowca — zwickszenia sity nos$nej przy jednoczesnym
obnizeniu sity oporu wraz z badaniami powszechnie stosowanych w tradycyjnych samolotach
klap, slotow czy réwniez wingletow. Zbadano wptyw efektu statycznej poduszki powietrznej
pod skrzydtem czyli zwigkszenia sity nos$nej poprzez skierowanie spalin turbinowego silnika
odrzutowego w obszar dzialania skrzydta. Zasadniczym celem zaprezentowanego cyklu
publikacji jest przedstawienie wptywu wykorzystania turbinowego silnika lotniczego jako
metody zwigkszenia sity no$nej ptatowca przez wykorzystanie gazow wylotowych jako srodka
prowadzacego do zmniejszenia zuzycia paliwa platowca przy uzyskaniu tej samej sity nosne;j.
Przedstawiony w autoreferacie monotematyczny cykl publikacji przedstawiono tez w zatagczeniu
w wersji drukowanej oraz na ptycie CD w wersji pdf.

4.2 Wykaz prac stanowiacych osiagniecia naukowe



Tabela 3. Publikacje wchodzace w sktad osiagniecia naukowego

Lp. | Tytul dziela
Rojewski, A & Bartoszewicz, J: Numerical analysis of influence of the wing in ground
effect on aircraft lift coefficient and on car downforce coefficient. Journal of
1 Mechanical and Transport Engineering Vol. 69, No. 2, 2017.
DOI 10.21008/j.2449-920X.2017.69.2.06
MEiN 6 pkt.
Rojewski, A & Bartoszewicz, J: Aorfoil selection for in in ground effect creaft. Journal
of KONES Powertrain and Transport. Vol. 24, No. 4, 2017.
’ DOl 10.5604/01.3001.0010.3141.
MEiN 14 pkt.
Rojewski, A & Bartoszewicz, J: Usage of wing in ground effect to maintain lift force
with reduced fuel consumption of aircraft Uncertainty in Vehicle. Combustion
3 Engines. Vol. 169, issue 2, 2017.
DOI: 10.19206/CE-2017-228
MEiN 13 pkt.
Rojewski, A & Bartoszewicz, J: Flaps influence on wing in ground effect lift
coefficient. Journal of KONES Powertrain and Transport. Vol. 24, No. 2, 2017.
) DOI 10.5604/01.3001.0010.2937.
MEiN 14 pkt.
Rojewski, A & Bartoszewicz, J: Zjawisko efektu przypowierzchniowego w lotnictwie.
Wydawnictwo Politechniki Poznanskiej Poznan (Poland). 2018.
° ISBN 978-83-7775-503-7
MEiN 80 pkt.
Rojewski, A & Bartoszewicz, J: Numerical investigation of endplates influence on the
wing in ground effect lift force. Journal of KONES Powertrain and Transport. Vol. 24,
6 No. 2, 2017.

DOI 10.2478/kones-2019-0109.
MEiN 14 pkt.




4.3 Oméwienie celu naukowego prac i osiagnietych wynikéw wraz z omowieniem ich
ewentualnego wykorzystania
Ciagly rozwoj technologiczny oraz zapotrzebowanie zmuszaja nas do szukania coraz bardziej
efektywnych rozwiazan w dziedzinie transportu lotniczego. Na ponizszym wykresie (rys. 1) widaé, ze
od czasu wprowadzenia powszechnego transportu lotniczego na przestrzeni ostatnich 50 lat ro$nie
liczba pasazeré6w oraz masa transportowanych towarow. Z wyjatkiem okresu lat 2019-2020, gdy
globalna pandemia ograniczyta liczbe pasazeroéw, coraz bardziej realna staje si¢ wizja zattoczonego

nieba.
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Rys. 1. Liczba pasazerow w transporcie lotniczym w latach 1973-2021 [1]

W zwigzku z coraz wigkszym ruchem lotniczym spada dostepno$¢ wolnych slotow na
lotniskach catego $wiata. Budowa nowych lotnisk jest czasochtonna i wymaga miejsca.
Utrudnia to ruch lotniczy, zwigksza czas przelotu i zuzycie paliwa. Rosnace zapotrzebowanie
moze zosta¢ zaspokojone przez ekranoplany okreslane w jezyku angielskim jako: ,,WIG craft”
od stow: ,,wing in ground effect” (co nalezy ttumaczy¢ jako: efekt przypowierzchniowy). Sg to
samoloty o niecodziennym przeznaczeniu. Wykorzystuja one efekt przypowierzchniowy aby
zwigkszy¢ site no$ng catego ptatowca. Niecodzienne przeznaczenie polega na wykorzystaniu
efektu dynamicznej poduszki powietrznej w locie na niewielkich wysokosciach, gléwnie nad
akwenami takimi jak duze jeziora czy morze. Rozprawa ta skupia si¢ na opisaniu i zbadaniu
efektu przypowierzchniowego dodatniego wystepujacego w samolotach — prowadzacego do
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zwigkszenia sily nos$nej i zmniejszenia oporu. Nalezy jednak zaznaczy¢, ze istnieje rowniez
efekt przypowierzchniowy ujemny, prowadzacy do zmniejszenia sity no$nej, czyli do
zwigkszenia docisku wzgledem ziemi. Ten rodzaj efektu przypowierzchniowego jest
wyKorzystywany szczegélnie w sportach motorowych, np. F1. Z przodu oraz tytlu bolidu
umieszcza si¢ charakterystyczne ,,skrzydta” maksymalizujace docisk aerodynamiczny, co
prowadzi réwniez do zwigkszenia sity oporu.

Zwiazek Radziecki jako pierwszy postanowit wykorzysta¢ efekt przypowierzchniowy,
byty to lata 60. i 70. XX wieku. Pomystodawcg ekranoplanéw byt Rostislav Evgenievich
Alexeyev, ktory wraz z grupa specjalistow pracowal nad nowa technologia. Efekt
przypowierzchniowy mial by¢ wykorzystany gtéwnie do celow militarnych w obszarze Morza
Kaspijskiego, stad czesto ekranoplan Korabl Maket jest nazywany Kaspijskim Potworem
Morskim. Program budowy ekranoplanéw doprowadzil Alexeyeva i jego zespot do zbudowania
Kilku ptatowcow. Najwigkszy pod wzgledem dlugosci jest wspomniany Kaspijski Potwor
Morski. Btad pilota doprowadzit niestety do katastrofy po ktorej przerwano program budowy
ekranoplanow klasy Lun, czyli najwiekszych tego typu platowcéw. Skupiono sie wtedy na
budowie mniejszych jednostek. Program ekranoplandéw byt rozwijany do lat 90. XX wieku, po
rozpadzie Zwiazku Radzieckiego zaprzestano jego finansowania.

Glowny cel tej rozprawy stanowi analiza oraz zbadanie zmian jakie efekt
przypowierzchniowy wprowadza na wyznaczone w locie swobodnym charakterystyki
aerodynamiczne ptatowca i jego energochtonno$¢ z wykorzystaniem analizy numerycznej.
Analizie poddano réwniez wpltyw wspotczesnie stosowanych urzadzen zwigkszajacych site
no$ng ptatowca w odniesieniu do dziatania efektu przypowierzchniowego, przedstawiajac wady
i zalety tego zjawiska. Rozwigzania konstrukcyjne, ktore zastosowano w ekranoplanach z
wczesnych lat produkcji, mimo upltywu czasu wcigz sg bardzo zadowalajace. Wplyw efektu
przypowierzchniowego na charakterystyki samego platowca, takze na parametry takie jak
zuzycie paliwa mozna uzna¢ za pozytywny.

Wspomniany wczesniej efekt dynamicznej poduszki powietrznej wystepuje podczas
lotu postgpowego samolotu i roézni si¢ od tego wystepujacego w tzw. poduszkowcach czy
pionowzlotach (Lockheed Martin F-35 Lightning Il i Hawker Siddeley Harrier — rys. 2), gdzie
site no$ng samolot wytwarza bezposrednio z pracujacych silnikow. Tradycyjne samoloty
poruszajace si¢ na duzych wysokos$ciach, nie mogg spotyka¢ zadnych ciagltych warunkow
wplywajacych na zwigkszenie lub zmniejszenie sity nosnej. Oczywiscie istnieja zjawiska takie
jak turbulencje, dziury powietrzne czy silne wiatry ale ich efekty sg krotkotrwate a ci$nienie
statyczne pod i nad skrzydlem dazy w pewnej odleglosci do wyréwnania z ciSnieniem otoczenia.

Podczas lotu przypowierzchniowego samolot napotyka ciggly warunek zwigkszajacy cie$ninie
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pod skrzydtem jakim jest woda lub ziemia. Obecno$¢ podloza nie pozwala ci$nieniu pod

skrzydlem wyrownac¢ swej wartosci do ci$nienia otoczenia.

Rys. 2. F-35 Lightning Il i Hawker Siddeley Harrier — pionowe ladowanie [2]

Efekty prac naukowych

Efektami prac naukowych podjetych podczas rozwigzywania problemu badawczego przez
doktoranta jest opisany w jednotematycznym cyklu publikacji rozwoj teorii efektu
przypowierzchniowego i opracowanie metodyki opracowania wstgpnych projektow ptatowca co
moze pozwoli¢ na obnizenie kosztoéw projektowania takiego samolotu oraz zwigkszenie
bezpieczenstwa przez obnizenie ryzyka zwigzanego z testami fizycznymi na wczesnych etapach
projektu. Dla osiagnigcia lepszych efektow na poczatku pracy badawczej postawiono

nastepujace pytania:

1. Czy umiejscowienie silnikdw przed platem w okolicach kabiny pilota i skierowanie strumienia
gazow wylotowych z TSO wprost pod skrzydto w czasie startu samolotu doprowadzi do
zwigkszenia sity no$nej?

2. Czy skierowanie gazow wylotowych podczas lotu nad skrzydlo wptywa pozytywnie na sile
no$ng ptatowca?

3. Czy zastosowanie rozwigzan technicznych spotykanych we wspodtczesnych samolotach
pozwalaja na zwigkszenie sity nos$nej réwniez podczas lotu z wykorzystaniem efektu
przypowierzchniowego?

4. Jak ksztaltuje si¢ rozklad cisnienia w okolicach skrzydel w trakcie lotu
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przypowierzchniowego?

Powyzsze pytania pozwolily sformutowac teze, ktéra stanowi podsumowanie efektow pracy:

Skierowanie gazéw wylotowych turbinowego silnika odrzutowego pod skrzydlo samolotu

typu ekranoplan pozwala w znaczacy sposob podnie$¢ sile noSng platowca w trakcie

nabierania predko$ci startowej w celu skrocenia drogi startowej i zmniejszenia

energochlonnosci platowca.

Osiagnigciem naukowym doktoranta zrealizowanym po otrzymaniu stopnia magistra
inzyniera nauk technicznych, deklarowanym, jako oryginalny wktad przyczyniajacy si¢ do
rozwoju dyscypliny Inzynieria Lagdowa, Geodezja i Transport okreslonym z art. 197 ust. 2
Ustawy Prawo o szkolnictwie wyzszym i nauce z dnia 20 lipca 2018 r. (Dz. U. 2018 r., poz.
1668 z pozn. zm.) jest cykl publikacji jednotematycznych wyszczegdlnionych w pkt. 4.2,
zatytutowany: ,Badania efektu przypowierzchniowego na przykladzie ekranoplanu z
wykorzystaniem metod numerycznych”. Przedstawiony cykl publikacji sktada si¢ z szesciu
publikacji (5 artykutéw oraz jedna monografia), ktore zestawiono w tabeli 3 i dotyczg one:
= QOkreslenia pelnej klasyfikacji ekranoplanow jako s$rodka transportu stanowigcego

kompromis mi¢dzy transportem morskim i lotniczym;
= Okreslenia wptywu efektu przypowierzchniowego na bezpieczenstwo ludzi i towardw;

»  Okreslenia szczegdtowych charakterystyk aerodynamicznych dla ptatowca korzystajacego

z efektu przypowierzchniowego;

»  Analizy poréwnawczej ekranoplanéw i samolotéw tradycyjnych;

= Doboru odpowiedniego profilu lotniczego dla badanego problemu;

*  Analiz¢ wplywu mechanizacji skrzydet na charakterystyki platowca w obszarze dziatania
efektu przypowierzchniowego;

*  Analizy numerycznej wplywu gazéw wylotowych turbinowego silnika odrzutowego na sile
no$ng ptatowca i wplyw na jego energochtonnos¢;

»  Okreslenia metodyki badan symulacyjnych wraz z opisem tworzenia siatek numerycznych
dla problemu badawczego;

»  Okreslenie kierunkow dalszych prac nad badanym zjawiskiem;
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Osiagniete wyniki prac

Doktorant opracowatl metodyke wstepnego projektowania ekranoplanu, ktéra umozliwia ograniczenie
kosztow na wstepnych etapach projektowania przy zachowaniu jednoczesnego kompleksowego
podejscia do budowy platowca i opracowania projektu platowca bez wysokich kosztow stworzenia
modelu fizycznego.

Doktorantopracowat réwniez klasyfikacje ekranoplanow z podziatem na ich zastosowanie co w duzej
mierze przeklada sie¢ na dobdr odpowiednich rozwigzan konstrukcyjnych podczas szukania
optymalnego rozwigzania przy tworzeniu takiego samolotu. Doktorant dokonal réwniez analizy
istniejacych rozwigzan w obszarze lotnictwa i z sukcesem przeniost je na wstepny projekt ptatowca co
umozliwito okreslenie zmniejszenia energochtonnos$ci ptatowca przez zwickszenie sity nosnej a co za
tym idzie spadek zuzycia paliwa w przypadku platowca o dwodch silnikach odrzutowych dochodzacy
nawet do 5 [%] . Jest to warto$¢ odniesiona do samolotu poruszajacego si¢ w obszarze swobodnego lotu.
Nalezy pamigtaé, ze efekt przypowierzhniowy ktorego opis znajduje si¢ ponizej prowadzi do
zmniejszenia sity oporu ptatowca co rowniez przyczynia si¢ do obnizenia zuzycia paliwa prze jednostke.
Wraz z blokowaniem przeptywu miedzy skrzydlem a dolng powierzchnia profilu wzrasta wspdtczynnik
sily nos$nej. Porownanie lotu swobodnego i lotu z wykorzystaniem efektu przypowierzchniowego

przedstawiono na rysunku 3.

Vg
v: U
lot swobodny
U = predkosé indukowana wynikajgca
Ca 7 powstania sity nosnej w locie
swobodnym
o c U" = zredukowana predkosc indukowana
L Lo

wynikajgca z powstania sity nosnej
w locie przypowierzchniowym

woda/grunt
TP 7FFFFiFFiiis T FIFF 7 i P F i i s FIFF777

Rys. 3. Rozktad predkosci oraz wspotczynnikow sity nosnej [4]

Efekt przypowierzchniowy prowadzi rowniez do zmniejszenia ilo§ci powietrza przepltywajacego spod
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skrzydla nad jego gérng powierzchnie, co w rezultacie powoduje zmniejszenie strat powstatych na
skutek tworzenia sie Wirow cyrkulacyjnych za skrzydiem. Przez
oddzialywania efektu przypowierzchniowego na skrzydto samolotu dochodzi do zwiekszenia
efektywnej rozpigtosci skrzydet. Gdy w locie swobodnym wiry cyrkulacyjne powoduja spadek lub
catkowity zanik sity nos$nej na koncach skrzydet. Zmniejszenie oporu indukowanego jest nastepstwem
odsunigcia powstajacych wirdbw w kierunku koncow skrzydet podczas lotu przypowierzchniowego.
Rysunek 4 przedstawia graficznie wpltyw efektu przypowierzchniowego na zmiang rozpigtosci
efektywnej - mozna stwierdzi¢ ze jest to najwazniejszy skutek dziatania tego zjawiska. Ograniczenie
oporu indukowanego prowadzi do zwigkszenia sity nos$nej i zmniejszenia sily oporu. Jednocze$nie
zastosowanie elementow takich jak winglety, klapy czy tez sloty powinno mie¢ pozytywny wplyw na
zwigkszenie sity no$nej. W przypadku ekranoplanéw w prosty sposob mozna wykorzysta¢ rowniez
kadtub jako element wytwarzajacy sit¢ no$ng przez odpowiednie uksztaltowanie Scian bocznych, ktére

w przypadku tego platowca petnig role ploz zastepujac podwozie tradycyjnego samolotu.

[ — p—

rozpietosc efektywna
I rorpietosc efektywina (efekt przyvpowierzchniowy)

N
J

LSS S VP rry rrry,
yd ’/ / S ’.__.-'.__.-'/f

Rys. 4. Zmiana rozpigto$ci efektywnej podczas lotu przypowierzchniowego [36]

strefa niskiego cisnienia

strefa wysokiego ciSnienia

Efekt dynamicznej poduszki powietrznej do powstania wymaga lotu postgpowego.
W przypadku, w ktorym cala sita nos$na jest wytwarzana przez turbinowy silnik odrzutowy lub tez
$migta rozmieszczone dookota ptatowca/poduszkowca, takie zjawisko nazywamy efektem statycznej
poduszki powietrznej. W cyklu publikacji badaniom poddano rozwigzanie posrednie, tj. skierowanie
spalin z turbinowego silnika odrzutowego pod skrzydio samolotu podczas rozpoczgcia lotu
postgpowego w taki sposob, aby skrocic droge startowa.

Problemy jakie moze napotka¢ ekranoplan to przede wszystkim wysyokos¢ fal napotkanych na akwenie,
jednakze zaktadajac operatywnos¢ takiego Srodka transportu nad spokojnymi morzami czy tez na

rzekach gldéwny wplyw na jego wlasciwosci bedzie miata dtugosc¢ cieciwy skrzydta.
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Komputerowe metody symulacyjne
Wedlug doktoranta istnieja rézne metody rozwigzywania zlozonych zagadnien numerycznych to w
cyklu publikacji wykorzystano metod¢ objetosci skonczonych, ktéra jest metoda odpowiednig dla
badania zagadnien aerodynamicznych. Metode ta wykorzystuje w swoich solverach oprogramowanie
Ansys Fluent. Glowng zaletg metody objgtosci skonczonych jest mozliwos¢ stosowania siatek
niestrukturalnych, w ktorych istnicje mozliwos¢ stosowania elementow strukturalnych takich jak
prostokatny (rys. 5), dzigki temu lepiej mozna oddac ztozone ksztatty, takie jak np. kadtub samolotu czy

koncowka skrzydta.

0,000 0,250 0,500 {rri)
| BB |
0,125 0375

Rys. 5. Siatka niestrukturalna [30]

Oczywiscie stosowanie siatek niestrukturalnych nie jest wymogiem a mozliwoscig. Tak wigc mozna
tworzyc¢ siatki strukturalne, ktore moga zosta¢ uzyte w tej metodzie (rys. 6). Siatka strukturalna na ogét
utatwia obliczenia i ogranicza zuzycie mocy obliczeniowej komputera, dzieki czemu obliczenia szybciej
staja si¢ zbiezne ze wstgpnymi zatozeniami programu. Siatka strukturalna pozwala tworzy¢ obszary o
réznym zageszczeniu odpowiadajace naturze przeptywu ktory badamy. Istniejg jednak wigksze
ograniczenia wynikajace z budowy siatek strukturalnych — w przypadku matej gestoscei siatki nie
odwzoruje ona w prawidtowy sposob badanego elementu, co znaczaco wptywa na uzyskane wyniki.
Poréwnujac oba rodzaje siatki mozna stwierdzi¢ iz zbiezno$¢ obliczen siatki strukturalnej
w porownaniu do niestrukturalnej jest znaczaco lepsza a wyniki na ogot sa bardziej rzeczywiste lub
zblizone do rzeczywistych. Trzeba jednak pamigtaé, ze elementy o duzym pochyleniu mogg wptywac
negatywnie a nawet przeklamywaé uzyskane wyniki. W przedstawionych w dalszych rozdziatach

badaniach wykorzystywano w wickszosci siatki strukturalne majac na uwadze szybko$¢ obliczen i
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ograniczenia wynikajace ze sprzgtu komputerowego. Siatki strukturalne powstaty przy uzyciu programu
Ansys ICEM CFD, ktory jest elementem pakietu Ansys. Dla siatek niestrukturalnych uzyto generator
siatki wbudowany w program Ansys Fluent. Mimo stosowania siatek strukturalnych program Ansys

wymaga ich sztucznego przeksztatcenia w siatki niestrukturalne.
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Rys. 6. Siatka strukturalna wykorzystana do badaf symulacyjnych [30]

W niektérych badaniach symulacyjnych, moze zachodzi¢ potrzeba odwzorowania warstwy
przysciennej. Pomocnym w tym przypadku jest bezwymiarowy wspotczynnik y+ (3.1), ktory okresla
wielko$¢ pierwszego elementu znajdujacego si¢ na badanej powierzchni. Warto§¢ wspolczynnika
powinna wynosi¢ wigcej niz 100 i mniej niz 300. W przedstawionych badaniach doktadano staran, aby

osiggna¢ wartos¢ bliskag 100 (ang. dimensionless wall distance equation):

uy
+ —
Y v

Metoda objetosci skonczonych korzysta z usrednionych wartosci w danej komorce siatki czyli w
powierzchniach w siatkach dwuwymiarowych i objetosciach w siatkach trojwymiarowych, a nie z jej
wierzchotkow.

Wykorzystanie do obliczen metod numerycznych polega na iteracyjnym dochodzeniu do wyniku, dziata
to w taki sam sposob dla programéw opartych na metodach elementéw skonczonych jak i rowniez
objetosci skonczonych. Schemat na rysunku 7 opisuje takg wtasnie metode dziatania. Podczas badan w
tej rozprawie mozna zetkng¢ si¢ z dwoma solverami: bazujacym na ci$nieniu oraz bazujacym na
gestosci. Mozna wigc zadaé pytanie: czym roznig si¢ te dwa solvery? Solver wykorzystujacy ci§nienie
stosuje si¢ do obliczen przeptywow niescisliwych. Natomiast w przypadku ptynow $cisliwych lub w
przypadku duzych predkosci przeplywu wykorzystuje si¢ solver oparty na gestosci. Metody te uzyskuja
rozktad predkosci z rownan pedu. W solverach opartych na ggstosci, pole ggstosci jest wyznaczane z

rownania ciggtosci, a pole ci$nienia z rownania stanu. W solverach opartych na ci$nieniu pole ci$nienia
17



jest wyznaczane z réwnania cisnienia lub korekcyjnego rownania ci$nienia, a poprawka uzyskana ze

zmian w rownaniu pedu jest wyznaczana z rownania ciggtosci i pedu.

Aktualizacja whadciwodci

<

Rozwigzanie rownan:
ciggloscs, pedu | energii, rownoczesnie

-

Rozwigzanie réwnan turbulenc)l
| innych rownan skalarnych

NIE TA
Czy wynik jest zbieiny? e @

Rys. 7. Schemat dziatania solvera opartego na gestoéci [36]

-

Niezaleznie od tego ktory solver znajdzie zastosowanie programach opartych na metodzie elementéw
skoficzonych w obliczeniach wykorzystuje si¢ rownania Naviera—Stokesa opisujacych przeptyw gazow
scisliwych. Sa to nieliniowe czastkowe rownania rézniczkowe. Zawieraja one dwa rownania skalarne
oraz jedno wektorowe. Przy pigciu niewiadomych w warunkach czterech niezaleznych zmiennych:
wektor potozenia o trzech sktadowych (¥ lub x;) oraz czas skalarny t.

Dla gazu doskonalego réwnanie to przedstawiono w notacji tensorowej, jak i wektorowej. Do opisania
gazu doskonatego niezbedne jest wykorzystanie objetosci kontrolnej. Nalezy rowniez przyjac

ograniczajacg te objeto$¢ powierzchnie kontrolng (rys. 8).

Przeptyw

Rys. 8. Objetos¢ kontrolna [32]

Rownanie ciaglosci to réwnanie skalarne, ktore odzwierciedla roéwnanie zachowania masy dla
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poruszajacego si¢ ptynu. Forma wektorowa przyjmuje posta¢ przestawiong w rownaniu 1 a tensorowa

).

op -

21V (o) =0 1
Fri (pu)

%9 pu) =0 2
ot ox; DU T

Wyznaczona z poczatkowego czastkowego rownania rézniczkowego dla objetosci kontrolnej forma
catkowa rownania (rys. 8) wiaze zmiany masy ptynu w czasie, w objetosci kontrolnej oraz strumien

masy przeptywajacy przez powierzchni¢ kontrolng. Forma ta ma nastepujaca postac:

3~

jpde—fpﬁ’-r_idA 3
v A

Roéwnanie pedu, ktore jest przedstawieniem drugiej zasady dynamiki Newtona w odniesieniu do ruchu
gazu w postaci wektorowej. ROwnanie to zawiera tempo zmian pedu gazu oraz sile, ktora oddziatluje na

ptyn. Forma wektorowa tego rOwnania przyjmuje postac:

a —s e NN d d -
a(pu)+V-(puu+pl—T)—pf 4

gdzie:

;) — tensor lub wektor naprezen wystepujacych w gazie,
p — ci$nienie gazu,

f — przyspieszenie gazu.

Tensorowa posta¢ rownania (4) przyjmuje postac:
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o d
a(pu) + o%, (puju; + pdy; — ;) = pf; 5

Przeksztalcajac to rownanie do formy catkowej, ktora opisuje objgtos¢ kontrolng otrzymuje si¢ rownanie
pedu. W réwnaniu tym powigzane sa zmiany po czasie catkowitego pedu w objetosci kontrolnej w

odniesieniu do powierzchni i sit dziatajacych na ptyn:

Udv =—¢ (pui+, — ) -ndA fdv
—fpu = - (puu+l—T)-n +fp 6
v v

Ostatnie réwnanie opisujgce gaz $cisliwy to rownanie energii. Jest ono opisem pierwszej zasady
termodynamiki dla ruchu gazéw. Rownanie to okresla zmiany w czasie catkowitej energii ptynu, czyli
sumy energii kinetycznej wymuszonego ruchu oraz wewngtrznej energii kinetycznej lub ciepta.

Roéwnanie energii w postaci wektorowej przyjmuje postac:

a(E)+|7["(E+p> _"’+*]—f* 7
5; \P pu P puTa=pr-u
Dla formy tensorowej:

d d p

a(pE)+a—Xi[pui (E+E)—ri]-u]-+qi] = pfj - y; 8

Dla powyzszych rownan ¢ oznacza strumien ciepla, za to E jest energig wlasciwg gazu:

=l

u-
E = — 9
e+ >

Réwnanie energii w formie catkowej (9) okresla zmiane energii catkowite] w objetosci kontrolnej w

czasie. W zaleznosci od: przeptywu energii, przeptywu ciepla oraz pracy wykonanej przez ptyn.

d — p - — - 7 -
Tt pEdV = — [pu(E+—)—T'u+q]—ndA+ pf-udv 10
v
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Wyniki badan

W rezultacie powyzszych badan podjgto decyzje o skupieniu calej uwagi na profilu NACA MS. Rysunek
9 ukazuje peten przebieg charakterystyk tego profilu. Doskonale odzwierciedla on staly wzrost
wspotczynnika sity nosnej w funkcji kata natarcia dla lotu wykorzystujacego efekt
przypowierzchniowy. Rowniez wspotczynnik sity oporu ulega zmniejszeniu czemu dodatkowo
towarzyszy brak widocznego ,,przeciagniecia” przy wysokich katach natarcia czyli nagtego spadku sity
no$nej i1 wzrostu sily oporu. Sila oporu wzrasta, czemu jednocze$nie w przypadku efektu
przypowierzchniowego nie towarzyszy spadek sity nosnej. Rysunek 4.16 ukazuje zmiang doskonatosci
aerodynamicznej profilu NACA MS, poprzez obnizenie sity oporu i zwigkszenie sity nos$nej. Wzrost
doskonatosci aerodynamicznej jest niemal czterokrotny. Profil NACA MS zostal poddany dalszym
badaniom przy pomocy oprogramowania Ansys Fluent pod katem stosowania urzadzen zwigkszajacych
site nosng.
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Kat natarcia a[°]

e \\/spoOfczynnik sity nosnej dla swobodnego
Wspétczynnik sity nosnej dla lotu przypowierzchniowego
= \N/spotczynnik oporu aerodynamicznego dla lotu swobodnego

e \\/spOtczynnik oporu aerodynamicznego dla lotu przypowierzchniowego

Rys. 9. Charakterystyka aerodynamiczna - NACA M8
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Jako kolejny etap, podjeto badanie koncepcji uktadu napgdowego jakim jest skierowanie spalin z
turbinowego silnika odrzutowego pod skrzydlo podczas dziatania efektu przypowierzchniowego.
Warunki badania, tj. warunki brzegowe przyjete w badaniach symulacyjnych takie jak cisnienie,
rownania energii czy lepko$ci zaczerpni¢to z poprzednich rozdziatow. Dla badanych przypadkow
wymogiem bylo zalozenie warunkdéw na wylocie z dyszy turbinowego silnika odrzutowego. Przyjeto
warto$¢ masowego przeplywu powietrza o warto$ci jakg mozna spotka¢ na wylocie z wewnetrznego
kanatu dwuprzeptywowego silnika odrzutowego F-100-PW-229 zabudowanego m.in. w mysliwcu F-
16. Do osiagniecia warto$ci przeplywu 66 [kg/s] warunki jakie nalezato zada¢ na wylocie wynosity: 1,3
[atm] oraz temperatura 450 [K]. Symulacja zostata wykonana w przestrzeni dwuwymiarowej, dlatego
wysokos$¢ dyszy wylotowej jest podobna do tej spotykanej we wezesniej wspomnianym mysliwecu - 600
[mm].

Zalozeniem gldownym niniejszego badania byto utrzymanie sity nos$nej wytworzonej przez skrzydto dla
lotu przypowierzchniowego. Zatozono brak dodatkowych urzadzen ktére moglyby wspomagac
wytwarzanie sity nos$nej czy obnizenie oporu. Sterowaniu podlegata jedynie predkos¢ postepowa profilu

lotniczego, a badaniu podlegaly cztery modele:

lot swobodny,

— lot przypowierzchniowym,

— lot przypowierzchniowy ze strumieniem spalin pod skrzydiem,
— lot przypowierzchniowy ze strumieniem spalin nad skrzydiem.

Aby mozliwe bylo zachowanie tej samej sily nosnej dla poszczegélnych przypadkow nalezato

zmniegjsza¢ odpowiednio predkos¢ lotu. Predko$¢ wynosita:

lot swobodny - 0,4 liczby Macha, okoto 140 [m/s],
lot przypowierzchniowym - 0,373 liczby Macha, okoto 130 [m/s],

— lot przypowierzchniowy ze strumieniem spalin pod skrzydtem, 0,3 liczby Macha, okoto 104 [m/s]
— lot przypowierzchniowy ze strumieniem spalin nad skrzydtem. 0,3 liczby Macha, okoto 104 [m/s]

Powyzsze zabiegi pozwolily na utrzymanie podobnej sity nosnej. W tabeli 4 przedstawiono wartosci
sity nosnej profilu NACA M8 uzyskanych podczas badan, a w tabeli 5 sity oporu aerodynamicznego.
Opor powstaty w badaniach symulacyjnych gtéwnie pochodzi z oddziatywania strugi spalin z dyszy
wylotowej silnika odrzutowego. Z badan wynika, ze wbrew uzyskania mniejszej wartosci sity nosnej w
ktorym spaliny sg skierowane nad skrzydto generuje mniejszg site oporu aerodynamicznego. Zgodnie z
przewidywaniami dla kazdego przypadku lotu przypowierzchniowego uzyskano wyzszg warto$¢
wspotczynnika sity nos$nej niz dla lotu swobodnego. Wspoétczynnik sity nosnej i wspolczynnik oporu

aerodynamicznego pokazano w tabeli 6.



Rownanie sity ciggu (11), pozwala wyznaczy¢ ciag niezbedny do napedzenia samolotu.

K:mz'Vz_ml'Vl (11)
gdzie:
K — ciag silnika,
m — strumien masy powietrza (2 — wylot; 1 — wlot).

Przyjeto, ze 100 [%] sity ciggu turbinowego silnika odrzutowego symulowanego w badaniach jest
potrzebne do napgdzenie samolotu w warunkach lotu swobodnego. Stad obliczy¢ mozna warto$¢ ciggu

dla poszczegdlnych prob. Ciag obliczony dla poszezegdlnych prob przedstawiono w tabeli 7.

Tabela 4. Warto$¢ sity nosnej dla badanych warunkow lotu [31]

Typ lotu Wartos¢ sity
nosnej [N]

Swobodny 51 482
Przypowierzchniowy 51529
Przypowierzchniowy 39 261
(skierowanie spalin nad profil)

Przypowierzchniowy 51 609
(skierowanie spalin pod profil)
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Tabela 5. Warto$¢ sity oporu aerodynamicznego dla badanych warunkéw lotu [31]

Typ lotu Wartos¢ sity
oporu [N]

Swobodny 1197
Przypowierzchniowy 313
Przypowierzchniowy 2513
(skierowanie spalin nad profil)

Przypowierzchniowy 3518
(skierowanie spalin pod profil)

Tabela 6. Wspotczynniki sity nosnej i sity oporu aerodynamicznego [31]

Typ
lotu

Wspdtezynnik

sily nos$nej (CL)

oporu

aerodynamicznego (CD)

Swobodny 2,27 0,0528
Przypowierzchniowy 5,26 0,0317
Przypowierzchniowy 6,08 0,389
(skierowanie spalin nad profil)

Przypowierzchniowy 8,09 0,552

(skierowanie spalin pod profil)
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Tabela 7. Ciag wymagany do utrzymania sity nosnej [31]

Typ Sila ciagu [kN] Zakres ciagu [%]
lotu
Swobodny 80 100
Przypowierzchniowy 74,24 92,81
Przypowierzchniowy 59,86 74,82

(skierowanie spalin pod profil)

Rysunek 10 przedstawia wykres jednostkowego zuzycia paliwa w funkcji ciggu dla TSO spotykany w
mysliwecu F-16. Odnoszac wykres do tabeli 7, jednostkowe zuzycie paliwa wyniostoby 21,5 [mg - s™1 -
N~1] dla lotu swobodnego. Z kolei dla lotu przypowierzchniowego, jednostkowe zuzycie paliwa
konieczne do wytworzenia wymaganego ciggu wyniostoby 21 [mg-s~!-N71]. W przypadku
wspomagania wytwarzania sily no$nej zuzycie paliwa wyniostoby 20 [mg - s~1 - N1]. Jednoznacznie
stwierdzono, ze lot przypowierzchniowy ma pozytywny wplyw na jednostkowe zuzycie paliwa

ptatowca - prowadzi wigc do zmniejszenia energochtonnosci tego $rodka transportu.
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Rys. 10. Jednostkowe zuzycie paliwa w funkcji ciggu silnika F-100-PW-229 [35]
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Glowne zalozenia badanego modelu ekranoplanu to mozliwo$¢ lotu przy dziataniu efektu
przypowierzchniowego dla pelnego obcigzenia samolotu, ale rowniez lot swobodny np. podczas
przemieszczenia si¢ miedzy akwenami. Model ten oparto (w celu uproszczenia) czg$CiOwo na
wymiarach ukazanego we wczesniejszych rozdziatach ekranoplanu A-90 Orlyonok. Tak jak w
przypadku A-90 miataby by¢ to hybryda. Jednak zaktada si¢, ze w zwigzku z rozwojem technologii
platowiec ten ma mozliwos$¢ osiagniecia lepszych parametrow.
Ponizej przedstawiono podstawowe wymiary ekranoplanow:
A-90:

— dhlugosc: 58,1 [m],

— rozpietos¢: 31,5 [m],

— wysokos¢: 16,3 [m],

— powierzchnia no$na skrzydet: 304 [m?].

Model koncepcyjny:

— dhlugosc: 54,7 [m],

— rozpigtos¢: 31 [m],

— wysokos¢: 10,3 [m],

— wysokos¢ i szerokos¢ kadtuba: 4,5 [m] 19 [m],

— powierzchnia no$na skrzydet: 180 [m?].
Na rysunku 11. przedstawiono model badanego ekranoplanu. Mniejsza powierzchnia no$na
spowodowana jest odmiennym uktadem skrzydta — hybryda skrzydla prostego i1 skosnego
w celu zmniejszenia oporu aerodynamicznego przy duzych predkosciach. Jednoczes$nie zaktada si¢
mozliwos¢ wykorzystania kadluba jako powierzchni nosnej lub jako poduszkowca przy pomocy
skierowanych pod kadtub spalin z TSO z zastosowaniem klapy blokujacej wypltyw powietrza za
kadtubem. Kadtub ptatowca ma by¢ wyjatkowo szeroki jak na samolot. Porownujac ptatowiec do
Airbusa A380, ktorego kadlub w najszerszym miejscu ma $rednice 7,15 [m] -

w koncepcyjnym modelu ma to by¢ 9 [m]. Stabilno$¢ w locie ma zapewnié wysoki statecznik w ksztalcie

litery ,, T oraz ptyty na koncach skrzydet.
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Rys. 11. Koncepcyjny model ekranoplanu
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Rysunek 12. model ptatowca wraz z gondola silnika (wymiary silnika Trent 1000) zabudowanego blisko
dziobu ptatowca pod katem 15 [°] w dot, w kierunku krawedzi natarcia ptata. Takie umiejscowienie
silnika pozwala na skierowanie spalin pod skrzydto dla niskich predkosci postgpowych, jednoczesnie
umozliwiajac przeplywa spalin TSO nad skrzydtem w przypadku wyzszych predkosci. Takie
zastosowanie silnikow wida¢ na nastgpnym rysunku 13. gdzie zobrazowano przeptyw spalin. W gornej
czgsci rysunku dla predkosci 0,09 Macha, co wynosi w przyblizeniu 30 [m/s]. Dolna cz¢$¢ rysunku
przedstawia przeplyw spalin dla wyzszych predkosci 0,41 Macha, okoto 140 [m/s]. Inne warunki
przyjete dla symulacji to strumien masy spalin na wylocie z silnika 300 [kg/s]. Pozostale warunki

przyjete dla badan symulacyjnych zostaly przyjete na podstawie warunkow z poprzednich rozdziatow.

Rys. 12. Umiejscowienia silnika przed skrzydtem ekranoplanu

Rys. 13. Rozktad strugi gazéw wylotowych TSO dla predkosci 30 oraz 140 [m/s]

Tabela 8 oraz Tabela 9 to zestawienie wynikow badan ekranoplanu w warunkach lotu
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przypowierzchniowego dla dwoch predkosci: 30 1 140 [m/s]. W tabelach poréwnano przypadki lotu bez
oraz z Wwspomaganiem wytwarzania sity nosnej przez turbinowy silnik odrzutowy.
W przypadku lotu swobodnego dzigki dziataniu wspomagania sitg no$na udato sie zwiekszy¢ o niemalze
30 [%]. Zgodnie z oczekiwaniami takie uzycie TSO bedzie miato pozytywny wplyw na wytwarzang site
no$ng nawet w przypadku tradycyjnego skrzydta. Co ciekawe mimo wzrostu predkosci i sity nosnej dla
przypadkéw z tabeli 9 uzyskano spadek sity oporu aerodynamicznego — jest to spowodowane
odmiennym przeplywem gazéw wylotowych TSO co wida¢ na rysunku 10. Taki przeptyw odpowiada
za wzrost sity oporu — pomiar sity jest realizowany na powierzchni ptatowca.

W przypadku wynikéw z tabeli 9 interesujacym jest brak wzrostu sity no$nej, widoczny jest tylko wzrost
sily oporu aerodynamicznego. Spaliny ktére wylatuja z silnika sa kierowane nad skrzydlo, z powodu
duzego naporu powietrza i w tym przypadku nie powoduja zmian natury przeptywu. W przypadku
duzych predkosci przelotowych struga spalin bedzie podazata w statlym. Prowadzi to do wniosku, ze
zastosowanie odpowiedniego kata pochylenia silnika czy tez jego gondoli moze wyeliminowac potrzebe
stosowania mechanizacji kata pochylenia tych elementow.

Tabela 8. Wyniki pomiardéw sity nosnej

dla lotu przypowierzchniowego — skrzydto tradycyjne

Lot przypowierzchniowy Sita oporu Sita nosna [kN]
(predkos¢ [m/s]) aerodynamicznego[kN]
Skrzydto tradycyjne (30) 148,51 67,08
Skrzydto tradycyjne wspomagane TSO 146,83 85,89
(30)
Roéznica [%] 0,28

29



Tabela 9. Wyniki pomiardéw sity nosnej

dla lotu przypowierzchniowego — skrzydto tradycyjne

Lot przypowierzchniowy Sita oporu Sita nosna [kN]
(predkos¢ [m/s]) aerodynamicznego[kN]
Skrzydto tradycyjne (140) 43,68 1325,14
Skrzydto tradycyjne wspomagane TSO 45,74 1325,74
(140)
Roznica [%] 0,00045

Tabela 10 oraz tabela 11 ukazuja wyniki badan symulacyjnych dla lotu przypowierzchniowego z
zastosowaniem wingletow. W tabelach ujgto réznice migdzy lotem z i bez wspomagania wytwarzania
sily ciggu oraz poréwnanie w stosunku do wynikow z tabel 8 oraz 9. Skrzydto z wingletami dla
predkosci przelotowych réwnych 30 [m/s] wytwarza okoto 23 [%] wiecej sily nosnej dla przypadku
braku wspomagania wytwarzania sity nosnej i okoto 20 [%] dla lotu ze wspomaganiem. R6znica w
wytwarzanej sile nosnej miedzy przypadkami z Tabeli 10 wynosi okoto 25 [%]. Minimalnie zostala
zwigkszona sita oporu aerodynamicznego, co moze by¢ spowodowane zwigkszeniem powierzchni
czotowej przez zastosowanie wingletow. Jednocze$nie nalezy zwroci¢ uwage na fakt, iz wzrost ten jest
na tyle nieistotny Zze moze zosta¢ pominiety w trakcie budowy platowca.

W przypadku wynikow z tabeli 11 doszto do minimalnego spadku sity oporu dynamicznego — w tym
przypadku o wiele wigkszy udziat w tworzeniu tej sity ma opdr indukowany. Winglety sa stosowane
gtdwnie po to, aby ograniczy¢ opor indukowany co w tym przypadku poskutkowalo minimalng réznica
na korzys¢ ich zastosowania. Jednoczesnie z tego samego powodu nie dochodzi do utraty cisnienia pod
skrzydtem co doprowadzito do wzrostu wytwarzanej sity nosnej o 4,6(%] w stosunku do
niezauwazalnego wzrostu 0,045[%] w przypadku skrzydta tradycyjnego. Rowniez dla wynikow badan
z tabeli 11 waznym aspektem jest wzrost sity no$nej w stosunku do tradycyjnych skrzydet dla tych
samych parametrow lotu. Glownym wnioskiem tych badan jest stwierdzenie stusznosci stosowania
mechanizméw wspomagajacych wytwarzanie sity nosnej takich jak kierownice spalin pod dolng
powierzchnie ptata, ale rowniez stosowanie elementow takich jak winglety, ktore ograniczajg niechciane

zjawiska fizyczne na powierzchniach skrzydet.
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Tabela 10. Wyniki pomiaréw sily nosnej

dla lotu przypowierzchniowego — skrzydto z wingletami

Lot przypowierzchniowy Sita oporu Sita no$na Wzrost [%]
(predkos¢ [m/s]) aerodynamicznego[kN] [KN] wzgledem
tradycyjnego
skrzydta
Skrzydto z wingletami (30) 150,02 82,78 23
Skrzydto z wingletami 148,92 103,34 20
wspomagane TSO (30)
Roéznica [%] 25

Tabela 11. Wyniki pomiardéw sily nosnej

dla lotu przypowierzchniowego — skrzydto z wingletami

Lot przypowierzchniowy Sita oporu Sita no$na Wzrost [%] wzglgdem
(predkos¢ [m/s]) aerodynamicznego [KN] tradycyjnego skrzydta
[kN]
Skrzydto z wingletami (140) 43,19 1663,00 25
Skrzydto z wingletami 46,43 1739,96 31
wspomagane TSO (140)
Roéznica [%] 4,6

Tabele 12 oraz 13 to poréwnanie badan lotu przypowierzchniowego z badaniami lotu swobodnego dla
konstrukcji skrzydta z wingletami. W tabelach tych ujeto poréwnanie majace na celu ukazac¢ jak duzy
spadek sity nosnej zachodzi na skrzydle podczas lotu swobodnego
w stosunku do lotu przypowierzchniowego. Dla niskiej predkosci przelotowej moze dojs¢ az do 90
procentowego spadku wytwarzanej sity no$nej spowodowanego niestabilnym przeptywem powietrza
wokot ptata. W przypadku lotu z duza predkoscia przelotowa charakterystyki ptata ulegaja poprawie,
co nadal prowadzi do 35-45 procentowego spadku wytwarzanej sity no$nej. Badanie to potwierdzito

jedynie stuszno$¢ proby zaprojektowania ekranoplanu jako ptatowca bezpiecznego i ekonomicznego.
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Tabela 12. Wyniki pomiaréw sily nosnej

dla lotu swobodnego — skrzydto z wingletami

Lot swobodny Sita oporu Sita no$na Spadek sity nosnej
(predkos¢ [m/s]) aerodynamicznego [KN] w stosunku do lotu
[KN] przypowierzchniowego
[%]
Skrzydto z wingletami (30) 149,96 75,26 90
Skrzydto z wingletami 149,01 90,15 85
wspomagane TSO (30)

Tabela 13. Wyniki pomiardw sity nosnej

dla lotu swobodnego — skrzydto z wingletami

Lot swobodny Sita oporu Sita no$na Spadek sity nosnej
(predkos¢ [m/s]) aerodynamicznego [kN] w stosunku do lotu
[KN] przypowierzchniowego
[%]
Skrzydto z wingletami (140) 30,27 1064,77 44
Skrzydto z wingletami 34,16 1064,56 37
wspomagane TSO (140)

Rysunek 11. przedstawia rozktad ci$nien dla tradycyjnego skrzydia dla niskich predkosci
przelotowych (30 [m/s]). W dolnej czgéci rynku mozna zauwazy¢ znaczny wzrost ci$nienia pod
centralng czeScig skrzydta, biegnacy od dotu czyli kadtuba, az do konca skrzydta — spowodowane
skierowaniem spalin z TSO pod skrzydlo. Jednoczesnie widoczny jest obszar niskiego ci$nienia
spowodowany przyspieszeniem strugi powietrza na dolnej czeSci krawedzi sptywu oraz jej

wyhamowaniem na gornej (prawa strona rysunku).
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Rys. 14. Porownanie rozktadu cisnienia pod i nad skrzydtem dla lotu przypowierzchniowego (30 [m/s]): bez
spalin z TSO — gorna czg$¢ rysunku; wylot TSO skierowany pod skrzydto - dolna czg$¢ rysunku
Rysunek 15. przedstawia rozktad ci$nienia dla takich samych warunkéw jak w powyzszym przypadku
umieszczonym na rysunku 14. W rysunku 15. przedstawiono wyniki badan dla skrzydta zakonczonego
wingletami. Poréwnujac rozktady ci$nien skrzydta bez wingletow z tymi ponizej mozna od razu
zauwazy¢ roéznice w postaci braku obszarow niskiego ci$nienia na koncéwkach skrzydet. To wiasnie
dziatanie wingletow pozwala na znaczny wzrost sity nosnej w przypadku lotu przypowierzchniowego.
W przypadku zastosowania skierowania spalin TSO mozna (dolna czg¢$¢ rysunku, z widocznym
rozktadem linii przeplywu spalin z TSO) zauwazy¢ wyrazny wzrost ci$nienia pod skrzydlem oraz
spadek nad nim — wbrew pozorom roéwniez spadek cisnienia nad skrzydtem jest waznym aspektem
wytwarzania sity nosnej. Im wyzszy spadek ci$nienia na gornej powierzchni skrzydla i im wyzszy

wzrost ci$nienia na dolnej powierzchni tym wicksza rdznica ci§nien a wigc i wicksza sita nosna.
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Rys. 15. Poréwnanie rozktadu ci$nienia pod i nad skrzydtem dla lotu przypowierzchniowego z wingletami (30 [m/s]): bez spalin z TSO —

goma czes¢ rysunku; wylot TSO skierowany pod skrzydto - dolna cze$¢ rysunku
Rysunek 16. przedstawia rozktad ci$nienia dla lotu z duzg predkoscia, tj. 140 [m/s]. Dla dolnej czesci
mozna zauwazy¢ niewielki rozrost strefy najwyzszego cisnienia. Jednak w stosunku do poprzednich
rysunkow z tego rozdzialu mozna wyr6zni¢ duzy obszar niskiego ci$nienia na gérnej powierzchni plata,
ale tez o wiele wigkszy obszar bardzo niskiego ci$nienia na koncu skrzydet (ciemnoniebieski kolor).
Jest on spowodowany wirami powietrza wytwarzanymi przez zjawisko tworzenia si¢ oporu

indukowanego.
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Rys. 16. Porownanie rozktadu ci$nienia pod i nad skrzydtem dla lotu przypowierzchniowego (140 [m/s]): bez spalin z TSO — gorna czes¢

rysunku; wylot TSO skierowany pod skrzydto - dolna czg$¢ rysunku

Rysunek 17. przedstawia rozktad ci$nienia dla skrzydta z zastosowaniem wingletow przy predkosci
przelotowej 140 [m/s]. Dzigki wingletom, tak jak w poprzednim przypadku, mozna zauwazy¢ brak
obszaru niskiego ci$nienia na koncu skrzydet. Za to obszary wysokiego cisnienia pod skrzydlem i
niskiego nad skrzydtem biegng od kadtuba po sam koniec skrzydta co ma przelozenie na wysokos¢
wytworzonej silty nosnej. Na dolnej czesci rysunku mozna zauwazy¢ rozktad strugi spalin biegnacy od
wylotu silnika. Z powodu strugi powietrza naptywajacej z duzg sitg na silnik i skrzydto, strumien spalin
zostaje zepchniety nad skrzydlo, gdzie przys$piesza przeptywajaca struge powietrza, co przez
zwigkszenie réznicy miedzy obszarami niskiego i wysokiego ci$nienia moze powodowaé réwniez

wzrost sity no$nej wytwarzanej przez skrzydto.
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Rys. 17. Poréwnanie rozktadu ci$nienia pod i nad skrzydtem dla lotu przypowierzchniowego z wingletami (140 [m/s]): bez spalin z TSO —
goma czes¢ rysunku; wylot TSO skierowany pod skrzydto - dolna cze$¢ rysunku

Rysunek 18. i rysunek 19. przedstawiaja rozktad linii przebiegu strug powietrza wokot skrzydta. W
przypadku uzycia wingletow mozna zauwazy¢, ze linie biegngce od dolnej powierzchni plata w kierunku
gornej, zgodnie z przewidywaniami, zostaja odsunigte od konca skrzydta (linie przebiegu nie ,,skrecajg”
wprost na gorng powierzchnie ptata) a ich intensywno$¢ zostaje zmniejszona. Prowadzi to do

zwigkszenia efektywnej rozpigtosci skrzydta, zmniejszenia sily oporu indukowanego oraz wzrostu

wytwarzanej sity no$ne;j.
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Rys. 18. Rozktad wirdw powietrza

dla badanych przypadkow przy V = 30 [m/s], od gory:
A) Lot przypowierzchniowy
B) Lot przypowierzchniowy wspomagany przez spaliny z TSO
C) Lot przypowierzchniowy z wingletami
D) Lot przypowierzchniowy z wingletami wspomagany przez spaliny z TSO
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Rys. 19. Rozktad wirdw powietrza
dla badanych przypadkow przy V = 30 [m/s], od gory::
A) Lot przypowierzchniowy
B) Lot przypowierzchniowy wspomagany przez spaliny z TSO
C) Lot przypowierzchniowy z wingletami
D) Lot przypowierzchniowy z wingletami wspomagany przez spaliny z TSO
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5. Synteza osiggnietych rezultatow prac i mozliwosci ich wykorzystania

Whioski ogodlne

Rozwigzanie problemu podjetego podczas realizacji pracy nad cyklem publikacji pozwolito potwierdzi¢
tez¢ postawiong przy rozpoczeciu badan i realizacji celu czyli wskazanie , ze skierowanie gazow
wylotowych turbinowego silnika odrzutowego pod skrzydto samolotu typu ekranoplan pozwala w
znaczacy sposob podnie$¢ sile no$na platowca w trakcie nabierania predkosci startowej, w celu
skrdcenia drogi startowej i zmniejszenia energochtonnosci ptatowca.

Przez analizg konstrukcji budowanych w przesztosci ekranoplanow oraz wspotczesnych rozwigzan
mozliwe okazato si¢ stworzenie koncepcji ptatowca o podwyzszonych wlasciwosciach generowania sity
nos$nej. Wnioski wyciagniete podczas realizacji pracy pozwalaja stwierdzi¢, ze lot przypowierzchniowy
wplywa pozytywnie na bezpieczenstwo lotu. Zwigkszenie bezpieczenstwa mozna rozumie¢ dwojako:
jako zwigkszenie bezpieczenstwa ludzi podrézujacych
w ekranoplanie, ale rOwniez przez zmniejszenie ruchu na lotniskach i w przestrzeni powietrznej.
Ekranoplan to uniwersalny $rodek transportu, ktory w przeciwienstwie do tradycyjnych samolotow nie
wymaga stosowania paséw startowych a wigc pozwala na dotarcie czy tez uzytkowanie w obszarach
niedostepnych dla innych $rodkow transportu. Ekranoplan moze zosta¢ uzyty rdwniez w miejscach
katastrof czy w obszarach dotknigtych skutkami klesk zywiolowych, a nawet na $rodku morza. W
zastosowaniu morskim pozwolityby na ograniczenie korzystania ze $migtowcow ratunkowych i
pozwalatyby na wyciaganie ludzi bezposrednio z wody na poktad, unikajac tym samym korzystania z
uprzezy ratowniczych. Obecnie samoloty sa najbezpieczniejszym $rodkiem transportu, ale w przypadku
awarii dochodzi do katastrof, ktore przynosza wiele ofiar $miertelnych. Ekranoplany jako ptatowce
latajace na niskich wysokosciach mozna w razie awarii zatrzymac praktycznie w kazdej chwili na
powierzchni, np. morza. Z kolei wlasnie niska wysokos$¢ lotu moze okaza¢ si¢ odpowiednia dla ludzi
bojacych sie¢ lata¢ tradycyjnymi samolotami. Moze to doprowadzi¢ do zwigkszenia dostepnosSci
szybkiego transportu na catym $wiecie.

Ekranoplan jest wigc kompromisem migdzy transportem lotniczym i morskim. Maksymalna masa
startowa pozwala zastgpi¢ samoloty typu cargo i odcigzy¢ powolny transport morski.

Zauwazono roOwniez zagrozenia zwigzane z korzystaniem z tych ptatowcoéw. Mata wysokos¢ lotu mimo,
ze jest zaletg stanowi rOwniez problem ze wzgledu na potrzebe zabezpieczenia konstrukcji jak i silnikow

na wypadek kolizji z ptactwem czy oddzialywania stonej wody.
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Whnioski szczegotowe

Badania symulacyjne w programie Ansys Fluent potwierdzity zatozenia koncepcyjnego samolotu jako
zdolnego do lotu z takim samym obcigzeniem jak samolot A-90, na ktérym model koncepcyjny byt
wzorowany — czyli 140 000 [kg]. Wyniki odzwierciedlajg wigc warunki rzeczywiste jakie wystepowaty
dla lotéw A-90 2z podobng predkosciag. Badania wykazaty pozytywny wplyw efektu
przypowierzchniowego niemal na wszystkie charakterystyki ptatowca. Badania na podstawie ktorych
dobierano profil lotniczy do zastosowania w koncepcyjnym modelu platowca potwierdzily juz na
wstepnym etapie, ze efekt przypowierzchniowy zachodzi dla wszystkich profili lotniczych na wysokosci
lotu nieprzekraczajacej jednej dlugosci cigciwy badanego skrzydta.

Podczas badan stwierdzono, ze podczas oddzialywania na skrzydlo efektu przypowierzchniowego nie
dochodzi do zjawiska przeciagniecia profilu, co znaczaco zwicksza bezpieczenstwo zatogi i
podrézujacych.

Stwierdzono zjawisko zwigkszenia sily oporu aerodynamicznego, jednakze rozwigzania zapozyczone ze
wspotczesnych samolotéw pozwalaja na ograniczenie tego zjawiska.

Nalezy rowniez zwrocic uwage na fakt, ze efekt przypowierzchniowy moze pojawic¢ si¢
w konwencjonalnym samolocie lub szybowcu podczas podejscia do ladowania, gdy jednostka zbliza si¢
do pasa. Dlatego pilot musi unika¢ niskich katow natarcia, poniewaz niektére z
badanych profili wykazuja dziatanie negatywnego efektu przypowierzchniowy co prowadzi do spadku
sily no$nej. To z kolei moze doprowadzi¢ do katastrofy. Z kolei zbyt szybkie podejscie do ladowania
dla samolotow o nisko potozonych skrzydtach moze prowadzi¢ do ,,odepchnigcia” samolotu od pasa
startowego przez nagle zwigkszenie sity nosne;j.

Stwierdzono, ze zastosowanie klap pozwala na zwigkszenie silty nosnej poprzez zwigkszenie zjawiska
statycznej poduszki powietrznej. Jak w przypadku tradycyjnego samolotu, zaklada si¢ mozliwosc¢
sterowania wychyleniem klap w zaleznos$ci od wymagane;j sity nos$nej. Dzieki uzyciu klap stwierdzono
nawet trzykrotny wzrost wspotczynnika sity nosnej dla lotu przypowierzchniowego. Ze wzgledu na
wzrost sily oporu aerodynamicznego podczas korzystania
z klap zaleca si¢ stosowanie rozwigzan aktywnych, takich jak: odsysanie warstwy przysciennej lub
mechanizacji w postaci slotow.

Dodatkowa mechanizacja skrzydet, taka jak sloty, pozwala na zwigkszenie sity no$nej oraz zmniejszenie
sity oporu dla wysokich katow natarcia, wymaganych niekiedy podczas startu ptatowca, gdy czas
kontaktu z wodg powinien by¢ jak najkrotszy z powodu powstawania oporu hydrodynamicznego na
styku wody i kadtuba.

Stwierdzono pozytywny wptywa na zuzycia paliwa przypadajacego na lkg masy tadunku czy tez 1
pasazera podczas wykorzystania efektu przypowierzchniowego. Wraz z wspomaganiem wytwarzania

sity no$nej przez skierowanie spalin z turbinowego silnika odrzutowego pod skrzydto stwierdzono
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znaczacy spadek energochtonno$ci ptatowca oraz mozliwo$¢ utrzymania wysokiej sity no$nej w
wigkszej rozpigtosci faz lotu niz w przypadku braku takiego wspomagania.
Wada tego typu jednostki moze by¢ ladowanie lub start przy wysokim stanie morze, dlatego

prawdopodobne zastosowanie powinno odbywac¢ si¢ na spokojnych wodach.

Whioski utylitarne i perspektywiczne

W przypadku konwencjonalnych samolotow moze nadej$¢ dzien w ktorym niebo i lotniska beda
zattoczone w tak duzym stopniu, iz niemozliwe bedzie dopuszczenie wszystkich samolotow czy tez
pasazerow do lotu.

Dzieki uzyciu ekranoplanéw mozna zwigkszy¢ bezpieczenstwo lotow w dwoch aspektach: odcigzenie
lotnisk i obstugi oraz stosowanie skuteczniejszych procedur awaryjnych w przypadku awarii platowca
(ladowanie z niskiej wysokosci).

Wprowadzenie lotéw ekranoplanami na wigksze odleglosci moze wzbudzi¢ konkurencje na wielu
rynkach: morskim, kolejowym i lotniczym. Ekranoplany skrocityby czas podrézy morskich oraz
predkos¢ i ilos¢ dowozonych pasazerow i towaréw w stosunku do transportu kolejowego i lotniczego.
Analiza numeryczna pozwala ograniczy¢ czas pracy, ktory w tradycyjnych warunkach pomiaru w tunelu
aerodynamicznym lub w warunkach rzeczywistych uleglby znacznemu wydtluzeniu. Pozwala to
zaoszczedzi¢ czas 1 pienigdze podczas ewentualnych prac projektowych.

Prace nad ekranoplanami moga zmusi¢ najwigkszych konkurentow na rynku lotniczym do stworzenia
zupelie nowych technologii i rozwiazan w dziedzinie budowy ukladéow napedowych statkow

powietrznych.

Kierunki dalszych prac

Przy zalozeniu wykorzystania mozliwie jak najwiekszej liczby systemdéw wspomagajacych wytwarzanie
sily nosnej oraz elementdow ograniczajacych opory: aerodynamiczne i hydrodynamiczne mozna
stworzy¢ ptatowiec bedacy ekologiczng jednostka o niskim zuzyciu paliwa. Jednocze$nie wspolczesna
technika i nowoczesne lekkie materialy oraz pokrycia mogg i powinny wspomagaé rozwoj takiego
ptatowca w celu obnizenia wplywu takiego samolotu na srodowisko przy jednoczesnym zwigkszaniu
poziomu bezpieczenstwa.

Niegdy$ problem stanowily systemy sterowania, ktore wspomagaly pilotow jak i same systemy
hydrauliczne. Obecnie stosowane systemy flight-by-wire oraz szybko$¢, z jaka pracuja obecne
komputery moze w skuteczny sposob pomagaé pilotom. Dlatego nalezy zastosowaé najnowsze
osiggniecia techniki ktore wymagaja najpierw badan pod katem wykorzystania ich w ekranoplanach.
Najwickszg wada, nie tylko ekranoplanow, ale rowniez samolotow rejsowych jest hatas oraz emisja

szkodliwych zwiazkéw przez turbinowe silniki odrzutowe. Na niskich wysoko$ciach hatas emitowany
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przez TSO moze generowaé problemy, poniewaz nie rozprasza si¢ w takim stopniu jak na duzych
wysokosciach. Moze to wplywaé na komfort, nie tylko podrézujacych, ale wszelkich jednostek
znajdujacych si¢ w poblizu. Nalezy zbada¢ mozliwosci wykonania dodatkowych zabezpieczen
akustycznych, mogacych wyeliminowaé przynajmniej czg¢$ciowo ten problem. W aspekcie emisji
zwigzkow szkodliwych nalezy podja¢ wspolprace z firmami zajmujacymi si¢ obecnie zeroemisyjnymi

silnikami lotniczymi Omoéwienie pozostatych osiggnie¢ naukowo — badawczych

6. Rozwdj naukowy

Doktorant po ukonczeniu studidow rozpoczal nauke w Studium Doktoranckim Wydziatu Maszyn
Roboczych i Transportu w trakcie ktorej jego aktywno$¢ naukowa pozwolita na autorstwo lub
wspotautorstwo w 21 publikacjach w dziedzinie nauk inzynieryjno-technicznych, dyscyplina Inzynieria
Ladowa, Geodezja i Transport, o tacznej liczbie 213 punktow MEiN.

W zestawieniu ponizej zaprezentowano z sposob syntetyczny zrealizowane projekty zwiazane z praca
statutowa Instytutu Energetyki Cieplnej. Zestawienie wykonano w sposdb chronologiczny realizacji
poszczeg6lnych prac badawczo-rozwojowych. W opisie zawarto numer wewngtrzny projektu, tytut

projektu okres realizacji oraz funkcje¢ pelniong w trakcie realizacji pracy.

1. 05/56/DSMK/5013 — DSMK 2017 Analiza numeryczna wptywy efektu przypowierzchniowego
na wspotczynnik sity nosnej platowca w stacjonarnych i niestacjonarnych warunkach
przeptywu, gléwny wykonawca.

2. 05/56/DSMK5056 — DSMK 2018 Zagadnienia przeptywu ciepta i masy w urzadzeniach

energetycznych, wykonawca.
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Udzial doktoranta w cyklu ww. publikacji:

1.

Rojewski, A & Bartoszewicz, J. Numerical analysis of influence of the wing in ground effect
on aircraft lift coefficient and on car downforce coefficient.

Praca wspoétautorska, doktorant jest pomystodawca problemu badawczego, redakcji
artykutu oraz wykonawcg Rys.3-5 wraz z przeprowadzeniem symulacji przeptywowych w
programie Ansys Fleunt interpretacj¢ wynikow oraz tlumaczenia na jezyk angielski oraz jest
autorem wnioskow z uzyskanych prac naukowo - badawczych.

Jarostaw Bartoszewicz wykonal korekte jezykowa artykulu i sprawdzenia poprawnosci

obliczen.

Rojewski, A & Bartoszewicz, J. Aorfoil selection for in in ground effect creaft.

Praca wspoétautorska, doktorant jest pomystodawca problemu badawczego, redakcji
artykutu oraz wykonawcg Rys.1-5 wraz z przeprowadzeniem symulacji przeptywowych w
programie Ansys Fleunt interpretacj¢ wynikow oraz thumaczenia na jezyk angielski oraz jest
autorem wnioskow z uzyskanych prac naukowo — badawczych.

Jarostaw Bartoszewicz wykonal korekte jezykowa artykulu i sprawdzenia poprawnosci

obliczen.

Rojewski, A & Bartoszewicz, J. Usage of wing in ground effect to maintain lift force with
reduced fuel consumption of aircraft.

Praca wspotautorska, doktorant jest pomystodawca problemu badawczego, redakcji
artykutu oraz wykonawca Rys.2-7 wraz z przeprowadzeniem symulacji przeplywowych w
programie Ansys Fleunt interpretacj¢ wynikow oraz thumaczenia na jezyk angielski oraz jest
autorem wnioskow z uzyskanych prac naukowo — badawczych.

Jarostaw Bartoszewicz wykonat korekte jezykowg artykulu i sprawdzenia poprawnosci
obliczen.

Rojewski, A & Bartoszewicz, J. Flaps influence on wing in ground effect lift coefficient. Praca
wspoétautorska, doktorant jest pomystodawca problemu badawczego, redakcji artykutu
oraz wykonawcg Rys.2-7 wraz z przeprowadzeniem symulacji przeptywowych w programie
Ansys Fleunt interpretacj¢ wynikéw oraz tlumaczenia na jezyk angielski oraz jest autorem
wnioskoéw z uzyskanych prac naukowo — badawczych.

Jarostaw Bartoszewicz wykonat korekte jezykowg artykutlu i sprawdzenia poprawnosci
obliczen.

Rojewski, A & Bartoszewicz, J: Zjawisko efektu przypowierzchniowego w lotnictwie.

Praca wspotautorska, doktorant jest pomystodawcg problemu badawczego, redakcji

monografii oraz wykonawca: Rys. 2.4, Rys. 4.1, Rys. 4.2 oraz Rys. 5.11-5.24 wraz z
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badaniami symulacyjnymi w programie Ansys Fluent oraz jest autorem wnioskow
uzyskanych z prac naukowo badawczych nad problemem.

Jarostaw Bartoszewicz wykonal korekte jezykowa monografii, sprawdzit poprawnos¢
obliczen oraz byt odpowiedzialny za nadzor merytoryczny.

Rojewski, A & Bartoszewicz, J: Numerical investigation of endplates influence on the wing

in ground effect lift force.

Praca wspoétautorska, doktorant jest pomystodawca problemu badawczego, redakcji
artykutu oraz wykonawcg Rys.l1 oraz Rys.3-6 wraz z przeprowadzeniem symulacji
przeptywowych w programie Ansys Fleunt interpretacje wynikow oraz ttumaczenia na jezyk
angielski oraz jest autorem wnioskow z uzyskanych prac naukowo — badawczych.

Jarostaw Bartoszewicz wykonat korekte jezykowg artykulu i sprawdzenia poprawnosSci

obliczen.
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7. Opis publikacji stanowigcych osiagnigcia naukowe

1. Numerical analysis of influence of the wing in ground effect on aircraft lift coefficient and on car

downforce coefficient. http://jmte.put.poznan.pl/index.php/jmte/article/view/10/3

W pracy przedstawiono mechanizm powstawania efektu przypowierzchniowego, przedstawiono
takze wptyw efektu przypowierzchniowego na site¢ no$na samolotu jak i rowniez wplyw na site
docisku w samochodzie wyScigowym. Przedstawiono sposob tworzenia siatki numerycznej oraz
warunki symulacji. Wyznaczono wspotczynnik sity nosnej dla dodatnich katow natarcia oraz dla
ujemnych katéw natarcia. W artykule szczegblowo opisano takze charakterystyke
wspotczynnikow sity nos$nej i oporu w funkcji kata natarcia.

2. Aorfoil selection for in in ground effect creaft. https://kones.eu/ep/2017/vol24/no4/265-
270 J O KONES_2017 NO._4,_ VOL. 24, ISSN1231-4005_ROJEWSKI.pdf

Artykut przedstawia schemat dziatania podczas wyboru plata, ktory generuje najwickszy
wspotczynnik sity nosnej przy mozliwie najmniejszym wspotczynniku oporu, gdy wytwarza sile
no$ng w obszarze dziatania efektu przypowierzchniowego. Efekt przypowierzchniowy wystepuje
w bezposredniej bliskosci ziemi, w artykule przedstawiono opis mechanizmu powstawania efektu
skrzydta w ziemi na przykladach z branzy motoryzacyjnej i lotniczej. W artykule przedstawiono
réowniez symulacj¢ skrzydta w warunkach efektu przypowierzchniowego w programie Ansys
Fluent dla wszystkich przypadkoéw z warunkami zbieznos$ci przedstawionej analizy. W artykule
zawarto wyniki analizy numerycznej dziesieciu platow w trzech r6znych dodatnich katach natarcia
skrzydta w locie naziemnym; dziesie¢ profili w locie swobodnym przy tych samych katach
natarcia, oraz w locie przypowierzchniowym. Wyniki zawieraja wspotczynniki sity nosnej i oporu
z prezentacjg ptata NACA MS jako wybodr autora dla skrzydta w locie przypowierzchniowym z
pelnymi wynikami symulacji dla katow natarcia od — 5° do 15°, wraz z charakterystyka profilu.
W artykule przedstawiono fizyke przeciggniecia skrzydta pod wpltywem efektu
przypowierzchniowego oraz opisano, dlaczego przeciagniecie w locie z efektem
przypowierzchniowym wystepuje tylko przy wzroscie wspotczynnika oporu bez spadku
wspotczynnika sity nosnej. Przedstawiono $rodki bezpieczenstwa podczas ladowania statku
powietrznego ze skrzydtem pod wptywem efektu gruntu.

3. Usage of wing in ground effect to maintain lift force with reduced fuel consumption of aircraft
Uncertainty in Vehicle.

https://www.combustion-engines.eu/pdf-116784-

46009?filename=Usage%200f%20wing%20in%20ground.pdf

Gléwnym celem artykutu bylo wskazanie przyczyn zmniejszonego zuzycia paliwa w silniku

odrzutowym samolotu podczas gdy statek powietrzny znajduje si¢ pod wptywem oddziatywania


http://jmte.put.poznan.pl/index.php/jmte/article/view/10/3
https://kones.eu/ep/2017/vol24/no4/265-270_J_O_KONES_2017_NO._4,_VOL._24,_ISSN1231-4005_ROJEWSKI.pdf
https://kones.eu/ep/2017/vol24/no4/265-270_J_O_KONES_2017_NO._4,_VOL._24,_ISSN1231-4005_ROJEWSKI.pdf
https://www.combustion-engines.eu/pdf-116784-46009?filename=Usage%20of%20wing%20in%20ground.pdf
https://www.combustion-engines.eu/pdf-116784-46009?filename=Usage%20of%20wing%20in%20ground.pdf

efektu przypowierzchniowego. W pracy przedstawiono opis skrzydta w kontekscie efektu
przypowierzchniowego wraz z analiza numeryczng profilu NACA M8 w trzech réznych
warunkach lotu. Analize¢ numeryczng przeprowadzono w programie Ansys Fluent 17.2. W pracy
przedstawiono wyniki symulacji opisujacych wptyw efektu przypowierzchniowego na profil
NACA M8 w dwoch przypadkach wykorzystania gazéw spalinowych z silnika odrzutowego,
pierwszy przy skierowaniu strumienia spalin na gérng powierzchnie ptata i drugi przy skierowaniu
strumienia spalin pod dolng powierzchni¢ ptata. Wyniki pozwalaja okresli¢ charakterystyki ptata
NACA M8 dla badanych przypadkow, ktorymi sg wspotczynnik sity nosnej oraz wspotczynnik
oporu powietrza. Okres$lono spadek zuzycia paliwa przez silnik odrzutowy, gdy sita no$na
wytwarzana jest w obszarze dzialania efektu przypowierzchniowego. W artykule wykazano, ze
podczas korzystania efektu przypowierzchniowego energochtonnos¢ statku powietrznego spada w
stosunku do lotu swobodnego.

4. Flaps influence on wing in ground effect lift coefficient.

https://kones.eu/ep/2017/vol24/n02/211-216_J O_KONES_2017_NO. 2, VOL. 24, ISSN1231-

4005_ROJEWSKI.pdf

Glownym celem artykutu bylo zbadanie wptywu zastosowania klap na site nosng wytwarzana
przez skrzydto samolotu, ktory operuje w obszarze dziatania efektu przypowierzchniowego wraz
z wyznaczeniem sily nosnej oraz zmian wspotczynnikow oporu powietrza. Efekt
przypowierzchniowy wystepuje w bezposredniej bliskosci ziemi i prowadzi do zwigkszenia
wspotczynnika sity no$nej w poréwnaniu do lotu w strumieniu swobodnym, a takze zmniejszenie
wspotczynnika oporu. EKranoplany moga by¢ alternatyws dla tradycyjnych samolotow, ale takze
dla transportu morskiego. W artykule przedstawiono opis mechanizmu powstawania efektu
przypowierzchniowego wraz z wyjasnieniem wspotczynnika wysokosci, przedstawiono takze
analize eksperymentalng wspolczynnika sity no$nej w odniesieniu do wspotczynnika wysokosci.
Poréwnano lot przypowierzchniowy i lot swobodny. Stosowanie klap zwigkszaja efektywnosé
skrzydta w efekcie przypowierzchniowym poprzez wzrost wspotczynnika sity nosnej, co prowadzi
réwniez do wzrostu wspoétczynnika oporu. Klapy zapewniajg wzrost ci$nienia bezwzglednego pod
ptatem oraz umozliwiajg wolniejszy lot bez zmiany sity nosnej lub skrdcenie startu samolotu bez
ryzyka przeciggnigcia. W artykule przedstawiono takze warunki 1 wyniki symulacji
oprogramowania Ansys Fluent dla ptata NACA MS dla katow natarcia rdéwnych: 0°, 6°, 10° dla
trzech r6znych przypadkow: lotu w strumieniu swobodnym, skrzydla w locie

przypowierzchniowym bez klap oraz skrzydta w locie przypowierzchniowym z klapami.

5. Zjawisko efektu przypowierzchniowego w lotnictwie.


https://kones.eu/ep/2017/vol24/no2/211-216_J_O_KONES_2017_NO._2,_VOL._24,_ISSN1231-4005_ROJEWSKI.pdf
https://kones.eu/ep/2017/vol24/no2/211-216_J_O_KONES_2017_NO._2,_VOL._24,_ISSN1231-4005_ROJEWSKI.pdf

Monografia dotyczy opisu zjawiska aerodynamicznego jakim jest efekt przypowierzchniowy w
transporcie lotniczym, wykorzystywany podczas lotu samolotow nazywanych ekranoplanami lub
GEV (ang. Ground Effect Vehicle). Zjawisko to pozwala na zwigkszenie sity nosnej wytwarzanej
przez skrzydta, jak rowniez na zmniejszenie sity oporu aecrodynamicznego powstajacego podczas
lotu.

Inspiracja autoréw do analizy samego zjawiska oraz zbadania wplywu poszczegolnych elementow
dodatkowych platowca na efekt przypowierzchniowy byly przede wszystkim zwigkszenie
bezpieczenstwa podrozujacych, ale takze poprawienie aspektow ekonomicznych ptatowcow.
Porownano w niej wilasciwosci ekranoplanéw odnoszac je do konstrukcji konwencjonalnych
samolotow spotykanych w lotnictwie cywilnym, oraz wskazano istotne roznice i cechy budowy
ekranoplanow charakterystyczne tylko dla tego $rodka transportu.

Stosujac analiz¢ numeryczna, zbadano zjawiska przeplywowe wokot plata znajdujacego sie w
obszarze dziatania efektu przypowierzchniowego, dokonano dobrano profil lotniczy odpowiedni dla
stworzonego przez autoréw koncepcyjnego modelu ptatowca. Zbadano skutki wykorzystania szeroko
pojetej mechanizacji skrzydta na zwigkszenie dziatania efektu przypowierzchniowego.

Na podstawie badan symulacyjnych okreslono wptyw wykorzystania spalin turbinowego silnika
odrzutowego na skrocenie drogi startowej ekranoplanu oraz zwickszenie bezpieczenstwa podczas
lotu i ladowania. Wykazano pozytywny wptyw tego zabiegu na jednostkowe zuzycie paliwa przez
turbinowy silnik lotniczy pracujgcy w uktadzie napgdowym ekranoplanu.

Zaproponowano koncepcje ptatowca, w ktorej wykorzystano efekt przypowierzchniowy podczas
lotu. Okreslono zatozenia projektowe oraz kierunki dalszych prac zwigzanych z przysztoscia

ekranoplanow.

6. Numerical investigation of endplates influence on the wing in ground effect lift force.
https://kones.eu/ep/2019/vol26/n04/205-210 JO_KONES 2019 NO. 4 VOL. 26 ISSN_1321-
4005 _ROJEWSKI.pdf

W artykule przedstawiono poréwnanie wielkosci efektu przypowierzchniowego skrzydta dla
glownych charakterystycznyk koncepcyjnego modelu skrzydta ekranoplanu z ptytami na koncach
skrzydet i bez nich, zwanych takze wingletami w samolotach rejsowych. W opisano efekt
przypowierzchniowy i ekranoplan, ktoéry operuje na matych wysokosciach, mniejszych niz
dtugos¢ cieciwy skrzydta, przewaznie nad zbiornikiem wodnym. Stwierdzono, ze samolot musi
lecie¢ na odpowiedniej wysokosci, przy mniejszej odlegtosci pomigdzy dolng powierzchnia plata
a podtozem, wzrasta ci$nienie statyczne, co prowadzi do wzrostu sity nosnej. Gtéwng zaleta efektu
przypowierzchniowego w zwyktych samolotach jest znacznie wyzszy stosunek sily nosnej do

oporu, zjawisko to rowniez zapewnia zmniejszenie jednostkowego zuzycia paliwa przez samolot
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1 umozliwia latanie z cigzszym ladunkiem dzigki wigkszej sile nos$nej. Charakterystyki
wystepujace w artykule wyznaczono na podstawie symulacji przeprowadzonych w programie
Ansys Fluent. Wyniki uzyskane dla skrzydta z plytami na koncach skrzydet w analizie
numerycznej wskazuja na stuszno$¢ zastosowania takiego rozwigzania. Ptyty na koncach skrzydet
zapewniaja zwickszenie efektu przypowierzchniowego poprzez zmniejszenie oporu
indukowanego przez odsuni¢cie na zewnatrz skrzydta wir6w powietrza powstajacych na koncach
skrzydet z koncowek skrzydel, ktore powstaja w wyniku réznicy ci$nien nad i pod skrzydtem.
Podobnie jak winglety w zwyklych samolotach, ptyty na koncowkach skrzydet prowadza do

oszczednos¢ paliwa.

(podpis wnioskodawcy)
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NUMERICAL ANALYSIS OF INFLUENCE OF THE WING
IN GROUND EFFECT ON AIRCRAFT LIFT COEFFICIENT
AND ON CAR DOWNFORCE COEFFICIENT

The paper presents the mechanism of the wing in ground effect formation, also shows the
structure of wing in ground craft, and race car, which uses wing in ground effect. Results of
numerical analysis are as expected, which means, the lift coefficient is higher for positive angles
of attack, and lower for negative angles of attack. The paper details also characteristics of lift
and drag coefficients in the angle of attack function. The numerical research was conduct in
Ansys Fluent 15.0 academic license.

Keywords: airfoil, aircraft, wing in ground effect, numerical analysis

1. INTRODUCTION

The most common application of airfoil is aircraft construction. Regular aircraft
fly at high altitude, but there is an experimental [Moore, Wilson, Peters 2002]
prove that shows positive influence of ground proximity to airfoils lift coefficient
on positive angles of attack, also when airfoil in nearby ground with a negative an-
gle of attacks the downforce is increasing too. Wing in ground effect could be use-
ful to build fast on-water crafts, which can fly like regular aircraft, but only in
proximity of ground or water. Wing in ground crafts could take more cargo than
a traditional plane. Wing in ground effect is also useful for F1, where front wing
generates high downforce, so WIG effect increased downforce, but also the safety
of all drivers in F1.

The mechanism of wing in ground formation is simple, and it is based on reduc-
ing space between aircraft and ground. First, WIG effect leads to increase pressure
on the lower surface of the airfoil, what causes the rise of lift coefficient higher
than in the case of wing in free air stream. Secondly, vortices created by differ-
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ential pressure above upper and lower surfaces in case of WIG effect moves aside
of wing tips, what decreases resistance and induced drag, also increases effective
aspect ratio.

EFFECTIVE SPAN
- IN GROUND EFFECT -

SPANWISE CIRCULATION
(E)

Fig. 1. Influence of WIG effect on vertices formation [ Yun, Bliault, Doo 2010]

Wing in ground crafts are mostly seaplanes, so the canopy in its construction is
similar to a boat, wings are producing more lift force in wing in ground effect than
in free air stream flight. Thanks to the construction of WIG craft there is no need to
use traditional runway. The most common construction of WIG craft is shown in
Fig. 2. below Table 1. presents a comparison of biggest WIG craft (Caspian Sea
Monster — 1966), biggest cargo airplane An-225, well-known Boeing 747-400F,
and cargo version of Airbus A380F, which is biggest passenger airplane.

Fig. 2. The biggest WIG craft ever built, Caspian Sea Monster [3]
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Table 1. Comparison of technical parameters of traditional airplanes and WIG craft

Aircraft Caspian Sea Boeing Airbus Antonov
Monster 747-400F A380F An-225
Length [m] 92 70,6 72,72 84
Wing span [m] 37,6 64,4 79,75 88,4
Wing area [m?] 662,5 560 845 905
Max. Takeoff weight [kg] 544000 396890 590000 640000
Empty mass [kg] 240000 178,800 252200 285000
Max. payload [kg] 130000 112630 149800 253820
Operating speed [km/h] 430 978 945 800
Engines 10 x Dobrynin 4 x 4 x 6 x ZMKB
VD-7 PW4062 GP7277 D-18
Total thrust [kN] 1275,3 1128 1360 1377

In automotive, wing in ground effect mostly is used in race cars, such as F1 or
Indy Car. In 1970s Lotus 79b was the first car which uses wing in ground effect,
what gave the Lotus Team world championship. The biggest influence on the car
downforce in wing in ground effect, has the height of car suspension. Smaller
height gives higher downforce, what is shown in Fig. 3.

0 et
—— >
0.8 Lo :H:,_.,.,;'_.'.;.;,.. e
/ rear wing
-1.0 |
; e side pod .
€L 185 |
front
-20 |- 4 wing
25 e i
vertically shiding skirts
-3.0

0 10 20 30 40 50
skirt gap (h), mm

Fig. 3. Dependency of lift coefficient and height of car suspension [Katz, 2006]
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For the positive influence of wing in ground effect for planes, what means in-
creasing of lift force, there is a specific coefficient (1) # [Rozhdestvensky 2000],
which is the ratio of the height of fly and chord length. For best results, this coeffi-
cient value should be near 0.1 [Moore, Wilson, Peters 2002].

=t m
c

where:
h — height of flight or car suspension,
¢ — airfoil chord length.

2. CONDITIONS OF NUMERICAL ANALYSIS

The parameters of mesh designed for numerical analysis of wing in ground ef-
fect on NACA 0015 airfoil profile with chord length equal to 0.0625 m are as fol-
lows:

— element sizing on airfoil surface is equal to 0,0005 m

— for wing in ground effect, sizing of elements on ground (surface below air-
foil) is equal to 0,0005 m

— the maximum size of the element for whole domain is equal to 0,002 m

— to correct imitate the boundary layer on airfoil surface there were used infla-
tion condition with 8 layers and with a growth rate equal to 1.2, inflation is pointed
in Fig. 4 with mesh for wing in ground effect case.

Fig. 4. View of mesh created in Ansys Mesher [Rojewski 2015]
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Simulation conditions for all cases:
— solver set as density-based,
pressure value set as 1 atm what is equal to 101325 Pa,

— energy equation set on,

— turbulence model set as k-epsilon, and it contains two equations in it, first
the turbulent kinetic energy k, and second dissipation rate equation,

— gas property set as ideal-gas,

— for every case edges of domain sets as far-field condition, with one excep-
tion for surface below airfoil in wing in ground effect cases, where ground condi-
tion was set as moving wall, with the speed of movement of air stream velocity,

— standard initialization for semicircle at the left side of the domain,

— air stream velocity set as 35.056 m/s, in Ansys Fluent set as Mach number
equal to 0.0101.

3. RESULTS OF NUMERICAL ANALYSIS

Ansys Fluent software as result of calculations can plot graphs of lift and drag
coefficients, but also can print values of lift force and drag force in Newtons [N],
with the second path it is necessary to use equation (2) for lift/drag coefficient,
which is derived the equation of Jukowski:

L
C, = PRz (2)
LRA
2
where:

L — lift force [N] or D — drag force,

C, —lift coefficient or Cp — drag coefficient,

p — fluid density (for air on the sea height 1,225 kg/m?),

S — wing area [m?] or for drag force calculation — surface of airfoil projection on
plane perpendicular to air stream direction [m?],

V — velocity of body relative to air flow [m/s].

Negative angles of attack as expected provide to increase of downforce, unfortu-
nately also to increase of drag force. It is worth to notice that after exceed —8 © an-
gle of attack and lower, lift coefficient remains still when drag coefficient is still
growing. It should explain why spoilers in automotive should not exceed
under —8 © angle of attack, it would raise fuel consumption without positive effect.

Positive angles of attack provide to increase of lift coefficient. The biggest in-
crease was reached for 13 © angle of attack and it is rise by over 116%. Drag coef-
ficient is raised by almost 3 times, but thanks to wing in ground effect there is no
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stall. For 5 © angle of attack rise of drag is almost unnoticeable, so it is possible to
determine the most efficient angle of attack for WIG effect, to connect all positive
aspects of this phenomenon. Results of simulations are shown in Table 2, also the
characteristics of lift coefficient and drag coefficient are shown in Fig. 6.

Table 2. Results of numerical analysis [Rojewski 2015]

Lift coeffi-

Lift coeffi-

Drag coeffi-

Drag coeffi-

Anogle cient (free | cient (WIG Chf nee cient (free cient (WIG Ch? nee
[’] stream) effect) [%] stream) effect) [%]

-13 -0,7 -1,3 87,01 0,58 0,9 55,26

-12 0,83 -1,31 58,33 0,57 0,83 44,71

-11 -0,78 -1,32 68,21 0,5 0,8 61,29

-10 0,82 -1,33 61,29 0,46 0,76 64,38

-9 -0,76 -1,32 73,01 0,39 0,74 89,94

-8 -0,71 -1,28 82 0,34 0,72 111,24

-7 0,64 -1,35 110,08 0,32 0,73 127,45

-6 -0,58 -1,24 113,88 0,3 0,68 123,64

-5 -0,52 -1,07 106,16 0,32 0,66 104,99

—4 -0,4 -0,89 122,91 0,32 0,63 95,73

-3 -0,29 -0,7 140,66 0,25 0,6 138,54

-2 -0,2 -0,55 173,7 0,34 0,56 63,66

-1 -0,1 -0,32 220,8 0,35 0,51 4532

Lift coeffi- | Lift coeffi- Drag coeffi- | Drag coeffi-

Anogle cient (free | cient (WIG Ch? nee cie%lt (free cier%t (WIG Chf nee
’] stream) effect) %] stream) effect) (7]

0 0 -0,15 0 0,35 0,44 2736

1 0,1 0,09 14,16 0,35 0,39 12,32

2 0,2 0,28 41,17 0,34 0,36 6,56

3 0,29 0,45 54,51 0,25 0,34 35,49

4 0,4 0,61 52,08 0,32 0,32 0

5 0,52 0,75 45,85 0,32 0,33 1,83

6 0,58 0,85 47,33 0,3 0,34 12,8

7 0,64 0,95 47,95 0,32 04 23,92

8 0,71 1,03 45,79 0,34 0,5 47,57

9 0,76 1,1 44,15 0,39 0,77 99,88

10 0,82 1,19 43,76 0,46 1,13 14583

11 0,78 1,3 66,21 0,5 1,33 167,37

12 0,83 1,41 69,9 0,57 1,47 156,45

13 0,7 1,51 116,52 0,58 1,59 173,14
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The reason of drag coefficient rise can be aerodynamic trace produced by airfoil
in wing in ground effect flight, because of the higher speed of air above the airfoil,
than in free stream flight (Fig. 5), also rise of drag force can be caused by higher
static pressure under airfoil.

Fig. 5. Distribution of air stream velocity for angle of attack equal to 12 °, from the top for
free air stream flight, and below for wing in ground effect [Rojewski 2015]
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Fig. 6. Characteristics of lift and drag coefficients in function of angle of attack
for NACA 0015 airfoil
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4. CONCLUSION

Based on results of calculation from numerical analysis of NACA 0015 in two
cases, first free air stream flight and second wing in ground effect flight, as ex-
pected there is a rise of lift force, but also down force, depends on the angle of at-
tack, and probably it depends on airfoil profile. For a low angle of attacks can be
noticed that below —8 ° lift coefficient is almost constant, opposite to high angles of
attack. Positive angles of attack mostly create higher lift force, but for positive an-
gles of attack near the value of 0 °, lift force decreases due to the shape of the canal
which creates airfoil and ground, it seems to look like a convergent-divergent noz-
zle. Of course for another shape of airfoil values would be different. Aircraft
should avoid negative angles of attack near ground because it could provide to
a sudden loss of lift force and next to crash. Results of drag force for negative an-
gles of attack explains why in an F1 front wing of the car is not simple airfoil, but
many airfoils in other angles relative to each other, it could solve the problem of
drag increase, also should produce more downforce.
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ANALIZA NUMERYCZNA WPLYWU EFEKTU PRZYPOWIERZCHNIOWEGO
NA SILE NOSNA SAMOLOTU I SILE DOCISKU POJAZDU DROGOWEGO

Streszczenie

W artykule przedstawiono zjawisko efektu przypowierzchniowego i powdd jego po-
wstawania. W pracy ujgto rowniez opis konstrukcji samolotu korzystajacego z efektu przy-
powierzchniowego jak i samochodu wyscigowego. Wyniki analizy numerycznej, tak jak
przypuszczano, ukazaly dzialanie efektu przypowierzchniowego zwigkszajacego wspol-
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czynnik sity nosnej dla katéw natarcia wigkszych od zera stopni oraz dziatanie odwrotne
dla ujemnych katow natarcia. Praca zawiera rowniez charakterystyki przebiegu wspotczyn-
nika sily nosnej I sity oporu w funkcji kata natarcia dla badanego profilu. Analiza nume-
ryczna zostala przeprowadzona w programie Ansys Fluent 15.0 academic license.

Stowa kluczowe: profil lotniczy, samolot, efekt przypowierzchniowy, analiza nume-
ryczna
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Abstract

The main purpose of this article was to select airfoil, which generates the biggest lift coefficient, with possibly
smallest drag coefficient when the airfoil flies in the wing in ground effect. Wing in ground effect occurs in the direct
proximity of ground, the article presents wing in ground effect creation mechanism description with automotive and
aerospace examples.

The article shows also wing in ground conditions of Ansys Fluent software simulation for all cases with conditions
of analysis convergence. The article contains results of the numerical analysis for ten airfoils in three different
positive angles of attack in the wing in ground flight, ten airfoils for free stream flight in the same angles of attack as
in wing in ground effect, results contains lift and drag coefficients with NACA M8 airfoil presentation as authors
choice for wing in ground effect crafts airfoil with full simulation results for angles of attack from —5° to 15°, with
profile characteristics.

The article shows physics of stall in the wing in ground effect, and a description why stall in WIG effect flight
occurs only with drag coefficient rise without lift coefficient drop, and safety measures for aircraft landing with wing
in ground effect influence.

Keywords: transport, ekranoplan, numerical analysis, wing in ground effect, airfoil
1. Introduction

Wing in the ground craft is special kind of aircrafts which flies in direct proximity of a ground,
more often over the water. WIG craft is called ekranoplans from the Russian language. Russia it is
where the history of ekranoplans starts, WIG craft can land on water, or on the conventional
runaway, also ekranoplans can take more cargo on board or more passengers which mean that
energy consumption of this aircraft per passenger is smaller than a traditional airplane. It is known
that WIG effect generates more lift force when airfoil with positive angles of attack is near the
ground, but it is also known that with negative angles of attack with WIG effect influence airfoil
generates higher downforce, this phenomenon is widely used in Formula 1.

WIG effect phenomenon is simple. The first aircraft needs to fly at adequate altitude, with
a smaller distance between lower airfoil surface and ground static pressure rises, leading to rising
of lift force. When an airfoil is near the ground it also forces vortices on the wing tips to move
aside, what reduces induced drag and rises effective wing span (Fig. 1). There is a dependency,
determine by K.V. Rozhdestvensky [2] which is the height of flight to chord length ratio, called
height coefficient (1). The second factor is the angle of attack, with positive angles of attack, the
higher angle produces higher lift force until stall.

}7: ’ (1)

o | =

where: & — height coefficient, ¢ — chord length, / — flight altitude.
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Fig. 1. Mechanism of WIG effect creation
2. Ansys Fluent simulations

All simulation were prosecuted in Ansys Fluent 17.2 academic research. Simulation conditions
for all cases:

— solver set as density-based because velocity in this simulation is set above 0.3 of Mach
number, above this value, there is need to consider flow as compressible,

— speed set as 0.35 of Mach number,

— pressure value set as 1 [atm] (101325 [Pa]),

— energy equation set on,

— turbulence model set as k-epsilon, and it contains two equations in it, first the turbulent kinetic
energy k, and second dissipation rate equation,

— gas property set as ideal-gas, because the air in density based solver does not work with
constant air density,

— edges of domain sets as pressure far-field condition, with exceptions, for surface below airfoil
in the wing in ground effect, where the ground condition was set as moving wall, with the
speed of movement of air stream velocity, standard initialization for pressure far-field,

— altitude above ground set as 0.1 of wing chord length.

In every simulation as the main condition of results, convergence is recognized by stabilization
of lift and drag coefficients in numerical analysis. Fig. 2. When lift coefficient and drag coefficient
remains still, as in Fig. 2, numerical analysis is succeeded.

3. WIG craft airfoil selection

To choose best airfoil geometry for the wing in ground effect craft, authors choose 10 different
airfoils to compare. With ICEM CFD mesh and numerical analysis in Ansys Fluent 17.2 authors
select airfoil with best values of lift coefficient, and also highest aerodynamic efficiency. To
compare airfoils authors takes values of lift and drag coefficient for every airfoil for three different
angles of attack: 0[°], 6[°], 10[°]. The values of lift coefficient are present in Tab. 1 for free stream
flight and Tab. 2 for WIG effect flight, in Tab. 3 and 4 presents drag force coefficient for free
stream flight and WIG effect flight.

As expected for WIG effect flight lift and drag coefficients are lower, what makes aerodynamic
efficiency higher for almost every airfoil. Best results are obtained for NACA M8 (Fig. 3) airfoil,
for free stream flight its aecrodynamic efficiency is equal to 5.15, but for WIG flight it is equal to
16.56, it means that aircraft on 1 [km] altitude can fly without engines 16.56 [km] until it touches
the ground. Full results of simulations for NACA M8 are presents in Tab. 5.

266
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Iteration=

Fig. 2. Convergence of drag and lift coefficient [4]

Tab. 1. Comparison of lift coefficient for free stream flight [3]

o [°] NACA | NACA | NACA | NACA | NACA | NACA CHEN CP 100 | Selig Selig
0015 2412 M18 11H9 M22 M8 050 gn | S1091 | S1210
0 0.00 0.23 0.19 0.20 0.29 0.53 0.40 0.45 0.60 0.97
6 0.61 0.87 0.83 0.81 0.93 1.16 1.00 1.19 1.21 1.60
10 0.97 1.22 1.20 1.17 1.28 1.52 1.34 1.49 1.53 1.91
Tab. 2. Comparison of lift coefficient for WIG effect flight [3]
o [°] NACA | NACA | NACA | NACA | NACA | NACA CHEN CP 100 | Selig Selig
0015 2412 M18 11H9 M22 M8 050 gn | S1091 | S1210
0 -0.66 | —0.07 0.02 0.26 0.52 0.76 0.53 0.45 0.83 1.04
6 0.84 1.23 1.24 1.26 1.39 1.60 1.45 1.48 1.52 1.77
10 1.44 1.64 1.63 1.57 1.52 1.91 1.43 1.79 1.79 2.06
Tab. 3. Comparison of drag coefficient for free stream flight [3]
o [°] NACA | NACA | NACA | NACA | NACA | NACA CHEN CP 100 | Selig Selig
0015 2412 MI18 11H9 M22 M8 050 gn | S1091 | S1210
0 0.07 0.09 0.09 0.11 0.16 0.13 0.06 0.24 0.21 0.23
6 0.14 0.19 0.17 0.17 0.20 0.23 0.18 0.29 0.29 0.39
10 0.21 0.26 0.24 0.24 0.29 0.30 0.26 0.37 0.36 0.47
Tab. 4. Comparison of drag coefficient for WIG effect flight [3]
o [°] NACA | NACA | NACA | NACA | NACA | NACA CHEN CP 100 | Selig Selig
0015 2412 M18 11H9 M22 M8 050 gn | S1091 | S1210
0 0.12 0.10 0.10 0.09 0.09 0.09 0.08 0.22 0.10 0.08
6 0.09 0.10 0.09 0.09 0.10 0.10 0.10 0.11 0.10 0.11
10 0.12 0.14 0.13 0.18 0.40 0.15 0.48 0.14 0.17 0.15
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Fig. 3. NACA M8 airfoil

Tab. 5. Lift and drag coefficient values for NACA M8 profile [3]

Angle of | Free stream flight WIG flight lift Free stream flight | WIG flight drag
attack o [°] lift coefficient coefficient drag coefficient coefficient
-5 —0.02 -0.36 0.13 0.31
-4 0.09 -0.21 0.12 0.25
-3 0.2 0 0.11 0.19
-2 0.31 0.25 0.10 0.14
-1 0.42 0.51 0.11 0.11
0 0.53 0.76 0.13 0.09
1 0.64 0.97 0.15 0.08
2 0.75 1.13 0.16 0.08
3 0.86 1.26 0.17 0.08
4 0.96 1.39 0.19 0.08
5 1.06 1.49 0.21 0.09
6 1.16 1.6 0.23 0.10
7 1.25 1.69 0.24 0.11
8 1.35 1.78 0.26 0.12
9 1.44 1.85 0.28 0.13
10 1.52 1.91 0.30 0.15
11 1.6 1.98 0.33 0.16
12 1.66 1.98 0.34 0.22
13 1.72 2.03 0.36 0.25
14 1.75 2 0.38 0.40
15 1.7 2.06 0.39 0.45

The characteristics of NACA M8 airfoil are presents in Fig. 4. In WIG effect flight there is no
stall in traditional meaning. When the angle of attack is too high, there is no loss of lift force, but
an only sudden increase of drag coefficient, what makes WIG effect craft safer than traditional
aircraft. With almost every positive angle of attack, the drag coefficient is smaller than for
a traditional flight, what means that WIG effect craft can fly with the same speed as normal
aircraft with smaller specific fuel consumption rate.

Figure 5 presents distribution of air stream velocity for NACA 0015 airfoil simulation. Fig. 5
shows why there is an increase of drag coefficient after cross maximum angle of attack. The reason
for this phenomenon is aerodynamic trace produced by airfoil in the wing in ground effect flight,
because of the higher speed of air above the airfoil than in free stream flight also rise of drag force
can be caused by higher static pressure under airfoil, what also provides to maintain lift force.

4. Conclusion

With obtained results, there is a chance to use it in WIG effect craft concept model to study
WIG effect in aerospace. NACA MBS is promising as a WIG effect craft airfoil. WIG craft in the
past were military planes, but now we can use it as a form of cargo or people transport, which
could be cheaper and safer than traditional aircraft. WIG craft does not need a regular airport,
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Fig. 4. Characteristics of NACA M8 profile [3]

Fig. 5. Distribution of air stream velocity [m/s] for angle of attack equal to 12 [°], from the top of free air stream
flight, and below for wing in ground effect [4]

it can land and start from the water. The disadvantage of WIG craft is that it cannot fly above
water when waves are too high. WIG effect with a negative angle of attack produces downforce so
it is important to avoid negative angle of attack in WIG effect influence because it provides to
sudden lift force loss.
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Usage of wing in ground effect to maintain lift force with reduced
fuel consumption of aircraft

The main purpose of this article was to point out causes of reduced fuel consumption in aircraft jet engine when aircraft is in ground
effect influence. Wing in ground effect occurs in the direct proximity of ground. The paper presents wing in ground effect description,
with the numerical analysis of NACA M8 airfoil in three different conditions of flight. Numerical analysis was conduct in Ansys Fluent
17.2 software. The paper shows results of simulations which describes wing in ground effect influence on NACA M8 airfoil with two
cases of jet engine exhaust gasses usage, first with exhaust gasses stream turns on upper airfoil surface, and second with exhaust gasses
stream turns under lower airfoil surface. Results allow to define characteristics of NACA M8 airfoil in the influence of wing in ground
effect which are lift coefficient, drag coefficient, drop of fuel consumption usage by the jet engine when lift force remains still in the wing
in ground effect. The paper shows that in the wing in ground effect aircraft energy usage for flight in ground effect is smaller than for

free air flight.

Key words: ekranoplan, numerical analysis, fuel consumption, jet engine, energy consumption

1. Introduction

When regular aircrafts fly at high altitude, there is a
special kind which flies in the proximity of a ground. This
kind of aircrafts is called “ekranoplan” and thanks to the
wing in ground effect it makes great increase of aircraft lift
force with reference to traditional aircrafts. WIG effect
works in two ways, with positive angles of attack it makes
lift force bigger in the proximity of ground, and for nega-
tive angles of attack, it makes greater downforce. Thus,
WIG effect can be used in aeronautics, but also in automo-
tive. The first ekranoplan was built by Rostislav Evge-
nievich Alexeyev in 1966, but in F1 WIG effect is present
since 1979, where car front wing works in ground effect all
the time.

WIG effect formation is simple, the most important fac-
tor is to reduce space between aircraft and ground. WIG
effect provides to increase static pressure below the airfoil,
what leads to the rise of lift force. Also, vortices made by
higher pressure below and lower pressure above airfoil in
WIG effect moves aside of wing tips, what provides to
decrease of resistance and induced drag, also increases
effective aspect ratio, what is shown in Fig. 1.

IN GROUND EFFECT

Ik =3
SPANWISE CIRCULATION
(b)

Fig. 1. Mechanism of WIG effect creation [1]

As it was written before, the most important factor, next
to the angle of attack, is the height of flight. K.V. Rozh-
destvensky [2] determines height coefficient for WIG
crafts, this coefficient is the ratio of the height of flight
above the sea level and length of airfoil chord. Moore N.
[3], in his article about WIG effect wing geometry investi-

gate that best value of height coefficient for WIG flight is
0,1; equation (1) shows height coefficient dependency:
h
c

h= (1)

where: h — height coefficient; h — height of flight; ¢ —
length of airfoil chord.

2. WIG effect airfoil geometry

The most important part of every aircraft are wings,
wing in WIG effect should provide high lift force and low
drag force, but when aircraft operates in ground proximity
airfoil should maximize static pressure under the wing. To
choose right airfoil there was done series of numerical sim-
ulations for 10 different airfoils geometries [4]. The highest
values of lift force were obtained for NACA MS airfoil.
Drag force for this profile was not the lowest one but the
ratio of lift coefficient and drag coefficient which defines
aerodynamic efficiency is biggest from investigated airfoils.
For an optimal angle of attack (6°), when aerodynamic
efficiency has the biggest value in WIG effect its value is
equal to 16.56. It means that aircraft on 1 km altitude can
fly without engines 16.56 km until it touches the ground.
To compare regular flight and WIG effect flight, the same
airfoil in free stream flight has aerodynamic efficiency
equal to 5.15, so it is three times less. Influence of WIG
effect is shown in Fig. 2 and in Table 1.

NACA M8

Co free stream
/ CoWIG effect

/ » al]

Fig. 2. Characteristics of NACA M8 profile [4]
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Table 1. Lift and drag coefficient values for NACA MS profile [4]

AI;%Ie Free stream | WIG flight | Free stream | WIG flight
flight lift lift coeffi- | flight drag | drag coef-

attack . . . . .

o [°] coefficient cient coefficient ficient
-5 -0.02 -0.36 0.13 0.31
—4 0.09 -0.21 0.12 0.25
-3 0.2 0 0.11 0.19
-2 0.31 0.25 0.10 0.14
-1 0.42 0.51 0.11 0.11

0 0.53 0.76 0.13 0.09
1 0.64 0.97 0.15 0.08
2 0.75 1.13 0.16 0.08
3 0.86 1.26 0.17 0.08
4 0.96 1.39 0.19 0.08
5 1.06 1.49 0.21 0.09
6 1.16 1.6 0.23 0.10
7 1.25 1.69 0.24 0.11
8 1.35 1.78 0.26 0.12
9 1.44 1.85 0.28 0.13
10 1.52 1.91 0.30 0.15
11 1.6 1.98 0.33 0.16
12 1.66 1.98 0.34 0.22
13 1.72 2.03 0.36 0.25
14 1.75 2 0.38 0.40
15 1.7 2.06 0.39 0.45

3. Numerical analysis of WIG effect

3.1. ICEM CFD meshing software and models creation
Models, which were used in numerical analysis, were

created in Autodesk Inventor Professional 2017, CAD

software. For every type of simulation were used one mod-

el, so there are 4 models. In Fig. 3. there is a model for free

stream flight simulation, with the yellow dotted line is

marked out boundaries for WIG effect flight. There is also

the view of NACA M8 airfoil geometry. Dimensions:

— cis the length of airfoil chord (3400 mm)

— b is the height of domain for free stream simulation (9¢)

— b’ domains height for WIG effect simulation (2.5¢)

— d distance between the front side of the domain and
leading edge of the airfoil for free stream flight (5¢)

— d’ distance between the front side of the domain and
leading edge of the airfoil for WIG effect flight (1.8c)

— e distance between the front side of the domain and
trailing edge of the airfoil for free stream flight (6.5¢)

— h height coefficient for WIG effect flight (0.1¢)

Fig. 3. Model created for simulation of free stream flight, with NACA M8
airfoil geometry

For every model, there were created a new structural 2D
planar mesh in Ansys ICEM CFD meshing software. Every
mesh is different, and the biggest difference is a number of
cells. Mesh for free stream flight simulation has 19765
cells, mesh for WIG effect flight simulation has 35804
cells, mesh for WIG effect flight with exhaust gasses redi-
rection above the airfoil has 29400 cells, mesh for WIG
effect flight with exhaust gasses redirection to the lower
surface of airfoil has 34344 cells and Fig. 4. shows display
of this mesh. To create this kind of mesh, the first model
should be divided into blocks, this creates edges on the
surface. There is a possibility to set a number of elements
for every edge on the surface, it is important to set the same
number of element to parallel edges.

Also, in CFD simulation where turbulence equation is
on, it is important to create boundary layer on important
edges or surfaces. In this simulations, the first layer of cells
on the airfoil has a height of 0,00032554 mm. This height is
calculated in y+ calculator. y+ or dimensionless wall dis-
tance (2) is bonded with turbulence model (in this case k-
epsilon) used in simulations, in this model of turbulence, y+
value should be between approximately 300-100 (in this
simulation set as 100). Dimensionless wall distance equa-
tion:

+ _ Uy
y 0]

)

where: u. — friction velocity; y — distance to the nearest

wall; U — kinematic viscosity

Fig. 4. View of mesh for WIG effect simulation with exhaust gasses
redirection to the lower surface of airfoil

3.2. ANSYS Fluent simulations boundary conditions
Simulation conditions for all cases:
solver set as density-based because velocity in this sim-
ulation is set above 0.3 of Mach number, above this
value, there is need to consider flow as compressible

— pressure value set as 1 atm (101325 Pa)

— energy equation set on

— turbulence model set as k-epsilon, and it contains two
equations in it, first the turbulent kinetic energy k, and
second dissipation rate equation

— gas property set as ideal-gas, because the air in density
based solver does not work with constant air density
Boundary conditions:

— for every case edges of domain sets as pressure far-field
condition, with two exceptions, first for surface below
airfoil in wing in ground effect cases, where ground
condition was set as moving wall, with the speed of
movement of air stream velocity, second for outlet from
jet engine, where condition is set as mass-flow-inlet
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(mass flow 66 kg/s, temperature 450 K, initial gauge
pressure 1.3 atm, mass flow value is similar to value in
F-100-PW-229 engine, from the nozzle behind last tur-
bine stage — internal duct. The height of nozzle in 2D
simulation is 600 mm)
— standard initialization for pressure far-field
— air stream velocity for free stream flight set as 0.4 of
Mach number (139 m/s), for WIG effect flight set as
0.373 of Mach number (129.46 m/s), for both cases of
exhaust gases redirection in WIG effect flight air stream
velocity is set as 0.3 of Mach number (104.13 m/s)
In every simulation as the main condition of results,
convergence is recognized stabilization of lift and drag
coefficients in numerical analysis. It is shown in Fig. 5.

Iterations

Fig. 5. Convergence of drag and lift coefficient

4. Numerical analysis results
To maintain lift force still in WIG effect flight it is nec-
essary to reduce air stream velocity. Table 2 and Table 3.
presents results of numerical simulations, as expected redi-
rection of exhaust gasses in WIG effect above airfoil cre-
ates less lift force, but also less drag force. Even with
smaller value lift force, as it is shown in Table 4. there is a
big increase of lift coefficient for every case of WIG effect
usage. With general thrust equation (3) it is possible to
calculate thrust needed to propel aircraft, with values of
thrust and on the assumption that thrust for free stream
flight is 100% of jet engine power (F-100 engine), Table 5
presents needed thrust in the percentage of maximum en-
gine thrust.
K=, *V, —1hy ¥V, 3)

where: K — thrust; 71 — air stream mass flow (2 — outlet; 1
—inlet); V — air stream speed

Table 2. Lift force values for NACA M8 profile

Free air stream [N] 51482
WIG effect [N] 51529
WIG effect (exhaust gasses redirection above airfoil) [N] 39261
WIG effect (exhaust gasses redirection below airfoil) [N] 51609
Table 3. Drag force values for NACA MS profile

Free air stream [N] 1197
WIG effect [N] 313

WIG effect (exhaust gasses redirection above airfoil) [N] 2513
WIG effect (exhaust gasses redirection below airfoil) [N] 3518

Table 4. Lift and drag coefficient values for NACA MS profile

Lift (CL) Drag (CD)

coefficient coefficient
Free air stream [N] 2.27 0.0528
WIG effect [N] 5.26 0.0317
WIG effect (exhaust gases redirec- 6.08 0.389
tion above airfoil) [N]
WIG effect (exhaust gases redirec- 8.09 0.552
tion below airfoil) [N]

Fig. 6. Shows absolute pressure distribution (measured
relative to the absolute zero pressure), as expected pressure
below the airfoil in WIG effect flight rises, this phenome-
non provides to increase of lift force and lift coefficient but
also, to decrease induced drag. In C section of Fig. 6. Pres-
sure distribution for exhaust gasses redirection case below
the airfoil is greater than in any other case.

Fig. 7. presents air stream velocity distribution around
the airfoil in numerical simulations. With the rise of veloci-
ty in WIG effect flight, it is expected that air stream could
create higher turbulences, what is possible to see after trail-
ing edge in B section. Exhaust gasses in C-section creates
high air speed area above the airfoil, what can provide to
create a separation of the boundary layer.

Table 5. Thrust needed to propel aircraft

Thrust for free air stream flight 80 kN 100 %
Thrust for WIG effect flight 74.24 KN 92.81 %
Thrust for WIG effect flight with exhaust 59.86 kN 74.82 %
gases redirection

Fig. 6. Absolute pressure distribution: A — free stream flight; B - WIG
effect flight; C — WIG with exhaust gasses redirection under airfoil [atm]
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Fig. 7. Air velocity distribution: A — free stream flight; B — WIG effect
flight; C — WIG with exhaust gasses redirection under airfoil [m/s]

Fig. 8 presents charts of specific fuel consumption rate
in function of thrust, with flight in full power, which is 80
kN, the engine burns 21.5 mg/(s-N) of fuel. When the pow-
er to propel aircraft is smaller, like in WIG effect flight its
need 21 mg/(s-N) of fuel. When to increase lift force air-
craft uses exhaust gasses specific fuel consumption rate
drops below 20 mg/(s-N).
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Fig. 8. The specific fuel consumption rate versus the thrust of F-100 jet
engine [5]

5. Conclusion

WIG craft does not need a regular airports, it can start
and takeoff from water. WIG effect produces more lift
force what provides to less fuel consumption of aircraft,
and it makes it cheaper. In automotive WIG effect is used
to provide better traction. It makes both, automotive, and
aeronautics safer, the stall of airfoil is not so catastrophic
when it uses WIG effect. There is also a few disadvantages
WIG effect produce more drag with negative angle of at-
tack in automotive, particularly in F1, it cannot operate on
the sea when waves are too high. It is important for aircraft
to avoid negative angle attack, because it can provide to
sudden lift force loss. It is necessary to conduct further
research on WIG effect. NACA M8 profile is promising
airfoil for WIG crafts.

Nomenclature

WIG wing in ground
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Abstract

The main purpose of this article was to study flaps application influence on airfoil, which flies in the wing in
ground effect with lift, and drag coefficients changes. Wing in ground effect occurs in the direct proximity of ground, it
makes lift coefficient higher than in free stream flight, also decreases drag coefficient. WIG effect craft can be an
alternative for traditional aircraft, but also for marine transportation. The article presents wing in ground effect
creation mechanism description with height coefficient explanation, also presents experimental analysis of lift
coefficient with reference to height coefficient. Airfoil with flaps simulation and for free stream flight. Application of
flaps makes the wing in ground effect more efficient by lift coefficient rise, what provides also to drag coefficient rise.
Flaps provide to absolute pressure rise under the airfoil. It allows to fly slower without lift force change or to make
aircraft start shorter without risk of stall. The article shows also conditions and results of Ansys Fluent software
simulation for NACA M8 airfoil for angles of attack equal to: 0°, 6°, 10° for three different cases: free stream flight,
wing in ground flight with the clear wing, wing in ground flight with flaps, and conditions of analysis convergence.

Keywords: transport, ground effect vehicle, numerical analysis, wing in ground effect, flaps
1. Introduction

Airfoil, which flies in the wing in ground effect, produces up to 200% more lift force than in
normal flight conditions. Wing in ground effect occurs when aircraft is close to the ground. This
phenomenon is described by K. V. Rozhdestvensky [1] in his book “Aerodynamics of a Lifting
System in Extreme Ground Effect” and shows the dependency of the height of flight and airfoil
chord length, and named as height coefficient (1):

h=hlc, (1)

where: 4 — height coefficient, ¢ — chord length, / — flight altitude.

Wing in ground effect mostly works for angles of attack higher than 0°. It is shown in Fig. 1,
which present results of the wing in ground effect experiment on NACA 0012 airfoil, with six
different angles of attack. There are two main conclusions, first, wing in ground effect makes lift
coefficient higher for NACA 0012 when airfoil angle of attack exceed 3°, second, the highest
value of lift coefficient achieved by an airfoil is when height coefficient is equal to 0.1.

Figure 2 shows NACA MS profile, which is in authors' opinion the best choice from tests of
ten different airfoils to use in the wing in ground effect. Plain flaps are commonly used in aircrafts,
the cause of its simplicity. Flaps allow aircraft to decrease the speed of landing, and make the start
of aircraft shorter or allow increasing maximum take-off weight.

2. Ansys Fluent simulations

All simulations were prosecuted in Ansys Fluent 17.2 academic research, with ICEM CFD
mesh generator. Simulation conditions were the same for all cases:



A. Rojewski, J. Bartoszewicz

CL

solver set as density-based, because velocity is set above 0.3 of Mach number, there is a need

of considering flow as compressible,
pressure value set as 1 [atm] (101325 [Pa]),
energy equation set on,

turbulence model set as k-epsilon, and it contains two equations in it, first the turbulent kinetic

energy k, and second dissipation rate equation,

gas property set as ideal-gas, because the air in density based solver does not work with

constant air density,

edges of domain sets as pressure far-field condition, with exceptions, for surface below airfoil
in the wing in ground effect, where the ground condition was set as moving wall, with the
speed of movement of air stream velocity, standard initialization for pressure far-field,

for every case airfoil angle of attack was set at 0°,6°,10°,

for every angle of attack flaps angle was set in three different positions: 5°,15°, 30°,

the height of flight set as 0.1 for the wing in ground effect simulation.

06 -

05 B
04 4 “‘_'l._.

he

Fig 1. Influence of height coefficient change on lift coefficient for NACA 0012 [2]

Fig. 2. NACA M8 airfoil with plain flaps (30°)

Angle of Attack

NACA 1 deg |
—=— MACA 2 dag
MACA 3 deg
NADA 4 dag
m— MACA G dag
MACA G dag

Figure 3 shows mesh created for NACA MS profile in ICEM CFD software. Ansys Fluent
does not allow its user to use structural mesh, but ICEM CFD can change structural mesh to
unstructural, what makes numerical analysis easier when computing power is small. Every mesh
cells number for the wing in ground effect is similar and close to 35000 cells.
Every simulation has the main condition of results convergence, it is recognized by
stabilization of lift and drag coefficients in numerical analysis. It is shown in Fig. 4. When graph
remains still and it draws a straight line, it can be considered as a convergent result.
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Fig. 3. Mesh for NACA M8 airfoil created in ICEM CFD software
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Fig. 4. Convergence of drag and lift coefficient
2. WIG effect simulation results

Authors choose NACA MS profile from 10 different airfoils after conduct numerical analysis
of wing in ground effect and free stream flight for these profiles, an article titled “Airfoil selection
for the wing in ground effect craft” shows this comparison.

Table 1 present results of simulation in Ansys Fluent for lift coefficient. Wing in ground effect
with clear wing makes lift coefficient almost two times greater than in free stream flight. Greater
pressure under the wing in WIG effect flight produce more drag (Tab. 2) on higher angles of
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attack, but advantages which come from bigger lift force, like less fuel consumption per passenger
or higher maximum take-off mass, are undisputed. As expected, flaps application with slight drag
coefficient increase makes lift coefficient more than two times bigger for the wing in ground
effect(6° angles of attack), depending on angle, and almost 5 times bigger (6° angle of attack) than
in free stream flight. Mostly, wing in ground effect works above 0° angle of attack, but with flaps,

this phenomenon can produce larger lift force even with angles of attack below this value.

Tab. 1. Comparison of lift coefficient for NACA M8 airfoil

o [°] free §tream WIQ effect flight WIG effect flight WI'G effect flight WI.G effect flight
flight without flaps with flaps (5°) with flaps (15°) with flaps (30°)
0 0.563 1.34 3.835 5.12 5.719
6 1.233 2.53 5.763 6.499 6.81
10 1.653 3.006 6.573 7.148 7.313
Tab. 2. Comparison of drag coefficient for NACA M8 profile
o [°] free §tream WIQ effect flight WIG effect flight WI.G effect flight WI.G effect flight
flight without flaps with flaps (5°) with flaps (15°) with flaps (30°)
0 0.0715 0.065 0.132 0.173 0.266
6 0.0253 0.186 0.249 0.335 0.439
10 0.0753 0.257 0.401 0.524 0.614

WIG effect provides to rise of drag coefficient, but there are few ways to reduce it. First, there
is a need of height of flight steering to adjust pressure under the wing to requirements of flight.
Second, WIG effect crafts have had small wingspan with much greater chord length than normal
aircraft, what provides to aerodynamic drag reduction, also WIG effect moves out of the wing tips
vortices produce by pressure differential pressure under and above the wing, and decrease induced
drag.
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Fig. 5. Comparison of absolute pressure distribution (left scale in [atm]) for free stream flight (4) and wing in ground
effect flight (B), and velocity distribution (right scale [m/s]) for free stream flight (C) and WIG effect flight (D)
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Figure 5 presents results of simulation as absolute pressure distribution and air stream velocity
distribution free stream flight and for WIG effect flight. Absolute pressure is measured relative to
the absolute zero pressure. As shown in this figure, absolute pressure for WIG effect flight is
higher below the airfoil than for normal flight, because of ground proximity air stream was
stopped, what provides to this increase. In the course of research, authors noticed that drag
increase could be due to aerodynamic trace above the airfoil in the wing in ground effect flight.

Figure 6 presents flaps influence on absolute pressure distribution under the NACA MBS airfoil
in WIG effect flight. The height of flight remains still for every flaps angle, and it is equal to 0.1 of
chord length. The length of flaps is equal to 0.2 of chord length. It is important to keep distance
still on the wing in ground effect, because there is a risk of break off flaps. With higher flaps angle
pressure under the wing rise, and due to an increase of speed above the wing, pressure on the
upper surface decrease.

\
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Fig. 6. Pressure distribution [atm] for NACA M8 airfoil Fig. 7. Air stream velocity distribution [m/s] for NACA

in wing in ground effect flight with flaps; flaps M8 airfoil in wing in ground effect flight with
angle from the top: 5°,15°30° flaps; flaps angle from the top. 5°,15°,30°

In reference to Fig. 6, Fig. 7 presents air stream velocity distribution for the same cases of flaps
usage. With the higher angle of flaps, more air was stopped under the wing, what provides to
increase of lift force, but also to increase drag force. Due to air stagnation under the wing, air
needs to flow above the wing with higher speed, thanks to that, the difference in pressure values
under and above the wing is bigger.

3. Conclusion
This is obvious that wing in ground effect provides to a big growth of lift force, with few

factors it can also increase or decrease drag force, depends on wing angle of attack, slots or flaps
application. In further work, authors want to examine boundary layer blowing and suction in the
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wing in ground effect airfoil. For now, WIG effect with flaps application can make aircraft more
efficient, and more environment-friendly.
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Abstract

The article presents a comparison of the wing in ground effect magnitude of conceptual WIG craft model main
characteristics for a wing with and without endplates which are also known as winglets in regular aircraft. In article,
the author describes WIG effect with and WIG craft, which operates on low altitude, smaller than the length of wing
chord, mostly above the water reservoir. WIG effect phenomenon is simple. The first aircraft needs to fly at adequate
altitude, with a smaller distance between lower airfoil surface and ground static pressure rises, leading to rising of lift
force. The main advantage of the wing in ground effect craft on regular aircraft is a much higher lift to drag ratio,
also this phenomenon provides to drop in specific fuel consumption of aircraft and allows flying with heavier cargo
due to higher lift force. Characteristics present in the article were designated from simulations, which were conducted
in Ansys Fluent software. Results obtained for a wing with endplate in numerical analysis shows the superiority of this
approach. Endplates provide to increase WIG effect by a decrease in induced drag through the move out vertices from
the wing tips, which are made by differential pressure above and under the wing. As winglets in regular aircraft,
endplates provide to save fuel. WIG craft does not need airports so it could be a cheap alternative for modern aircraft.

Keywords: endplates, ekranoplan, numerical analysis, wing in ground effect, airfoil
1. Introduction

Most pilots experienced the phenomenon of the closeness of land during landing. Additional
lifting force was created before the landing gear contact with the landing field caused the
phenomenon of gliding over the belt until the appropriate loss of speed. Thanks to this, the air
cushion that was created ceased to affect the wage carrier.

In addition, the surface effect reduces the speed of air flowing from the lower surface of the
wings upwards, thus reducing the losses caused by the formation of vortices behind the wing. This
phenomenon also has a positive effect on increasing the so-called effective wingspan. In free
flight, vortices, by omitting the tips of the wings, lead to a loss of lift at their ends. They cause the
loss of lift force by moving the vortexes of the wing ends [6, 7], as well as reducing the induced
resistance (Fig. 1).

It can be concluded that the decrease in the effect of the resistance phenomenon induced on
airframe resistance is the most important factor characterizing the attributive effect. At the same
time, due to the possibility of the use of the dynamic airbag phenomenon by the airfoil, we can
additionally increase the strength by the appropriate shape of the hull. The air entering the hull
cannot get out of the way. It should be closed with a backflow e.g. with a flap. The second way to
increase the lifting force is to limit the outflow of air from the wings, e.g. using flaps or additional
elements, walls at the ends of the wings limiting the escape of air at their ends.

A dynamic air cushion is created during a progressive flight. If the lift is generated by exhaust
gases of the turbine engine or by an additional propeller, this is a static airbag phenomenon. This
phenomenon occurs when the wing in ground craft moves slowly over water or stands. It works
then like a classic hovercraft.
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Fig. 1. Mechanism of WIG effect creation [2]

At the same time, it seems obvious to look for new solutions in the field of transport. The
number of travellers increases year by year, and the import or export of goods (Fig. 2) is growing.
The vision that, with time, there may be space in the sky for more aircraft is unlikely. The fact is,
however, to increase the use of air corridors, which hinders air traffic, increases flight time and
fuel consumption.
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Fig. 2. Number of passengers in air transport in the years 1975-2016 [1]

The answer to this growing demand in the field of transport can be wing in ground crafts.
These are special purpose airplanes. By using the wing in ground effect to increase the lift of the
entire aircraft, we could move people and loads at high speed over the surface of the ground or
water. The surface effect can be divided into a positive surface effect, desired in airplanes, which
leads to an increase in wing lift, observed for positive angles of attack, and a negative surface
effect leading to reduction of lift, i.e. to increase the downforce. This phenomenon is used in the
automotive industry, especially in Formula 1. In the front of the car there is a characteristic “wing”
maximizing the aerodynamic downforce.

The construction solutions found in screens over time are promising, and the effect of the near-
surface effect on the characteristics of the airframe itself on parameters such as fuel consumption,
is positive.

2. Ansys Fluent simulations

All simulations were prosecuted in Ansys Fluent 18.2 academic research. Simulation
conditions for all cases:
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— solver set as density-based because velocity in this simulation is set almost 0.3 of Mach
number, and above this value, there is need to consider flow as compressible,

— speed set as 100 m/s,

— pressure value set as 1 atm. (101325 Pa),

— energy equation set on,

— turbulence model set as k-epsilon, and it contains two equations in it, first the turbulent kinetic
energy k, and second dissipation rate equation,

— gas property set as ideal-gas, because the air in density based solver does not work with
constant air density,

— there is a dependency, determine by K. V. Rozhdestvensky [2] which is the height of flight to
chord length ratio, called height coefficient (1). Altitude above ground set as 0.1 of wing chord
length,

— wing angle of attack equal to 6°.

Concept aircraft characteristics [3]:

— length of aircraft: 54.7 m,

— wing span: 31 m,

— aircraft height: 10.3 m,

— hull height and width: 4,5 m and 9 m,

— wing surface area: 180 m?.

In every simulation as the main condition of results, convergence is recognized by stabilization
of lift (vertical axis on Fig. 3) and drag (vertical axis on Fig. 4) coefficients in numerical analysis.
When lift coefficient and drag coefficient remains still, as in Fig. 3 and 4, numerical analysis is
succeeded. On both figures, on the horizontal axis the number of iterations is placed, it means
number of steps it means the number of steps in which the convergence of calculations has been
achieved.

In simulation as expected, aircraft with endplates produce higher lifter force. The increase in
lift force in the simulations performed in the ANSYS Fluent program is almost 30% (Tab. 1),
which significantly improves the characteristics of such aircraft. Higher lift force allows taking
much more passengers or more cargo. So wing in ground effect provides to decrease in fuel
consumption per passenger.

Tab. 1. Lift force of wing in the ground craft for different kind of wings

Type of wings Lift force [kN]
Regular wings 1214
Wings with endplates 1570
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Fig. 3. Convergence of lift coefficient [3]
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Fig. 4. Convergence of drag coefficient [3]

Fig. 5. Different wing kinds with velocity pathlines [m/s]
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Figure 5 shows airstream path lines for two investigated cases. On the top (Fig. 5a), there is
wing without endplates. As on Fig. 1, the vertices creation starts under the wing in almost 25% of
wing length. This phenomenon provides to decrease in lift force by generating induced drag. On
the bottom (Fig. 5b), vertices are moved out to the wing tip, and decrease the aircraft drag. Wing
in ground effect flight with wings equipped with endplates provides to increase the effective span
of the wing.

Figure 6 shows pressure distribution under two kind of wing. On the left, there is wing without
endplates (Fig. 6a). There is an area on the wing tip with lower pressure (blue colour). This is the
place on the wing where induced drag provides to decline in lift force. On the right (Fig. 6b), there
is a wing with endplates. Pressure under this wing has almost equal distribution on the entire
surface, and the pressure is higher. This is a consequence of the use of wings with endplates.

Fig. 6. Pressure distribution under the different kinds of the wing [Pa]

3. Conclusions

With obtained results, it is obvious that wing in ground effect flight with use of endplates on
the wing tips generates much higher lift force than with the use of regular wings. Wing in ground
effect has some features, which provide to increase in lift force, and in a decrease in drag force.
With lower fuel consumption [5] and without the need of regular airports, wing in ground effect
crafts could be future of aviation. Due to the low altitude of the flight, the choice of this kind of
transport may be suitable for people who are afraid of flying aircraft. Therefore, it is a chance to
increase the availability of fast transport around the world. The aircraft concept assumes the use of
all systems that allow increasing the lift and subsequent optimizations under relative to the
reduction of aerodynamic drag. The airframe with the maximum level of safety is to ensure the
most environment-friendly operation.
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