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Streszczenie

W artykule zaprezentowano proces obliczeniowy charakterystyk aerodynamicznych bezzało-

gowego aparatu latającego. Jako obiekt badań wybrany został mikro-samolot typu delta w ukła-

dzie latającego skrzydła o symetrycznym profilu płata. Do identyfikacji współczynników

aerodynamicznych modelu oraz analizy opływu samolotu zostały zastosowane programy kom-

puterowe XFLR5 oraz COMSOL Multiphysics wykorzystujące odpowiednio metodę panelową oraz

metodę elementów skończonych. W pracy zawarto matematyczny model opływu ciała, podstawy

teoretyczne użytych metod obliczeniowych, pokazano wyniki przeprowadzonych analiz oraz do-

konano ich porównania. W rezultacie oceniono możliwość zastosowania metod panelowych do

obliczeń pochodnych stateczności mikro-samolotu.

WProWAdzeNIe 

Proces modelowania dynamiki ruchu statku powietrznego jest pierwszym i najważniejszym

etapem projektowania układu sterowania mikro-samolotem. zasadniczym źródłem trudności

na tym etapie jest precyzyjny opis sił i momentów aerodynamicznych, które występują w rów-

naniach ruchu obiektu i w jego modelu matematycznym. dynamika ruchu bezzałogowego

statku powietrznego oraz aerodynamika wpływają na siebie znacząco w każdej fazie jego lotu.

Stąd też opis matematyczny tych procesów jest zagadnieniem trudnym do zrealizowania. Iden-

tyfikacja parametrów statku powietrznego i wyprowadzenie dokładnego modelu matema-

tycznego badanego obiektu pozwoli na dokładne zaprojektowanie układu sterowania,

integrację autopilota oraz określenie i przeanalizowanie zachowania się modelu w trakcie lotu.

model matematyczny jest więc niezbędny do oceny własności obiektu sterowania.

Pochodne aerodynamiczne statku powietrznego, wchodzące w skład modelu matematycz-

nego, są funkcjami fizycznych własności powietrza otaczającego samolot a także jego geomet-

rycznych charakterystyk i kinematycznych parametrów lotu. do wyznaczenia wspomnianych

parametrów aerodynamicznych często stosowane są metody komputerowe [1, 11, 13]. W ostat-

nich latach nastąpił duży rozwój metod CFd (ang. Computational Fluid dynamics) opartych

o równania Naviera – Stokesa [3, 5]. obliczenia z wykorzystaniem tych metod dają dobre wy-

niki oraz dużą zgodność z wynikami eksperymentalnymi. Ich wykorzystanie jest jednak ogra-

niczone ze względu na długi czas obliczeń oraz konieczność użycia sprzętu komputerowego



o dużej mocy obliczeniowej. Alternatywą dla obliczeń z wykorzystaniem metod CFd są metody

potencjalne (pomimo wielu uproszczeń jakie wprowadzają) [13]. Pozwalają one na dość do-

kładne wyznaczenie obciążeń aerodynamicznych samolotu przy znacznie niższych kosztach

obliczeń w porównaniu z metodami CFd, dlatego też zdecydowano się na użycie i porównanie

obu wspomnianych metod.

W niniejszym artykule przedstawiony został proces identyfikacji parametrów aerodyna-

micznych mikro-samolotu typu delta w układzie latającego skrzydła. Współczynniki aerody-

namiczne oraz pochodne aerodynamiczne zostały wyznaczone w drodze symulacji kompute-

rowych z użyciem oprogramowania ComSoL multiphysics oraz XFLr5. do obliczeń zostały użyte

metoda elementów skończonych oraz metoda panelowa (metoda siatki wirowej). dokonano po-

równania wyników otrzymanych z użyciem obu tych metod. tak wyznaczone parametry aero-

dynamiczne mikro-samolotu pozwolą na wyprowadzenie modelu matematycznego badanego

obiektu stanowiącego podstawę w procesie projektowania układu sterowania.

1. CHArAkterYtSYkA bAdANeGo obIektu

do badań przyjęty został mikro-samolot typu delta w układzie latającego skrzydła (rys. 1).

rys. 1. mikro-samolot przyjęty do badań

Latające skrzydło to układ konstrukcyjny samolotu lub motoszybowca bez wyodrębnionego

kadłuba oraz ogona. Wyeliminowanie tych elementów teoretycznie powoduje maksymalne

zmniejszenie oporu powietrzna. mikro-samolot o takiej konstrukcji jest dosyć szybki i zwrotny,

dlatego dokładna analiza jego aerodynamiki będzie ważyła na efektywności projektowania

praw sterowania i ich jakości. z tego powodu identyfikacja modelu takiego samolotu jest waż-

nym krokiem, poprzedzającym proces implementacji układów automatycznego sterowania

lotem. Przeanalizowanie i wykrycie wszelkich osobliwości bezzałogowego statku powietrz-

nego w układzie delta pozwoli na poprawne zaprojektowanie praw sterowania. 

Płat skrzydła badanego samolotu posiada symetryczny, dwuwypukły profil beLL 540, bę-

dący modyfikacją profilu NACA 0012 (rys. 2). Wymiary i ważniejsze parametry konstrukcyjne

badanego mikro-samolotu zostały zawarte w tabeli 1.

rys. 2. Profil beLL 540
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tab. 1

W celu dokonania obliczeń z użyciem programów komputerowych został zbudowany model

CAd mikro-samolotu (rys. 3) stanowiący dokładne odwzorowanie modelu rzeczywistego.

rys. 3. model CAd badanego mikro-samolotu

2. modeL mAtemAtYCzNY oPłYWu CIAłA 

opływ ciała może być modelowany za pomocą równań Naviera-Stokesa, które możemy za-

pisać w następującej formie [16]:

(1)

(2)

(3)

gdzie:

- ρ – gęstość, [kg/m3];

- u – wektor prędkości, [m/s];

∂
∂

+ ∇ ⋅ =


t
u( ) 0

  
∂
∂

+ ⋅∇ = ∇⋅ − + +u

t
u u pI F( ) [ ]

 


C
T

t
u T q S

T p

T

p

t
u p Q

p p
( ( ) ) ( ) : ( ( ) )
∂
∂

+ ⋅∇ = − ∇ ⋅ + − ∂
∂

∂
∂

+ ⋅∇ +

19IdeNtYFIkACjA CHArAkterYStYk AerodYNAmICzNYCH mIkroSAmoLotu



- p – ciśnienie, [Pa];

- τ – tensor naprężeń lepkich, [Pa];

- F – wektor siły, [N/m3];

- Cp – ciepło właściwe przy stałym ciśnieniu, [j/(kg·k)];

- t – temperatura bezwzględna, [k];

- q – wektor strumienia ciepła, [W/m2];

- Q – gęstość mocy objętościowych źródeł ciepła, [W/m3].

S jest tensorem prędkości naprężeń, który może być definiowany zgonie z [16] jako:

(4)

operacja „:” jest zależnością pomiędzy tensorami, którą możemy przedstawić [15]:

(5)

równanie (1) jest równaniem ciągłości i prezentuje zachowanie masy. równanie (2) jest

równaniem wektorowym i reprezentuje zachowanie pędu, natomiast równanie (3) opisuje nam

zachowanie energii w zależności od temperatury. Aby zamknąć układ równań (1)÷(3) są po-

trzebne pewne konstytutywne związki. Po pierwsze zakładamy, że płyn jest newtonowski.

zgodnie z założeniem  Stokesa tensor naprężeń lepkich staje się [16]:

(6)

gdzie,

μ- jest lepkością dynamiczną wyrażaną w [Pa·s]. 

burzliwość (turbulentność) jest własnością pola przepływu i jest charakteryzowana przede

wszystkim przez szeroki zakres skali przepływu. tendencja do izotermicznego przepływu tur-

bulentnego mierzona jest liczbą reynoldsa wyrażoną jako [4, 16]:

(7)

gdzie,

- u i L są odpowiednio prędkością i wymiarem charakterystycznym zagadnienia.

Przepływ z dużymi liczbami reynoldsa jest przepływem burzliwym. do modelowania i sy-

mulacji przepływu turbulentnego mogą zostać użyte równania Navier-Stokesa. dla płynu nie-

ściśliwego i newtonowskiego może ono zostać zapisane:

(8)

(9)

Gdy przepływ staje się turbulentny wszystkie wartości zmieniają się w czasie i przestrzeni.

Wyznaczenie tych zmian wymaga znacznych mocy obliczeniowych urządzeń.
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3. SYmuLACYjNA IdeNtYFIkACjA PoCHodNYCH AerodYNAmICzNYCH 

Wyprowadzenie modelu matematycznego mikro-samolotu wymaga znajomości wielu cha-

rakterystyk aerodynamicznych płatowca. do wyznaczenia potrzebnych charakterystyk oraz

wymiarowych pochodnych ruchu samolotu zostały użyte programy komputerowe XFLr5 oraz

ComSoL multiphysics. obliczenia były prowadzone odpowiednio z użyciem metody panelowej

oraz metody elementów skończonych zastosowanej do rozwiązania równań Naviera-Stokesa. 

3.1. Metoda panelowa i obliczenia z wykorzystaniem programu XFLR5

oprogramowanie XFLr5 jest darmowym narzędziem umożliwiającym prowadzenie obliczeń

profili aerodynamicznych, płatów skrzydeł oraz pełnych modeli samolotów dla niskich liczb

reynoldsa. obliczenia mikro-samolotu (rys. 4) były prowadzone z wykorzystaniem metody pa-

nelowej. Istnieje wiele metod panelowych i mogą być one klasyfikowane na wiele sposobów.

z punktu widzenia potrzeb mechaniki lotu najbardziej interesujące są metody bazujące na ob-

liczeniach rozkładu ciśnień na powierzchniach nośnych samolotu, oparte na równaniach cał-

kowych aerodynamiki. W naszych badaniach wykorzystany został właśnie ten rodzaj metody

panelowej.  zakłada ona, że na powierzchniach nośnych analizowanego płata rozłożone są osob-

liwości (wiry). jest to tzw. metoda siatki wirowej (ang. VLm) i należy do metod potencjalnych.

jest ona historycznie pierwszą metodą panelową. Pomija efekt grubości płata i lepkości prze-

pływu.

rys. 4. Siatka modelu mikro-samolotu (XFLr5, 1000 elementów)

Przy budowie modelu fizycznego opływu za pomocą tej metody czynimy kilka założeń do-

tyczących braku lepkości płynu oraz bez wirowości opływu (za wyjątkiem śladu wirowego za

samolotem). rozmieszczenie odpowiednio dobranych wirów dyskretnych na powierzchni noś-

nej samolotu oraz na śladzie za samolotem umożliwia obliczenia pola prędkości przepływu,

odpowiadającego przepływowi rzeczywistemu. obliczenie prędkości indukowanych przez wiry

dyskretne jest możliwe dzięki zastosowaniu prawa biota-Savarta.

W metodzie VLm zastosowano modele wirów podkowiastych (rys. 5) składające się z trzech

wirów - wiru związanego, o skończonej długości i dwóch wirów swobodnych, pół nieskończo-

nych. 

Sam obiekt (samolot) modeluje się przy pomocy płaskich powierzchni. Powierzchnia jest

dzielona na płaskie panele o kształcie prostokąta lub trójkąta z którymi wiąże się wiry podko-

wiaste o nieznanej turbulencji. W każdym panelu definiuje się dwa punkty – położenia wiru

(w jednej czwartej cięciwy panelu) oraz punkt kolokacji prędkości położny w trzech czwartych

cięciwy panelu. Przyjmuje się również, że ślad wirowy jest płaski i ciągnie się równolegle do

prędkości niezaburzanej.
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rys. 5. usytuowanie wirów podkowiastych

Prędkość indukowana przez „j-ty” wir w „i-tym” panelu jest równa [10]:

(10)

Gdzie Pij, Qij, rij są współczynnikami określającymi składowe prędkości wywołane wirem

o cyrkulacji jednostkowej Γj=1.

Cyrkulacje wirów muszą być tak dobrane aby prędkości w poszczególnych punktach były

styczne do powierzchni płata:

(11)

Prędkości pionowe w każdym punkcie mogą zostać wyrażone za pomocą lokalnych kątów

natarcia zgodnie z zależnością:

(12)

z równań (10)÷(12) otrzymuje się układ równań algebraicznych dla cyrkulacji Γj [10]:

(13)

gdzie i=1…n.

metoda VLm najpierw oblicza współczynnik siły nośnej związany z cyrkulacją. Wynosi on

odpowiednio:

(14)

Całkowita siła nośna płata może być przedstawiona i obliczona jak następuje:

(15)

Przy obliczeniach dokonywanych metodą VLm powstaje problem wysokich kątów natarcia.

Wyniki obliczeń dla kątów natarcia bliskich kątowi przeciągnięcia powinny być bardzo uważ-

nie przeanalizowane. jak wynika z badań w locie analizowanego modelu mikro-samolotu za-

prezentowanych w [5], optymalnym kątem natarcia jest kąt wynoszący 5°. dlatego też model

szczególnie dokładnie został przebadany w okolicach tego kąta. 
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obliczeń dokonywano dla prędkości przepływu powietrza równej 15[m/s] i gęstości po-

wietrza wynoszącej 1.226[kg/m3]. Przykładowe wyniki obliczeń uzyskanych w programie

XFLr5 metodą panelową zostały pokazane na rysunkach 6÷9.

rys. 6. rozkład ciśnienia na powierzchni mikro-samolotu uzyskany w programie XFLr5

rys. 7. Wir krawędziowy za mikro-samolotem

rys. 8. Współczynnik siły nośnej
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rys. 9. Współczynnik oporu indukowanego

3.2. Metoda elementów skończonych i obliczenia z wykorzystaniem programu COMSOL

Multiphysics

W celu porównania wyników uzyskanych za pomocą oprogramowania XFLr5 badany mikro-

samolot został przeanalizowany z użyciem metody elementów skończonych oraz programu

ComSoL multiphysics. W prowadzonych badaniach przy pomocy tego oprogramowania

uwzględniono zmianę gęstości powietrza na skutek zmian ciśnienia w obrębie płata skrzydła.

równanie opisujące tę zależność przedstawiono poniżej [6]:

(16)

gdzie: r – indywidualna stała gazowa, [j/(kg·k)]; t0 – temperatura powietrza, [k].

obliczenia zostały przeprowadzone dla płynu słabo ściśliwego (w przypadku niskich pręd-

kości przepływu powietrza, efekt ściśliwości może zostać pominięty). Wartości przyjętych wa-

runków modelowanego przepływu zostały zawarte w tabeli 3.

Przepływ turbulentny wokół płata skrzydła został obliczony przy pomocy metody elemen-

tów skończonych przez rozwiązanie równań Naviera-Stokesa przedstawionych w poprzednim

podrozdziale. jako model turbulencji został użyty model k – ε. model ten wprowadza dwa do-

datkowe równania transportu oraz dwie zmienne zależne – burzliwej energii turbulentnej k

oraz dyssypacji energii turbulencji ε. Lepkość turbulencji jest modelowana przez [16]:

(17)

gdzie Cμ jest stałą.

równanie transportu przybiera postać [16]:
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gdzie Pk wyraża się następująco:

(19)

równanie transportu dla ε zapisujemy [4]:

(20)

gdzie Cμ =0.09, Cε1=1.44, Cε2=1.92, σk=1.0, σε=1.3 są współczynnikami wyznaczonymi eks-

perymentalnie [8].

Parametry modelowanego przepływu w programie ComSoL zostały pokazane w tabeli 2.

tab. 2

badany mikro-samolot był rozważany jako połowa symetryczna analizowanego obiektu,

umieszczona w tunelu aerodynamicznym o wymiarach (7 x 5 x 3 [m], rys. 10, 11) (zgodnie

z pracami A. dziubińskiego [2, 14]).

rys. 10. zdyskretyzowany model tunelu aerodynamicznego i umieszczonego w nim mikro-samolotu

badania zostały przeprowadzone dla różnych kątów natarcia. zwykle w modelach CFd efekt

zmiany kąta natarcia uzyskuje się poprzez zmianę kąta wektora zadanej prędkości powietrza.

W tym celu prowadza się składowy wektor poziomy u0 oraz pionowy w0.
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rys. 11. zamodelowana warstwa przyścienna wokół płata skrzydła mikro-samolotu

relacja pomiędzy całkowitą prędkością płynu u i wymienionymi wektorami została zapi-

sana w następujący sposób [6]:

, (21)

(22)

gdzie: α – kąt natarcia. 

Wykorzystywane oprogramowanie ComSoL multiphysics w wersji 4.1 umożliwia paramet-

ryzację geometrii modelu. dzięki temu realizowana jest zmiana orientacji modelu płatowca

względem tunelu aerodynamicznego (zmiana kąta α). Wykorzystując opisaną parametryzację

badania meS zostały przeprowadzone w przedziale kątów natarcia -25°÷25°.Wyznaczonymi

wielkościami były składowe siły aerodynamicznej Fx, Fy, Fz, które zostały obliczone w drodze

całkowania ciśnienia po powierzchni płata nośnego. Następnie zostały wyznaczone składowe

siły aerodynamicznej – prostopadła i równoległa do kierunku napływu powietrza. Na tej pod-

stawie zostały wyznaczone współczynniki aerodynamiczne.

Wyniki wybranych charakterystyk aerodynamicznych otrzymanych z użyciem metody ele-

mentów skończonych zostały przedstawione na rysunkach 12-14.

rys. 12. opływ płata mikro-samolotu

u U
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w U
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rys. 13. Współczynnik siły nośnej w funkcji kąta natarcia

rys. 14. Współczynnik oporu aerodynamicznego w funkcji kąta natarcia

3.3. Zestawienie otrzymanych wyników

W celu porównania wyników obliczeń prowadzonych z użyciem metody siatki wirowej oraz

metody CFd i metody elementów skończonych niektóre parametry aerodynamiczne uzyskane

dla kąta natarcia 5° i prędkości 15[m/s] zostały zestawione w tabeli 3.

tab. 3
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WNIoSkI I dYSkuSjA 

W artykule zostały przedstawione i użyte dwie różne metody obliczeniowe parametrów aero-

dynamicznych mikro-samolotu. Wymagają one różnych czasów przygotowania danych wej-

ściowych oraz różnych czasów rozwiązania układów równań. Porównując otrzymane wyniki

można stwierdzić, że otrzymane wartości współczynnika siły nośnej Cz są bardzo zbliżone. Naj-

większe różnice wystąpiły we współczynniku oporu aerodynamicznego CX. Czas obliczeń me-

tody panelowej jest znacznie krótszy, aniżeli metody CFd. obliczenia modelu w programie

XFLr5 trwały kilkadziesiąt sekund, natomiast analiza mikro-samolotu z wykorzystaniem Com-

SoL’a zajmowała kilkadziesiąt godzin, przy równoczesnym użyciu znacznie wydajniejszego

komputera. do prostych i szybkich analiz inżynierskich metoda panelowa jest bardziej uży-

teczna i wydajna aniżeli metody CFd. jednakże metody CFd oparte na meS umożliwiają obli-

czenia modeli o złożonej geometrii, analizę nietypowych zagadnień oraz obliczenia zależne od

czasu (dynamiczne).

kolejnym krokiem badań powinno być porównanie otrzymanych wyników z badaniami tu-

nelowymi mikro-samolotu oraz ewentualne użycie innych metod panelowych np. metody siatki

dipoli czy też niestacjonarnej siatki wirowej. Porównanie wyników obliczeń kilku metod oraz

wyników badań symulacyjnych pozwoli na opracowanie dokładniejszego modelu matema-

tycznego mikro-samolotu na potrzeby projektowania i implementacji układów sterowania.

Pracę wykonano w ramach realizacji projektu rozwojowego nr or00002911 "SIeCIoCeN-

trYCzNY SYStem WSPArCIA rozPozNANIA I doWodzeNIA SYtuACjAmI krYzYSoWYmI NA

tereNACH zurbANIzoWANYCH z AutoNomICzNYmI bezzAłoGoWYmI APArAtAmI LAtA-

jĄCYmI" finansowanego ze środków ministerstwa Nauki i Szkolnictwa Wyższego.
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AERODYNAMiCS CHARACTERiSTiCS iDENTYFiCATiON OF

MiCRO AiR VEHiCLE

Abstract

The paper presents the computing process of Micro Air Vehicle (MAV) aerodynamics

characteristics. As the research object a fixed wing in the delta system with a symmetrical airfoil

was chosen. To identify the aerodynamic coefficients and to flow analyzing around the MAV model

XFLR5 and COMSOL Multiphysics software were used basing on the panel method and the finite

element method respectively. The paper contains the mathematical model of flow around the body

and the theoretical framework of used methods. Flow analysis results for both methods were

shown and their comparison was made. As a result, possibility of using panel methods to calculate

the MAV aerodynamics coefficients was assessed.
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