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Streszczenie

W artykule zaprezentowano proces obliczeniowy charakterystyk aerodynamicznych bezzato-
gowego aparatu latajqcego. Jako obiekt badan wybrany zostat mikro-samolot typu delta w ukta-
dzie latajgcego skrzydta o symetrycznym profilu ptata. Do identyfikacji wspdtczynnikéw
aerodynamicznych modelu oraz analizy optywu samolotu zostaty zastosowane programy kom-
puterowe XFLR5 oraz COMSOL Multiphysics wykorzystujqce odpowiednio metode panelowq oraz
metode elementéw skoriczonych. W pracy zawarto matematyczny model optywu ciata, podstawy
teoretyczne uzytych metod obliczeniowych, pokazano wyniki przeprowadzonych analiz oraz do-
konano ich poréwnania. W rezultacie oceniono mozliwos¢ zastosowania metod panelowych do
obliczen pochodnych statecznosci mikro-samolotu.

WPROWADZENIE

Proces modelowania dynamiki ruchu statku powietrznego jest pierwszym i najwazniejszym
etapem projektowania uktadu sterowania mikro-samolotem. Zasadniczym Zrédtem trudnosci
na tym etapie jest precyzyjny opis sit i momentéw aerodynamicznych, ktére wystepuja w row-
naniach ruchu obiektu i w jego modelu matematycznym. Dynamika ruchu bezzatogowego
statku powietrznego oraz aerodynamika wptywajg na siebie znaczaco w kazdej fazie jego lotu.
Stad tez opis matematyczny tych proceséw jest zagadnieniem trudnym do zrealizowania. Iden-
tyfikacja parametréow statku powietrznego i wyprowadzenie doktadnego modelu matema-
tycznego badanego obiektu pozwoli na doktadne zaprojektowanie uktadu sterowania,
integracje autopilota oraz okre$lenie i przeanalizowanie zachowania sie modelu w trakcie lotu.
Model matematyczny jest wiec niezbedny do oceny wtasnosci obiektu sterowania.

Pochodne aerodynamiczne statku powietrznego, wchodzace w sktad modelu matematycz-
nego, sg funkcjami fizycznych wtasnosci powietrza otaczajacego samolot a takze jego geomet-
rycznych charakterystyk i kinematycznych parametréw lotu. Do wyznaczenia wspomnianych
parametrow aerodynamicznych czesto stosowane sg metody komputerowe [1, 11, 13]. W ostat-
nich latach nastapit duzy rozwdéj metod CFD (ang. Computational Fluid Dynamics) opartych
o réwnania Naviera - Stokesa [3, 5]. Obliczenia z wykorzystaniem tych metod dajg dobre wy-
niki oraz duza zgodnos$¢ z wynikami eksperymentalnymi. Ich wykorzystanie jest jednak ogra-
niczone ze wzgledu na dtugi czas obliczen oraz koniecznos$¢ uzycia sprzetu komputerowego
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o duzej mocy obliczeniowej. Alternatywa dla obliczen z wykorzystaniem metod CFD sg metody
potencjalne (pomimo wielu uproszczen jakie wprowadzajq) [13]. Pozwalajg one na dos¢ do-
ktadne wyznaczenie obcigzen aerodynamicznych samolotu przy znacznie nizszych kosztach
obliczenn w poréwnaniu z metodami CFD, dlatego tez zdecydowano sie na uzycie i poréwnanie
obu wspomnianych metod.

W niniejszym artykule przedstawiony zostal proces identyfikacji parametréw aerodyna-
micznych mikro-samolotu typu delta w uktadzie latajgcego skrzydta. Wspotczynniki aerody-
namiczne oraz pochodne aerodynamiczne zostaly wyznaczone w drodze symulacji kompute-
rowych z uzyciem oprogramowania COMSOL Multiphysics oraz XFLR5. Do obliczen zostaty uzyte
metoda elementéw skoniczonych oraz metoda panelowa (metoda siatki wirowej). Dokonano po-
réwnania wynikéw otrzymanych z uzyciem obu tych metod. Tak wyznaczone parametry aero-
dynamiczne mikro-samolotu pozwolg na wyprowadzenie modelu matematycznego badanego
obiektu stanowigcego podstawe w procesie projektowania uktadu sterowania.

1. CHARAKTERYTSYKA BADANEGO OBIEKTU

Do badan przyjety zostat mikro-samolot typu delta w uktadzie latajacego skrzydta (rys. 1).

Rys. 1. Mikro-samolot przyjety do badan

Latajace skrzydto to uktad konstrukcyjny samolotu lub motoszybowca bez wyodrebnionego
kadtuba oraz ogona. Wyeliminowanie tych elementéw teoretycznie powoduje maksymalne
zmniejszenie oporu powietrzna. Mikro-samolot o takiej konstrukcji jest dosy¢ szybki i zwrotny,
dlatego doktadna analiza jego aerodynamiki bedzie wazyta na efektywnosci projektowania
praw sterowania i ich jakosci. Z tego powodu identyfikacja modelu takiego samolotu jest waz-
nym krokiem, poprzedzajacym proces implementacji uktadéw automatycznego sterowania
lotem. Przeanalizowanie i wykrycie wszelkich osobliwosci bezzatogowego statku powietrz-
nego w uktadzie delta pozwoli na poprawne zaprojektowanie praw sterowania.

Ptat skrzydta badanego samolotu posiada symetryczny, dwuwypukty profil BELL 540, be-
dacy modyfikacja profilu NACA 0012 (rys. 2). Wymiary i wazniejsze parametry konstrukcyjne
badanego mikro-samolotu zostaty zawarte w tabeli 1.

Rys. 2. Profil BELL 540
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Tab. 1
Parametr Wartos¢
Rozpietos$¢ skrzydia 0.840 [m]
Dtugos¢ cieciwy aerodynamicznej
(przykaditubowej) 0.520 [m]
Masa 1.27 [kg]
Profil BELL 540
Powierzchnia ptata 0.2961[m?]
potozenie $rodka )
aerodynamicznego (MAC) 0.3738 [m?]

W celu dokonania obliczen z uzyciem programéw komputerowych zostat zbudowany model
CAD mikro-samolotu (rys. 3) stanowiacy doktadne odwzorowanie modelu rzeczywistego.

Rys. 3. Model CAD badanego mikro-samolotu

2. MODEL MATEMATYCZNY OPLYWU CIALA

Optyw ciata moze by¢ modelowany za pomoca rownan Naviera-Stokesa, ktére mozemy za-
pisa¢ w nastepujacej formie [16]:

aa—lZ+V-(pu)=0 (1)
p%+p[u«V)u=V«[—p1+r]+F (2)

I VY e (VoaVar: S LOP) (P 3
pCp[at +(Ww-VIT)=—(V-q)+7:S paT|P(at+(“ V)p)+Q (3)

gdzie:

- p - gestos¢, [kg/m?];
- u - wektor predkosci, [m/s];
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- p - ci$nienie, [Pa];

- T - tensor naprezen lepkich, [Pa];

- F - wektor sity, [N/m3];

- Cy, - ciepto wtasciwe przy statym cis$nieniu, [J/(kg-K)];

- T - temperatura bezwzgledna, [K];

- q - wektor strumienia ciepta, [W/m?];

- Q - gestos$¢ mocy objeto$ciowych Zrodet ciepta, [W/m?3].

S jest tensorem predkos$ci naprezen, ktéry moze by¢ definiowany zgonie z [16] jako:
S :%(Vu+(Vu)T) 4)

Operacja ,;:” jest zaleznosScig pomiedzy tensorami, ktéra mozemy przedstawi¢ [15]:
a:b=Y>a,b,, (5)

Réwnanie (1) jest rownaniem ciggltosci i prezentuje zachowanie masy. Rownanie (2) jest
rownaniem wektorowym i reprezentuje zachowanie pedu, natomiast réwnanie (3) opisuje nam
zachowanie energii w zaleznosci od temperatury. Aby zamkna¢ uktad réwnan (1)+(3) sa po-
trzebne pewne konstytutywne zwiazki. Po pierwsze zaktadamy, Ze ptyn jest newtonowski.
Zgodnie z zatozeniem Stokesa tensor naprezen lepkich staje sie [16]:

T=2u5—§n(v-u)1 6)

gdzie,
u- jest lepkoscig dynamiczng wyrazang w [Pa-s].

Burzliwos$¢ (turbulentnos$¢) jest wiasnoscig pola przeptywu i jest charakteryzowana przede
wszystkim przez szeroki zakres skali przeptywu. Tendencja do izotermicznego przeptywu tur-
bulentnego mierzona jest liczbg Reynoldsa wyrazona jako [4, 16]:

Re= pUL (7
u
gdzie,
- U1iL sa odpowiednio predkos$cia i wymiarem charakterystycznym zagadnienia.

Przeptyw z duzymi liczbami Reynoldsa jest przeptywem burzliwym. Do modelowania i sy-
mulacji przeptywu turbulentnego moga zosta¢ uzyte réwnania Navier-Stokesa. Dla ptynu nie-
$cisliwego i newtonowskiego moze ono zostac zapisane:

du

P

+pu-Vu=V-[-pl+ u(Vu+(Vu)")]+F 8)

pV-u=0 9)

Gdy przeptyw staje sie turbulentny wszystkie wartosci zmieniaja sie w czasie i przestrzeni.
Wyznaczenie tych zmian wymaga znacznych mocy obliczeniowych urzadzen.
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3. SYMULACY]JNA IDENTYFIKACJA POCHODNYCH AERODYNAMICZNYCH

Wyprowadzenie modelu matematycznego mikro-samolotu wymaga znajomosci wielu cha-
rakterystyk aerodynamicznych ptatowca. Do wyznaczenia potrzebnych charakterystyk oraz
wymiarowych pochodnych ruchu samolotu zostaty uzyte programy komputerowe XFLR5 oraz
COMSOL Multiphysics. Obliczenia byty prowadzone odpowiednio z uzyciem metody panelowej
oraz metody elementéw skoniczonych zastosowanej do rozwigzania réwnan Naviera-Stokesa.

3.1. Metoda panelowa i obliczenia z wykorzystaniem programu XFLR5

Oprogramowanie XFLR5 jest darmowym narzedziem umozliwiajagcym prowadzenie obliczen
profili aerodynamicznych, ptatéw skrzydet oraz petnych modeli samolotéw dla niskich liczb
Reynoldsa. Obliczenia mikro-samolotu (rys. 4) byty prowadzone z wykorzystaniem metody pa-
nelowe;j. Istnieje wiele metod panelowych i mogg by¢ one klasyfikowane na wiele sposobow.
Z punktu widzenia potrzeb mechaniki lotu najbardziej interesujace sa metody bazujace na ob-
liczeniach rozktadu ci$nient na powierzchniach nosnych samolotu, oparte na réwnaniach cat-
kowych aerodynamiki. W naszych badaniach wykorzystany zostat wtasnie ten rodzaj metody
panelowej. Zaktada ona, Ze na powierzchniach no$nych analizowanego ptata roztozone sa osob-
liwosci (wiry). Jest to tzw. metoda siatki wirowej (ang. VLM) i nalezy do metod potencjalnych.
Jest ona historycznie pierwsza metoda panelowa. Pomija efekt grubosci ptata i lepkosci prze-
ptywu.

Rys. 4. Siatka modelu mikro-samolotu (XFLR5, 1000 elementéw)

Przy budowie modelu fizycznego optywu za pomoca tej metody czynimy kilka zatozen do-
tyczacych braku lepkosci ptynu oraz bez wirowosci optywu (za wyjatkiem sladu wirowego za
samolotem). Rozmieszczenie odpowiednio dobranych wiréw dyskretnych na powierzchni nos-
nej samolotu oraz na Sladzie za samolotem umozliwia obliczenia pola predkosci przeptywu,
odpowiadajacego przeptywowi rzeczywistemu. Obliczenie predko$ci indukowanych przez wiry
dyskretne jest mozliwe dzieki zastosowaniu prawa Biota-Savarta.

W metodzie VLM zastosowano modele wiréw podkowiastych (rys. 5) sktadajgce sie z trzech
wiréw - wiru zwigzanego, o skoniczonej dtugosci i dwéch wiréw swobodnych, p6t nieskonczo-
nych.

Sam obiekt (samolot) modeluje sie przy pomocy ptaskich powierzchni. Powierzchnia jest
dzielona na ptaskie panele o ksztatcie prostokata lub tréjkata z ktérymi wigze sie wiry podko-
wiaste o nieznanej turbulencji. W kazdym panelu definiuje sie dwa punkty - potozenia wiru
(wjednej czwartej cieciwy panelu) oraz punkt kolokacji predko$ci potozny w trzech czwartych
cieciwy panelu. Przyjmuje sie réwniez, ze $§lad wirowy jest ptaski i ciggnie sie rownolegle do
predkosci niezaburzane;j.
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Rys. 5. Usytuowanie wiréw podkowiastych

Predko$c¢ indukowana przez ,j-ty” wir w ,i-tym” panelu jest rowna [10]:
v =[P, QR I'T, (10)

Gdzie Pij' Qji» Rij sq wspotczynnikami okreslajacymi sktadowe predkosci wywotane wirem

o cyrkulacji jednostkowej F]-=1.

Cyrkulacje wiréw musza by¢ tak dobrane aby predkos$ci w poszczegélnych punktach byty
styczne do powierzchni ptata:
v-n=0 (11)

Predkosci pionowe w kazdym punkcie mogg zosta¢ wyrazone za pomocg lokalnych katéw
natarcia zgodnie z zalezno$cia:

W, =-U_a, (12)
Z réwnan (10)+(12) otrzymuje sie uktad rownan algebraicznych dla cyrkulacji F]- [10]:

v =[U_,v,,=U_a;]-n;=n; Z[PU’QU’RU]TFi (13)
=

gdzie i=1...n.

Metoda VLM najpierw oblicza wspoétczynnik sity no$nej zwigzany z cyrkulacja. Wynosi on
odpowiednio:

L Z;Ay"r‘n n

c = - X? (14)
%pwuws Uw ;AXnAyn ;

Catkowita sita no$na ptata moze by¢ przedstawiona i obliczona jak nastepuje:

F,=Yp.U.Ay,T, (15)

Przy obliczeniach dokonywanych metoda VLM powstaje problem wysokich katéw natarcia.
Wyniki obliczen dla katéw natarcia bliskich katowi przeciggniecia powinny by¢ bardzo uwaz-
nie przeanalizowane. Jak wynika z badan w locie analizowanego modelu mikro-samolotu za-
prezentowanych w [5], optymalnym katem natarcia jest kat wynoszacy 5°. Dlatego tez model
szczegOlnie doktadnie zostat przebadany w okolicach tego kata.
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Obliczen dokonywano dla predkosci przeptywu powietrza réwnej 15[m/s] i gestosci po-
wietrza wynoszacej 1.226[kg/m3]. Przyktadowe wyniki obliczen uzyskanych w programie
XFLR5 metoda panelowa zostaty pokazane na rysunkach 6+9.
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Rys. 6. Rozktad ci$nienia na powierzchni mikro-samolotu uzyskany w programie XFLR5

Rys. 7. Wir krawedziowy za mikro-samolotem
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Rys. 9. Wspoétczynnik oporu indukowanego

3.2. Metoda elementdéw skonczonych i obliczenia z wykorzystaniem programu COMSOL
Multiphysics

W celu poréwnania wynikéw uzyskanych za pomoca oprogramowania XFLR5 badany mikro-
samolot zostal przeanalizowany z uzyciem metody elementéw skonczonych oraz programu
COMSOL Multiphysics. W prowadzonych badaniach przy pomocy tego oprogramowania
uwzgledniono zmiane gesto$ci powietrza na skutek zmian ci$nienia w obrebie ptata skrzydta.
Rdédwnanie opisujace te zalezno$¢ przedstawiono ponizej [6]:

p

p=R_TO

(16)
gdzie: R - indywidualna stata gazowa, [J/(kg-K)]; T() - temperatura powietrza, [K].

Obliczenia zostaty przeprowadzone dla ptynu stabo $cisliwego (w przypadku niskich pred-
ko$ci przeptywu powietrza, efekt $cisliwos$ci moze zosta¢ pominiety). Wartosci przyjetych wa-
runkéw modelowanego przeptywu zostaty zawarte w tabeli 3.

Przeptyw turbulentny wokét ptata skrzydta zostat obliczony przy pomocy metody elemen-
tow skonczonych przez rozwigzanie rownan Naviera-Stokesa przedstawionych w poprzednim
podrozdziale. Jako model turbulencji zostat uzyty model k - €. Model ten wprowadza dwa do-
datkowe réwnania transportu oraz dwie zmienne zalezne - burzliwej energii turbulentnej k
oraz dyssypacji energii turbulencji €. Lepko$¢ turbulencji jest modelowana przez [16]:

k2
Hy=pC,— (17)
gdzie Cll jest stata.
Réwnanie transportu przybiera postac [16]:
ok
p§+pu+Vk:V-((,u+%)Vk]+Pk—pg (18)
k
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gdzie P}, wyraza sie nastepujaco:
Pk:yT(Vu:(Vu+(Vu]T)—§(V~u)2)—§ka~u (19)

Réwnanie transportu dla € zapisujemy [4]:

2
a—g+prog=V~((,u+ﬁ)Vg)+Cgl+£Pk—ngpg— (20)
ot o k k

€

P

gdzie C}, =0.09, C.1=1.44, C.»=1.92, 0},=1.0, 0.=1.3 sg wspoétczynnikami wyznaczonymi eks-
perymentalnie [8].

Parametry modelowanego przeptywu w programie COMSOL zostaty pokazane w tabeli 2.

Tab. 2
Parametr Wartos$¢
Cisnienie poczatkowe 1.013-105 Pa
Temperatura powietrza 288.14 K
Indywidualna stata 287.14 ] /kg-:K
Gesto$¢ powietrza 1.226 kg/m3
Lepko$¢ dynamiczna 1.778-105 Pa-s
Predko$¢ powietrza 15m/s

Badany mikro-samolot byt rozwazany jako potowa symetryczna analizowanego obiektu,
umieszczona w tunelu aerodynamicznym o wymiarach (7 x 5 x 3 [m], rys. 10, 11) (zgodnie
z pracami A. Dziubinskiego [2, 14]).

Rys. 10. Zdyskretyzowany model tunelu aerodynamicznego i umieszczonego w nim mikro-samolotu

Badania zostaty przeprowadzone dla réznych katéw natarcia. Zwykle w modelach CFD efekt
zmiany kata natarcia uzyskuje sie poprzez zmiane kata wektora zadanej predkosci powietrza.
W tym celu prowadza si¢ skladowy wektor poziomy u oraz pionowy wy,
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S5 — =

Rys. 11. Zamodelowana warstwa przy$cienna wokét ptata skrzydta mikro-samolotu

Relacja pomiedzy catkowita predkoscia ptynu U i wymienionymi wektorami zostata zapi-
sana w nastepujacy sposob [6]:

u, =Ucos(a L)
1 (21)

w, =Usin(a L)
180 (22)
gdzie: a - kat natarcia.

Wykorzystywane oprogramowanie COMSOL Multiphysics w wersji 4.1 umozliwia paramet-
ryzacje geometrii modelu. Dzieki temu realizowana jest zmiana orientacji modelu ptatowca
wzgledem tunelu aerodynamicznego (zmiana kata ). Wykorzystujac opisang parametryzacje
badania MES zostaly przeprowadzone w przedziale katow natarcia -25°+25°.Wyznaczonymi
wielko$ciami byty sktadowe sity aerodynamicznej Fy, Fy, F,, ktore zostaty obliczone w drodze
catkowania ci$nienia po powierzchni ptata no$nego. Nastepnie zostaty wyznaczone sktadowe
sity aerodynamicznej - prostopadta i rownolegta do kierunku naptywu powietrza. Na tej pod-
stawie zostaty wyznaczone wspotczynniki aerodynamiczne.

Wyniki wybranych charakterystyk aerodynamicznych otrzymanych z uzyciem metody ele-
mentow skonczonych zostaty przedstawione na rysunkach 12-14.

Rys. 12. Optyw ptata mikro-samolotu
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Rys. 13. Wspoétczynnik sity no$nej w funkeji kata natarcia
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Rys. 14. Wsp6tczynnik oporu aerodynamicznego w funkcji kata natarcia

3.3. Zestawienie otrzymanych wynikow

W celu poréwnania wynikéw obliczen prowadzonych z uzyciem metody siatki wirowej oraz
metody CFD i metody elementéw skonczonych niektére parametry aerodynamiczne uzyskane
dla kata natarcia 5° i predkosci 15[m/s] zostaly zestawione w tabeli 3.

Tab. 3

Parametr Oznaczenie VLM CFD
(XFLR5) (COMSOL)

Wspoétczynnik sity no$nej w stanie lotu c, 0.2467 0.2750
ustalonego
Wspétczynnik oporu
aerodynamicznego w stanie lotu Cx 0.024 0.0469
ustalonego
Wspo%cz.ynmk momentu Cun -0.0604 -0.0591
pochylajacego dla stanu ustalonego
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WNIOSKI I DYSKUSJA

W artykule zostaly przedstawione i uzyte dwie r6zne metody obliczeniowe parametréw aero-
dynamicznych mikro-samolotu. Wymagaja one réznych czaséw przygotowania danych wej-
$ciowych oraz réznych czaséw rozwigzania uktadéw réwnan. Poréwnujac otrzymane wyniki
mozna stwierdzi¢, ze otrzymane warto$ci wspotczynnika sity nosnej C,, sg bardzo zblizone. Naj-
wieksze réznice wystapity we wspétczynniku oporu aerodynamicznego CX. Czas obliczen me-
tody panelowej jest znacznie krétszy, anizeli metody CFD. Obliczenia modelu w programie
XFLRS5 trwaty kilkadziesigt sekund, natomiast analiza mikro-samolotu z wykorzystaniem COM-
SOL’a zajmowata kilkadziesiat godzin, przy réwnoczesnym uzyciu znacznie wydajniejszego
komputera. Do prostych i szybkich analiz inzynierskich metoda panelowa jest bardziej uzy-
teczna i wydajna anizeli metody CFD. Jednakze metody CFD oparte na MES umozliwiaja obli-
czenia modeli o ztoZonej geometrii, analize nietypowych zagadnien oraz obliczenia zalezne od
czasu (dynamiczne).

Kolejnym krokiem badan powinno by¢ poréwnanie otrzymanych wynikéw z badaniami tu-
nelowymi mikro-samolotu oraz ewentualne uzycie innych metod panelowych np. metody siatki
dipoli czy tez niestacjonarnej siatki wirowej. Poréwnanie wynikéw obliczen kilku metod oraz
wynikéw badan symulacyjnych pozwoli na opracowanie doktadniejszego modelu matema-
tycznego mikro-samolotu na potrzeby projektowania i implementacji uktadéw sterowania.

Prace wykonano w ramach realizacji projektu rozwojowego nr OR00002911 "SIECIOCEN-
TRYCZNY SYSTEM WSPARCIA ROZPOZNANIA I DOWODZENIA SYTUACJAMI KRYZYSOWYMI NA
TERENACH ZURBANIZOWANYCH Z AUTONOMICZNYMI BEZZAL.OGOWYMI APARATAMI LATA-
JACYMI" finansowanego ze sSrodkéw Ministerstwa Nauki i Szkolnictwa Wyzszego.
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LESZEK AMBROZIAK, ZDZIStAW GOSIEWSKI, MIROSEAW KONDRATIUK

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.



