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ANALIZA CHARAKTERYSTYK AERODYNAMICZNYCH SAMOLOTOW KLASY
UAV Z WYKORZYSTANIEM PROGRAMU TORNADO

W pracy przedstawiono obliczenia charakterystyk aerodynamicznych lekkich samolotéw kategorii bezzatogowy statek po-
wietrzny (BSP, ang. UAV - Unmanned Aerial Vehicle). Wykorzystang metodq obliczen jest metoda panelowa (ang. VLM —
Vortex Lattice Method) wraz z jej praktyczng realizacjg w programie Tornado. Jako podstawe weryfikacji poprawnosci obli-
czen przyjeto Wyniki tunelowych badar eksperymentalnych wybranych samolotéw. Metoda panelowa, obok metody CFD (ang.
Computational Fluid Dynamics), jest jedng z metod wykorzystywanych w lotnictwie, W numerycznych obliczeniach przepty-
wow. Cechq charakterystyczng metody panelowej jest rozwigzywanie przeptywow potencjalnych. Ogranicza to jej zastosowa-
nie do uzytkowego zakresu kqtow natarcia skrzydta samolotu, bez mozliwosci modelowania i analizy oderwania strug powie-
trza. Do zalet wymienionej metody zaliczamy szybkos¢ wykonywanych obliczer oraz stosunkowo tatwg do opanowania teorie
i implementacje numeryczng. Program Tornado jest dopracowanym, dostgpnym bezptatnie narzedziem dedykowanym do obli-
czen charakterystyk aerodynamicznych samolotow metodq panelowq. Dzigki implementacji w srodowisku MatLab, dostep do
kodu Zrodtowego w postaci plikow *.m jest bezposredni. Cechy te czynig go potencjalnie uzytecznym w projektowaniu lekkich
samolotow bezzatogowych. Samoloty tej klasy sq czesto konstrukcjami, powstajgcymi w warunkach ograniczonego zaplecza
badawczego i finansowego. Celem niniejszej pracy jest przedstawienie mozliwosci obliczeniowych programu Tornado, jego

ograniczen, napotkanych problemoéw i doswiadczen w modelowaniu lekkich samolotow bezzatogowych.

WSTEP

Inspiracjg do napisania niniejszej publikacji byta che¢ przed-
stawienia moZliwosci obliczeniowych programu Tornado w modelo-
waniu i projektowaniu lekkich samolotéw bezzatogowych. Program
Tornado przeznaczony jest do obliczeh charakterystyk aerodyna-
micznych samolotéw w oparciu 0 metode panelowa. Zaletg opisy-
wanego narzedzia jest bezptatny dostep [5] i otwarty kod zrodiowy.
Przeglad wybranych, dostepnych publikacji wskazuje na jego uni-
wersalne zastosowanie w procesie projektowania samolotéw. Moze
stuzy¢ bezposrednio do identyfikacji charakterystyk aerodynamicz-
nych samolotu [6, 7] lub jako narzedzie wspomagajace dopracowa-
nie detali konstrukcyjnych (np. wingletéw) [9]. Otwarty kod zrodtowy
pozwala na modyfikacje i dostosowanie do potrzeb systeméw opty-
malizujgcych konstrukcje badz aerodynamike samolotu [10, 11].
W pracach autora program okazat si¢ uzyteczny jako narzedzie
wspomagajace badania samolotéw bezzatogowych w tunelu wod-
nym [8]. Warto zauwazy¢, ze wymienione publikacje dotycza lekkich
samolotow bezzatogowych. Samoloty tej klasy czesto powstajg
w warunkach ograniczonego zaplecza badawczego i finansowego.
Wykorzystanie narzedzi pozwalajacych obniza¢ koszty projektu i
budowy staje sie pozadane. Przeglad prac wskazat réwniez nisze
w zakresie weryfikacji wynikéw obliczen wykonanych przy pomocy
programu Tornado. W niniejszym artykule postaram sie odnies¢
wyniki obliczen charakterystyk aerodynamicznych do charakterystyk
aerodynamicznych uzyskanych przy pomocy badan tunelowych
wybranych samolotéw bezzatogowych. Ponadto przedstawie do-
$wiadczenia dotyczace modelowania geometrii samolotu i unikania
btedéw numerycznych, jakie wypracowatem w trakcie uzytkowania
programu. Pozwoli to na wyrobienie pogladu na temat mozliwosci i
zakresu zastosowania programu Tornado w projektowaniu i budo-
wie lekkich samolotéw bezzatogowych.

1. OPIS PROGRAMU TORNADO

1.1. Podstawowe cechy

Program Tornado, ktorego autorem jest Thomas Melin [1], de-
dykowany jest do obliczen charakterystyk aerodynamicznych samo-
lotdw. Napisany jest w Srodowisku MatLab. Kod zrédtowy zbudowa-
no z plikéw funkcyjnych i skryptu wykonawczego (pliki Srodowiska
*.m). Dzieki temu moZliwy jest wglad w kod zrodtowy. W oblicze-
niach wykorzystana jest metoda panelowa (ang. VLM - vortex
lattice method). Metoda panelowa rozwigzuje przeptyw potencjainy
ptynu w oparciu 0 model Eulera. Plyn traktowany jest jako nielepki
i niescisliwy, natomiast sam przeptyw jako bezwirowy. Oznacza to,
Ze obliczenia charakterystyk aerodynamicznych ograniczone sg do
liniowego zakresu aerodynamiki samolotu bez mozliwosci modelo-
wania oderwan i przeciagniecia w okolicy krytycznego kata natarcia.
Geometrie samolotu modeluje sie w postaci skoficzonej liczby
ptaskich paneli. Na kazdym z paneli umieszczony jest wir podko-
wiasty o skoriczonej dtugosci. Przeptyw modelowany jest w postaci
siatki wirowej z warunkiem brzegowym braku przeplywu przez
powierzchnie paneli. Rozwigzanie polega na obliczeniu wzajemne-
go wpltywu poszczegoinych nitek wirowych. Doktadny opis budowy
metody oraz budowy programu zawarto w pracy [1]. Szczegdtowy
opis metod panelowych przedstawiono w pracach [4, 12]. Pliki
programu Tornado i opisy procedur mozna pobraé z [5].

1.2. Obstuga programu

Menu programu jest dialogowe i obstugiwane z poziomu
Command Window w $rodowisku MatLab. Wybierajac odpowiednig
pozycie w menu wprowadza sie geometrie samolotu i stan lotu.
Nastepnie generuje sie siatke paneli. Przeprowadzenie obliczen
polega na wyborze typu obliczen i nadaniu nazwy pliku zawieraja-
cego wyniki. Ostatnim etapem jest wySwietlenie wynikéw obliczen
w postaci tabel, wykresow i wizualizacji. Opis geometrii w programie
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zawiera typowe dane dla powierzchni no$nych samolotu (rozpie-
tos¢, zbiezno$¢, profil aerodynamiczny, gteboko$c klap, lotek itp.).
Kazde ze skrzydet mozna podzieli¢ na sekcje trapezowe modelujac
tym samym zmienny obrys. Nalezy pamieta¢ aby skrzydio gtéwne
modelowaC w pierwszej kolejnosci. Powierzchnia i $rednia cigciwa
aerodynamiczna (MAC) pierwszego skrzydta sg wymiarami odnie-
sienia dla bezwymiarowych wsp6tczynnikéw aerodynamicznych.
Geometrie kadtuba nalezy wprowadzi¢ rowniez w postaci skrzydta o
matej rozpietosci, ktére jest poziome (jezeli obliczamy lot syme-
tryczny) lub ze wzniosem 90° jezeli chcemy uwzgledni¢ wplyw
kadtuba na charakterystyki $lizgu. Ksztatt ,profilu aerodynamiczne-
go kadtuba” mozna modelowac jako ptaska ptyte. Stan lotu samolo-
tu uwzgledniany jest w postaci katéw natarcia, $lizgu i odchylenia;
wysokosci lotu; predkosci (TAS, CAS); oraz predkosci katowych
samolotu. Dokfadny opis obstugi programu zawarto w pozyciji [2].

2. CHARAKTERYSTYKA OBLICZANYCH SAMOLTOW

Wybrano modele pozwalajace na obliczenie samolotu w réz-
nych ukladach aerodynamicznych, takie, dla ktérych dostepne sg
wyniki badan tunelowych.

21. Model badawczy uniwersalny

Model ten, szczegdtowo opisany w pracy [3], zbudowany zostat
z myslg o badaniu aerodynamiki samolotu bezzatogowego w ukta-
dzie aerodynamicznym klasycznym, uktadzie typu kaczka oraz w
uktadzie trzyptaszczyznowym (posiadajacym statecznik ogonowy
oraz ster wysokosci typu kaczka jednoczesnie).
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Rys. 1. Geometria modelu uniwersalnego [3].
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Rys. 2. Wizualizacjia modelu uniwersalnego odwzorowana w pro-
gramie Tornado (oznaczenia: MAC - $rednia cigciwa aerodyna-
miczna, ref point — punkt odniesienia dla momentow sit aerodyna-
micznych, c. g. — $rodek ciezkosci)

Oprécz dowolnej konfiguracji aerodynamicznej, model uniwer-
salny ma mozliwo$¢ zmiany potozenia usterzen wzgledem skrzydta.

1134 Aurosusy 12016

Bl Eksploatacjai testy NG

Obliczenia wykonano dla:

— Ukfadu klasycznego, gérnoptat i dolnoplat, tacznie 6 kombinacji
wzglednego rozmieszczenia powierzchni nosnych,

— Uktadu kaczka, gérnoptat, 9 kombinacji potozenia usterzenia
przedniego,

— Uklad trojptaszczyznowy, gérnoptat, 9 kombinacji potozenia
usterzenia przedniego.

2.2. Samolot bezzatogowy Demon

Samolot Demon jest lekkim samolotem bezzatogowym prze-
znaczonym do diugotrwatych lotéw obserwacyjnych. Masa startowa
statku powietrznego wynosi okoto 10 kg. Samolot opracowano
w Katedrze Samolotéw i Silnikéw Lotniczych oraz Katedrze Termo-
dynamiki i Mechaniki Plyndw, Politechniki Rzeszowskiej. Projekt
badawczy obejmowat badania aerodynamiczne, konstrukcyjne,
wyposazenia obserwacji, autonomicznego sterowania oraz testy
réznych typéw zespotu napedowego wraz z opracowaniem dedy-
kowanego $migta.
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Rys. 3. Wizualizacja geometrii samolotu Demon w programie Tor-
hado.

Rys. 4. Samolot Demon, wersja rozwojowa (usterzenie klasyczne).

Dla samolotu Demon obliczono uktad klasyczny z usterzeniem
motylkowym (tzw. usterzeniem Rudlickiego), posiadajacy kadtub ze
stosunkowo duzg przestrzenig fadunkowg i cienkim ogonem.
W modelu obliczeniowym uwzgledniono klapy, lotki i ster wysoko$ci,
pomijajac cienkg cze$¢ ogonowg. Rys. 4 przedstawia aktualng
wersje rozwojowg samolotu z usterzeniem klasycznym jednak
charakterystyki tunelowe wykonano dla wersji z usterzeniem motyl-
kowym.

3. OBLICZENIA CHARAKTERYSTYK
AERODYNAMICZNYCH

3.1. Podstawowe charakterystyki przyrostowe

Charakterystyki aerodynamiczne eksperymentalne modelu
uniwersalnego [3] zestawiono z wynikami obliczen modelu w pro-
gramie Tornado. Sporzadzono charakterystyke wspdtczynnika sity
nosnej w funkcji kata natarcia Cz=f(a), biegunowg samolotu
Cz=f(Cx) i charakterystyke momentu pochylajacego w funkcji kata
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natarcia Cm=f(a1). Rysunki 5-9 zawierajg wyniki obliczen (zaznaczo-
ne kolorem niebieskim).
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Rys. 5. Cz=f(a) dla modelu w ukfadzie tréjptaszczyznowym,
gornopfat.
ez

Cx

L
e CMeam e

1 i
Rys. 6. Cz=f(Cx) dla modelu w ukfadzie tréjpfaszczyznowym,
gornopfat.
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Rys. 7. Cn=f(a) dla modelu w ukfadzie klasycznym.
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Rys. 8. Cn=f(a) dla m(;delu w ukfadzie kaczki, gérnopfat.
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Rys. 9. Cn=f(a) dla modeli w ukfadzie tréjplaszczyznowym,
gornopfat.

Dla samolotu Demon wykonano badania tunelowe w zakresie
charakterystyki sity nosnej Cz=f(a) i sity oporu Cz=f(Cx) w konfigu-
racji gtadkiej oraz w konfiguracji z klapami wychylonymi do startu
i ladowania.

alphalrad]
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Rys. 10. Cz=f(a) dla réz'r;ych konfiguracji wychylenia klap samolotu
(linig cieriszg oznaczono wyniki obliczen).

122016 AUTOBUSY 1135



Bl Eksploatacja i testy [INNINENEGN

2=
Cz
i . ré
‘ / Cx
0 | T T T T l L) ' L)
4! be 0.1 0.15 0.2 0.25 op
- \  ——— s L
) —— WO 00 %
Korfiguraciy do oownrin
1 ' "

Rys. 11. Cz=f(Cx) dla réznych konfiguracji wychylenia klap samolo-
tu (linig cieriszg oznaczono wyniki obliczen).

Analiza wynikow daje poglad na trzy podstawowe i najpow-
szechniej wykorzystywane charakterystyki aerodynamiczne samolo-
tu. W przypadku charakterystyki wspdtczynnika sity nosnej Cz=f(q)
(Rys. 5 10) do celéw praktycznych mozna stwierdzi¢ petng zgod-
no$¢ wynikow obliczen i badan tunelowych w uzytkowym zakresie
katow natarcia. Dla charakterystyki biegunowej Cz=f(Cx) (Rys. 6 i
11) zauwazymy, ze w zakresie uzytkowych katéw natarcia parabo-
liczny charakter zmiany oporu indukowanego pozostaje podobny
dla obliczer i eksperymentu. Przesunigcie charakterystyk wzgledem
siebie wynika z wystepowania oporéw szkodliwych na badanych
modelach (opdr tarcia, ksztattu, szczelinowy, interferencyjny). Meto-
da panelowa w programie Tornado uwzglednia tylko opér induko-
wany, co pomniejsza catkowitg warto$¢ wspdtczynnika sity oporu.

Charakterystyka momentu pochylajacego samolotu (Rys. 7, 8,
9) wykazuje pewng rozbieznos¢ pomiedzy wynikiem obliczen i
badan tunelowych. W sensie ilociowym jest obliczane sg mniejsze
wartosci wspdtczynnika momentu pochylajacego w stosunku do
badan tunelowych. Mozna stwierdziC, ze charakterystyka ta przed-
stawia ,zbyt optymistycznie” stateczno$¢ statyczng samolotu. Jed-
nak cechg charakterystyczna tej rozbieznosci jest regularnosc¢ tj. dla
kazdej konfiguracji aerodynamicznej charakterystyki sg przesuniete
w przyblizeniu o statgq warto§¢ wspdtczynnika momentu pochylaja-
cego Cm oraz stalg i stosunkowo nieduzg warto$¢ nachylenia
dCn/da. JakoSciowo wszystkie charakterystyki Cm=f(a) sg modelo-
wane poprawnie i mogg by¢ wykorzystywane do celéw praktycz-
nych w projektowaniu samolotow.

3.2. Charakterystyki sitowe

Dalszg czes$¢ rozdziatu 3 (tj. 3.2, 3.3, 3.4) poswigcono przed-
stawieniu mozliwosci obliczeniowych programu Tornado na przykia-
dzie samolotu Demon. W wybranym stanie lotu obliczane sg catko-
wite sity aerodynamiczne generowane na powierzchniach no$nych,
rozktad momentu pochylajacego na poszczegdlnych panelach,
rozktad sity nosnej, momentu gnacego i sity tnacej wzdtuz rozpigto-
Sci skrzydta.

Stan lotu: predko$¢ v=15 m/s, wysokos¢ H=300 m AMSL, kat
natarcia 0=5°, kat $lizgu oraz kat odchylenia B=y=0°, predkosci
katowe samolotu p=q=r=0 [deg/s]. Obliczenia wykonano dla konfi-
guracji z wychylonymi klapami &r=10°.
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Rys. 12. Rozktad wspdfczynnika momentu pochylajgcego na pane-
lach modelujacych geometrie samolotu.

Tornado Computation Resulls
JID Demon Downwash matrix condition. 47,1089
Reference area: 0.85872  Supersonic flow waming: 0
Reference chard:  0.34702 Reference point pos: 0.106 0 003029
Reference span: 2.526 Canter of gravity 0.106 0 -0.06
Net Wind Forces: (N) Net Bodg Forces: (N) Net Body Moments: (Nm)
rag: 5.7335 X: -4.8505 Roll:  4.5103e-16
Sude:  1.36e15 Y. 1.38e-15 Pitch: 65,0045
Lift 118.8928 Z: 118.8401 Yaw: 9.7145e-17
CL 10341 cZ 10346 Cm -0.15276
CcD 0.049871 CX -0.040451 Cn 3.3451e-19
86 1.183e-17 cC 1.183e17 Ci 1 5531e-18
refh: N/A
STATE
« [deg): 5 P [rad's] O 010 0
] deg]: 0 Qlrad/s] 0 Rudder setting [deg): © 0 0O
rspeed- 15 R [radsf: 0 o000
Altitude: 300 PG C tion 0
Density:  1.1901 Mach 0044233

Rys. 13. Sity i momenty aerodynamiczne dziatajgce na samolot
w wybranym stanie lotu.
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Rys. 14. Rozkiad sity nosnej skrzydfa gtéwnego wzdtuz rozpigtosci.
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Rys. 15. Rozkiad sity thacej skrzydfa gtéwnego wzdfuz rozpigtosci.
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Rys. 16. Rozkfad momentu gngcego skrzydfa gtownego wzdfuz
rozpietosci.

Bazujac na wnioskach z rozdziatu 3.1 mozna zatozy¢, ze cha-
rakterystyki odnoszace sie do sit aerodynamicznych obliczane sg
poprawnie. Charakter rozktadu sity nosnej wzdtuz rozpigtoSci
(rys. 14) uwzglednia rézny gradient sity w miejscu klap, kadtuba i
koncdwek skrzydta. Obliczona charakterystyka sity tnacej i momen-
tu gnacego (rys. 15, 16) ma spodziewany przebieg. Do catkowite]
wartos$ci rozktadu momentu pochylajagcego nalezy odnies¢ sie
Z pewng rezerwg. Jednak sama wizualizacja rozktadu wspétczynni-
ka momentu (rys. 12) stuzy do identyfikacji miejsc ptatowca majacej
istotny wptyw na moment pochylajacy. W wybranym stanie lotu
wyniki przedstawiane sg w formie kompletnego podsumowania (rys.
13,17, 18).

3.3.  Pochodne aerodynamiczne

Niewatpliwg zaletg programu Tornado jest obliczanie pochod-
nych aerodynamicznych samolotu i powierzchni sterowych. Prezen-
towane wielko$ci wykorzystywane sg w analizie stateczno$ci dyna-
micznej samolotu (rys. 17, 18). Pochodne aerodynamiczne w spo-
sob klasyczny oblicza sie z zaleznosci dostepnych w literaturze,
co jest czasochtonne. Wymaga to réwniez znajomosci charaktery-
styk aerodynamicznych poszczegélnych zespotéw samolotu, trud-
nych do uzyskania. Dlatego tez najbardziej efektywng metodg jest
wyznaczenie pochodnych w sposéb numeryczny.

TORNADO CALCU%)ATION RESULTS, Derivatives
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Rys. 17. Pochodne aerodynamiczne wspotczynnikow sit i momen-
tow wzgledem predkosci katowych oraz kata natarcia i $lizgu.

TORNADC CALCUbATION RESULTS, Central difference, RUDDER DERIVs
JID: emon
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Rys. 18. Pochodne aerodynamiczne wspétczynnikéw sit i momen-
téw powierzchni sterowych wzgledem kata wychylenia steru.

3.4. Modelowanie pola przeptywu

Model pola przeptywu wykorzystuje teorie Trefftza pozwalajacq
wyznaczy¢ pole predkoSci przeptywu w ptaszczyznie zorientowanej
poprzecznie do kierunku przeptywu i umiejscowionej w pewnej
odlegto$ci za samolotem. Modut ten pozwala na identyfikacje miejsc
na platowcu majgcych istotny wplyw na op6r indukowany.
Rysunek 18 przedstawia pole przeptywu za samolotem Demon,
w ktdrym okolice zewnetrznej krawedzi wychylonej klapy generujg
zawirowania.
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Rys. 18. Rozktad predkosci indukowanych przez powierzchnie
no$ne samolotu (wg. teorii Trefftza).

4. PROBLEMY MODELOWANIA W PROGRAMIE
TORNADO

W toku prowadzonych prac napotkano na dwa przypadki,
w ktorych zbudowany model obliczeniowy samolotu generuje btedy
numeryczne. Pierwszy z nich dotyczy gradientu ksztattu modelowa-
nej geometrii. Problem ma miejsce np. gdy skrzydto i kadtub mode-
lowane sg jako pojedynczy element geometryczny. W migjscu
przejscia skrzydto-kadiub panele przyjmujgq ksztatt trapezéw
0 znacznej réznicy w dtugo$ci podstaw. Rdwniez na tych panelach
nitka wirowa nachylona jest pod duzym katem wzgledem nitek na
pozostatych panelach. Skutkiem tego jest obliczanie nienaturalnie
duzych sit aerodynamicznych w miejscu przejscia (rys. 19, 20).
Nalezy zatem ostroznie podchodzic do modelowania uskokow
geometrii i w razie koniecznoSci rozbi¢ model na kilka osobnych
czescei.

Rys. 19. Gradient geometrii paneli w okolicy przejscia skrzydto
kadfub.
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Rys. 20. Rozkiad wspéifczynnika sity nosnej wzdtuz rozpigtosci —
charakterystyczny uskok w miejscu przejscia skrzydto-kadtub.

Drugim wystepujacym zrodtem bteddw numerycznych jest mo-
delowanie kilku elementéw geometrycznych pokrywajacych sie.
Przyktadem takiej sytuacji jest pokrywanie sie obszaréw modeluja-
cych kadtub i usterzenie poziome (rys. 21). Wowczas panele nakta-
dajq sie na siebie i obserwowanym btedem numerycznym jest obli-
czanie ujemnej wartosci sity oporu (rys. 22). Problem ten rozwigzuje
sie efektywnie poprzez nieznaczne rozsunigcie ptaszczyzn modelu-
jacych geometrie elementoéw ptatowca. Drugim sposobem na unik-
niecie btedéw obliczen jest modelowanie usterzenia/skrzydta jako
geometrii nie posiadajacej czesci centralne;.

Rys. 21. Pokrywajace sie pfaszczyzny modelu geometrycznego
kadtuba i usterzenia przedniego.

Tomado Computation Resultts

Jio: 11 jerczsunigh@wnwash matrix
Reference area: 015996 Supersonic flow
Reference chord 01333 Reference point
Reference span: 12 Center of gravity

C -3 393006 -3.43493e-006
Lift: 137.0279 Z. 1231364
CL 1.0533 CZ 0.93491
[cD -0.30143 CX -0.47974 ]
Y -Z afdde-la L -2 ar42e-008
CDyestz  NIA

Rys. 22. Skfadowa sify oporu (ujemna dla pokrywajgcych sie
ptaszczyzn modelu).
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Analysis of aerodynamic characteristics of UAV aircraft
with the use of Tornado software

The paper contains analysis of aerodynamic characteris-
tics of UAV with the use of Tornado software. The aim of
work is to investigate the usefulness the software in the de-
sign of UAV aircraft. The calculated aerodynamic character-
istics of selected models were compared with available aero-
dynamic experimental data. The publication presents also
range of calculated aerodynamic data and experiences in
aircraft geometry modeling which allows to avoid errors in
numerical calculations.
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