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Daniel LICHOŃ 

ANALIZA CHARAKTERYSTYK AERODYNAMICZNYCH SAMOLOTÓW KLASY 

UAV Z WYKORZYSTANIEM PROGRAMU TORNADO 

 

W pracy przedstawiono obliczenia charakterystyk aerodynamicznych lekkich samolotów kategorii bezzałogowy statek po-

wietrzny  (BSP, ang. UAV - Unmanned Aerial Vehicle). Wykorzystaną metodą obliczeń jest metoda panelowa (ang. VLM – 

Vortex Lattice Method) wraz z jej praktyczną realizacją w programie Tornado. Jako podstawę weryfikacji poprawności obli-

czeń przyjęto wyniki tunelowych badań eksperymentalnych wybranych samolotów. Metoda panelowa, obok metody CFD (ang. 

Computational Fluid Dynamics), jest jedną z metod wykorzystywanych w lotnictwie, w numerycznych obliczeniach przepły-

wów. Cechą charakterystyczną metody panelowej jest rozwiązywanie przepływów potencjalnych. Ogranicza to jej zastosowa-

nie do użytkowego zakresu kątów natarcia skrzydła samolotu, bez możliwości modelowania i analizy oderwania strug powie-

trza. Do zalet wymienionej metody zaliczamy szybkość wykonywanych obliczeń oraz stosunkowo łatwą do opanowania teorię  

i implementację numeryczną. Program Tornado jest dopracowanym, dostępnym bezpłatnie narzędziem dedykowanym do obli-

czeń charakterystyk aerodynamicznych samolotów metodą panelową. Dzięki implementacji w środowisku MatLab, dostęp do 

kodu źródłowego w postaci plików *.m jest bezpośredni. Cechy te czynią go potencjalnie użytecznym w projektowaniu lekkich 

samolotów bezzałogowych. Samoloty tej klasy są często konstrukcjami, powstającymi w warunkach  ograniczonego zaplecza 

badawczego i finansowego. Celem niniejszej pracy jest przedstawienie możliwości obliczeniowych programu Tornado, jego 

ograniczeń, napotkanych problemów i doświadczeń w modelowaniu lekkich samolotów bezzałogowych.    

 

WSTĘP 

Inspiracją do napisania niniejszej publikacji była chęć przed-
stawienia możliwości obliczeniowych programu Tornado w modelo-
waniu i projektowaniu lekkich samolotów bezzałogowych. Program 
Tornado przeznaczony jest do obliczeń charakterystyk aerodyna-
micznych samolotów w oparciu o metodę panelową. Zaletą opisy-
wanego narzędzia jest bezpłatny dostęp [5] i otwarty kod źródłowy. 
Przegląd wybranych, dostępnych publikacji wskazuje na jego uni-
wersalne zastosowanie w procesie projektowania samolotów. Może 
służyć bezpośrednio do identyfikacji charakterystyk aerodynamicz-
nych samolotu [6, 7] lub jako narzędzie wspomagające dopracowa-
nie detali konstrukcyjnych (np. wingletów) [9]. Otwarty kod źródłowy 
pozwala na modyfikacje i dostosowanie do potrzeb systemów opty-
malizujących konstrukcję bądź aerodynamikę samolotu [10, 11].  
W pracach autora program okazał się użyteczny jako narzędzie 
wspomagające badania samolotów bezzałogowych w tunelu wod-
nym [8]. Warto zauważyć, że wymienione publikacje dotyczą lekkich 
samolotów bezzałogowych. Samoloty tej klasy często powstają  
w warunkach ograniczonego zaplecza badawczego i finansowego. 
Wykorzystanie narzędzi pozwalających obniżać koszty projektu i 
budowy staje się pożądane. Przegląd prac wskazał również niszę  
w zakresie weryfikacji wyników obliczeń wykonanych przy pomocy 
programu Tornado. W niniejszym artykule postaram się odnieść 
wyniki obliczeń charakterystyk aerodynamicznych do charakterystyk 
aerodynamicznych uzyskanych przy pomocy badań tunelowych 
wybranych samolotów bezzałogowych. Ponadto przedstawię do-
świadczenia dotyczące modelowania geometrii samolotu i unikania 
błędów numerycznych, jakie wypracowałem w trakcie użytkowania 
programu. Pozwoli to na wyrobienie poglądu na temat możliwości i 
zakresu zastosowania programu Tornado w projektowaniu i budo-
wie lekkich samolotów bezzałogowych.        

1. OPIS PROGRAMU TORNADO 

1.1. Podstawowe cechy 

Program Tornado, którego autorem jest Thomas Melin [1], de-
dykowany jest do obliczeń charakterystyk aerodynamicznych samo-
lotów. Napisany jest w środowisku MatLab. Kod źródłowy zbudowa-
no z plików funkcyjnych i skryptu wykonawczego (pliki środowiska 
*.m). Dzięki temu możliwy jest wgląd w kod źródłowy. W oblicze-
niach wykorzystana jest metoda panelowa (ang. VLM – vortex 
lattice method). Metoda panelowa rozwiązuje przepływ potencjalny 
płynu w oparciu o model Eulera. Płyn traktowany jest jako nielepki  
i nieściśliwy, natomiast sam przepływ jako bezwirowy. Oznacza to, 
że obliczenia charakterystyk aerodynamicznych ograniczone są do 
liniowego zakresu aerodynamiki samolotu bez możliwości modelo-
wania oderwań i przeciągnięcia w okolicy krytycznego kąta natarcia. 
Geometrię samolotu modeluje się w postaci skończonej liczby 
płaskich paneli. Na każdym z paneli umieszczony jest wir podko-
wiasty o skończonej długości. Przepływ modelowany jest w postaci 
siatki wirowej z warunkiem brzegowym braku przepływu przez 
powierzchnię paneli. Rozwiązanie polega na obliczeniu wzajemne-
go wpływu poszczególnych nitek wirowych. Dokładny opis budowy 
metody oraz budowy programu zawarto w pracy [1]. Szczegółowy 
opis metod panelowych przedstawiono w pracach [4, 12]. Pliki 
programu Tornado i opisy procedur można pobrać z [5].   

1.2. Obsługa programu 

Menu programu jest dialogowe i obsługiwane z poziomu  
Command Window w środowisku MatLab. Wybierając odpowiednią 
pozycję w menu wprowadza się geometrię samolotu i stan lotu. 
Następnie generuje się siatkę paneli. Przeprowadzenie obliczeń 
polega na wyborze typu obliczeń i nadaniu nazwy pliku zawierają-
cego wyniki. Ostatnim etapem jest wyświetlenie wyników obliczeń  
w postaci tabel, wykresów i wizualizacji. Opis geometrii w programie 
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zawiera typowe dane dla powierzchni nośnych samolotu (rozpię-
tość, zbieżność, profil aerodynamiczny, głębokość klap, lotek itp.). 
Każde ze skrzydeł można podzielić na sekcje trapezowe modelując 
tym samym zmienny obrys. Należy pamiętać aby skrzydło główne 
modelować w pierwszej kolejności. Powierzchnia i średnia cięciwa 
aerodynamiczna (MAC) pierwszego skrzydła są wymiarami odnie-
sienia dla bezwymiarowych współczynników aerodynamicznych. 
Geometrię kadłuba należy wprowadzić również w postaci skrzydła o 
małej rozpiętości, które jest poziome (jeżeli obliczamy lot syme-

tryczny) lub ze wzniosem 90° jeżeli chcemy uwzględnić wpływ 

kadłuba na charakterystyki ślizgu. Kształt „profilu aerodynamiczne-
go kadłuba” można modelować jako płaską płytę. Stan lotu samolo-
tu uwzględniany jest w postaci kątów natarcia, ślizgu i odchylenia; 
wysokości lotu; prędkości (TAS, CAS); oraz prędkości kątowych 
samolotu. Dokładny opis obsługi programu zawarto w pozycji [2].  

2. CHARAKTERYSTYKA OBLICZANYCH SAMOLTÓW 

Wybrano modele pozwalające na obliczenie samolotu w róż-
nych układach aerodynamicznych, takie, dla których dostępne są 
wyniki badań tunelowych.  

2.1. Model badawczy uniwersalny 

Model ten, szczegółowo opisany w pracy [3], zbudowany został 
z myślą o badaniu aerodynamiki samolotu bezzałogowego w ukła-
dzie aerodynamicznym klasycznym, układzie typu kaczka oraz w 
układzie trzypłaszczyznowym (posiadającym statecznik ogonowy 
oraz ster wysokości typu kaczka jednocześnie).   

 
Rys.   1. Geometria modelu uniwersalnego [3]. 

 

 
Rys. 2. Wizualizacja modelu uniwersalnego odwzorowana w pro-
gramie Tornado (oznaczenia: MAC – średnia cięciwa aerodyna-
miczna, ref point – punkt odniesienia dla momentów sił aerodyna-
micznych, c. g. – środek ciężkości) 
 

Oprócz dowolnej konfiguracji aerodynamicznej, model uniwer-
salny ma możliwość zmiany położenia usterzeń względem skrzydła.  

Obliczenia wykonano dla: 
– Układu klasycznego, górnopłat i dolnopłat, łącznie 6 kombinacji 

względnego rozmieszczenia powierzchni nośnych,  
– Układu kaczka, górnopłat, 9 kombinacji położenia usterzenia 

przedniego, 
– Układ trójpłaszczyznowy, górnopłat, 9 kombinacji położenia 

usterzenia przedniego. 

2.2. Samolot bezzałogowy Demon 

Samolot Demon jest lekkim samolotem bezzałogowym prze-
znaczonym do długotrwałych lotów obserwacyjnych. Masa startowa 
statku powietrznego wynosi około 10 kg. Samolot opracowano  
w Katedrze Samolotów i Silników Lotniczych oraz Katedrze Termo-
dynamiki i Mechaniki Płynów, Politechniki Rzeszowskiej. Projekt 
badawczy obejmował badania aerodynamiczne, konstrukcyjne, 
wyposażenia obserwacji, autonomicznego sterowania oraz testy 
różnych typów zespołu napędowego wraz z opracowaniem dedy-
kowanego śmigła.  

 
Rys. 3. Wizualizacja geometrii samolotu Demon w programie Tor-
nado. 

 

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

 
Dla samolotu Demon obliczono układ klasyczny z usterzeniem 

motylkowym (tzw. usterzeniem Rudlickiego), posiadający kadłub ze 
stosunkowo dużą przestrzenią ładunkową i cienkim ogonem.  
W modelu obliczeniowym uwzględniono klapy, lotki i ster wysokości, 
pomijając cienką część ogonową. Rys. 4 przedstawia aktualną 
wersję rozwojową 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 obliczeń modelu w pro-
gramie Tornado. Sporządzono charakterystykę współczynnika siły 
nośnej w funkcji kata natarcia CZ=f(α), biegunową samolotu 
CZ=f(CX) i charakterystykę momentu pochylającego w funkcji kąta 
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natarcia Cm=f(α). Rysunki 5-9 zawierają wyniki obliczeń (zaznaczo-
ne kolorem niebieskim).  

 

Rys. 5. CZ=f(α) dla modelu w układzie trójpłaszczyznowym,  
górnopłat. 

 

 
Rys. 6. CZ=f(CX) dla modelu w układzie trójpłaszczyznowym,  
górnopłat. 
 

 
Rys. 7. Cm=f(α) dla modelu w układzie klasycznym. 

 

 
Rys. 8. Cm=f(α) dla modelu w układzie kaczki, górnopłat. 

 

 
Rys. 9. Cm=f(α) dla modeli w układzie trójpłaszczyznowym, 
 górnopłat. 
 

Dla samolotu Demon wykonano badania tunelowe w zakresie 
charakterystyki siły nośnej Cz=f(α) i siły oporu Cz=f(Cx) w konfigu-
racji gładkiej oraz w konfiguracji z klapami wychylonymi do startu  
i lądowania.  

 
Rys. 10. CZ=f(α) dla różnych konfiguracji wychylenia klap samolotu 
(linią cieńszą oznaczono wyniki obliczeń). 



I 

Eksploatacja i testy 
 

 

   

1136 AUTOBUSY 12/2016 
 

 
Rys. 11. Cz=f(Cx) dla różnych konfiguracji wychylenia klap samolo-
tu (linią cieńszą oznaczono wyniki obliczeń). 

 
Analiza wyników daje pogląd na trzy podstawowe i najpow-

szechniej wykorzystywane charakterystyki aerodynamiczne samolo-
tu. W przypadku charakterystyki współczynnika siły nośnej CZ=f(α) 
(Rys. 5 i 10) do celów praktycznych można stwierdzić pełną zgod-
ność wyników obliczeń i badań tunelowych w użytkowym zakresie 
kątów natarcia. Dla charakterystyki biegunowej CZ=f(CX) (Rys. 6 i 
11) zauważymy, że w zakresie użytkowych kątów natarcia parabo-
liczny charakter zmiany oporu indukowanego pozostaje podobny 
dla obliczeń i eksperymentu. Przesunięcie charakterystyk względem 
siebie wynika z występowania oporów szkodliwych na badanych 
modelach (opór tarcia, kształtu, szczelinowy, interferencyjny). Meto-
da panelowa w programie Tornado uwzględnia tylko opór induko-
wany, co pomniejsza całkowitą wartość współczynnika siły oporu.  

Charakterystyka momentu pochylającego samolotu (Rys. 7, 8, 
9) wykazuje pewną rozbieżność pomiędzy wynikiem obliczeń i 
badań tunelowych. W sensie ilościowym jest obliczane są mniejsze 
wartości współczynnika momentu pochylającego w stosunku do 
badań tunelowych. Można stwierdzić, że charakterystyka ta przed-
stawia „zbyt optymistycznie” stateczność statyczną samolotu. Jed-
nak cechą charakterystyczną tej rozbieżności jest regularność tj. dla 
każdej konfiguracji aerodynamicznej charakterystyki są przesunięte 
w przybliżeniu o stałą wartość współczynnika momentu pochylają-
cego Cm oraz stałą i stosunkowo niedużą wartość nachylenia 
dCm/dα. Jakościowo wszystkie charakterystyki Cm=f(α) są modelo-
wane poprawnie i mogą być wykorzystywane do celów praktycz-
nych w projektowaniu samolotów.        

3.2. Charakterystyki siłowe 

Dalszą część rozdziału 3 (tj. 3.2, 3.3, 3.4) poświęcono przed-
stawieniu możliwości obliczeniowych programu Tornado na przykła-
dzie samolotu Demon. W wybranym stanie lotu obliczane są całko-
wite siły aerodynamiczne generowane na powierzchniach nośnych, 
rozkład momentu pochylającego na poszczególnych panelach, 
rozkład siły nośnej, momentu gnącego i siły tnącej wzdłuż rozpięto-
ści skrzydła.  

Stan lotu: prędkość v=15 m/s, wysokość H=300 m AMSL, kąt 

natarcia α=5°, kąt ślizgu oraz kąt odchylenia β=ψ=0°, prędkości 

kątowe samolotu p=q=r=0 [deg/s]. Obliczenia wykonano dla konfi-

guracji z wychylonymi klapami δF=10°. 
 

 
Rys. 12. Rozkład współczynnika momentu pochylającego na pane-
lach modelujących geometrię samolotu.  
 

 
Rys. 13. Siły i momenty aerodynamiczne działające na samolot  
w wybranym stanie lotu.   
 

 
Rys. 14. Rozkład siły nośnej skrzydła głównego wzdłuż rozpiętości.   

 

 
Rys. 15. Rozkład siły tnącej skrzydła głównego wzdłuż rozpiętości.   
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Rys. 16. Rozkład momentu gnącego skrzydła głównego wzdłuż 
rozpiętości.   

 
Bazując na wnioskach z rozdziału 3.1 można założyć, że cha-

rakterystyki odnoszące się do sił aerodynamicznych obliczane są 
poprawnie. Charakter rozkładu siły nośnej wzdłuż rozpiętości  
(rys. 14) uwzględnia różny gradient siły w miejscu klap, kadłuba i 
końcówek skrzydła. Obliczona charakterystyka siły tnącej i momen-
tu gnącego (rys. 15, 16) ma spodziewany przebieg. Do całkowitej 
wartości rozkładu momentu pochylającego należy odnieść się  
z pewną rezerwą. Jednak sama wizualizacja rozkładu współczynni-
ka momentu (rys. 12) służy do identyfikacji miejsc płatowca mającej 
istotny wpływ na moment pochylający. W wybranym stanie lotu 
wyniki przedstawiane są w formie kompletnego podsumowania (rys. 
13, 17, 18).  

3.3. Pochodne aerodynamiczne 

Niewątpliwą zaletą programu Tornado jest obliczanie pochod-
nych aerodynamicznych samolotu i powierzchni sterowych. Prezen-
towane wielkości wykorzystywane są w analizie stateczności dyna-
micznej samolotu (rys. 17, 18). Pochodne aerodynamiczne w spo-
sób klasyczny oblicza się z zależności dostępnych w literaturze,  
co jest czasochłonne. Wymaga to również znajomości charaktery-
styk aerodynamicznych poszczególnych zespołów samolotu, trud-
nych do uzyskania. Dlatego też najbardziej efektywną metodą jest 
wyznaczenie pochodnych w sposób numeryczny. 

 

 
Rys. 17. Pochodne aerodynamiczne współczynników sił i momen-
tów względem prędkości kątowych oraz kąta natarcia i ślizgu. 

 
Rys. 18. Pochodne aerodynamiczne współczynników sił i momen-
tów powierzchni sterowych względem kąta wychylenia steru.  

3.4. Modelowanie pola przepływu 

Model pola przepływu wykorzystuje teorię Trefftza pozwalającą 
wyznaczyć pole prędkości przepływu w płaszczyźnie zorientowanej 
poprzecznie do kierunku przepływu i umiejscowionej w pewnej 
odległości za samolotem. Moduł ten pozwala na identyfikację miejsc 
na płatowcu mających istotny wpływ na opór indukowany.  
Rysunek 18 przedstawia pole przepływu za samolotem Demon,  
w którym okolice zewnętrznej krawędzi wychylonej klapy generują 
zawirowania.  

 
Rys. 18. Rozkład prędkości indukowanych przez powierzchnie 
nośne samolotu (wg. teorii Trefftza).  

4. PROBLEMY MODELOWANIA W PROGRAMIE 
TORNADO  

W toku prowadzonych prac napotkano na dwa przypadki,  
w których zbudowany model obliczeniowy samolotu generuje błędy 
numeryczne. Pierwszy z nich dotyczy gradientu kształtu modelowa-
nej geometrii. Problem ma miejsce np. gdy skrzydło i kadłub mode-
lowane są jako pojedynczy element geometryczny. W miejscu 
przejścia skrzydło-kadłub panele przyjmują kształt trapezów  
o znacznej różnicy w długości podstaw. Również na tych panelach 
nitka wirowa nachylona jest pod dużym kątem względem nitek na 
pozostałych panelach. Skutkiem tego jest obliczanie nienaturalnie 
dużych sił aerodynamicznych w miejscu przejścia (rys. 19, 20). 
Należy zatem ostrożnie podchodzić do modelowania uskoków 
geometrii i w razie konieczności rozbić model na kilka osobnych 
części. 

 

 
Rys. 19. Gradient geometrii paneli w okolicy przejścia skrzydło 
kadłub. 
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Rys. 20. Rozkład współczynnika siły nośnej wzdłuż rozpiętości – 
charakterystyczny uskok w miejscu przejścia skrzydło-kadłub. 
 

Drugim występującym źródłem błędów numerycznych jest mo-
delowanie kilku elementów geometrycznych pokrywających się. 
Przykładem takiej sytuacji jest pokrywanie się obszarów modelują-
cych kadłub i usterzenie poziome (rys. 21). Wówczas panele nakła-
dają się na siebie i obserwowanym błędem numerycznym jest obli-
czanie ujemnej wartości siły oporu (rys. 22). Problem ten rozwiązuje 
się efektywnie poprzez nieznaczne rozsunięcie płaszczyzn modelu-
jących geometrię elementów płatowca. Drugim sposobem na unik-
nięcie błędów obliczeń jest modelowanie usterzenia/skrzydła jako 
geometrii nie posiadającej części centralnej.  
 

 
Rys. 21. Pokrywające się płaszczyzny modelu geometrycznego 
kadłuba i usterzenia przedniego. 
 

 
Rys. 22. Składowa siły oporu (ujemna dla pokrywających się  
płaszczyzn 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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