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1. Wstep

Bezzatogowe statki powietrzne (BSP), takie jak samoloty, stajg sie coraz popularniejsze we
wszystkich branzach, w tym w nauce i przemysle prywatnym (Ucgun, Yuzgec i Bayilmis 2021).
Dzieki postepom w zakresie nowoczesnych lekkich materiatéw i podzespotéw elektronicznych,
BSP mogg by¢ projektowane jako mate, zwinne drony lub obiekty z duzg rozpietoscia skrzydet,
zdolne do transportu ciezkich tadunkéw z jednego miejsca do drugiego (Heaphy i inni 2017).
Rozwdj metodyki analiz numerycznych projektowanych obiektdw pozwala na szybsze
i dokfadniejsze okreslenie wiasciwosci lotnych juz na wczesnych etapach ich projektowania.
Zastosowanie $rodowiska komputerowego oraz metod numerycznych pozawala tez na
przeprowadzenie analiz dla skrajnych parametréw lotu, dla ktérych standardowe testy
stanowiskowe oraz badania w tunelu aerodynamicznym bytyby bardzo kosztowne, a czasem
i niemozliwe (Mozaffariiinni 2019).

1.1.Cel pracy doktorskiej

Celem niniejszej rozprawy doktorskiej bylo okreslenie metodami badan
poréwnawczych optymalnej pod wzgledem statecznosci statycznej lotu konfiguracji czesci
ogonowe] bezzatogowego statku powietrznego dla przyjetych parametréw lotu. Badania
skupiajg sie na innowacyjnych podejsciach do projektowania BSP, uwzgledniajgc zaréwno
aspekty technologiczne, jak i wymagania wynikajgce z misji lotniczych. Badania zostaty
przeprowadzone dla obiektu Twin Stratos w skali 1:7 (TS17) i uwzgledniaty poréwnanie
mozliwych do wykonania konfiguracji czesci ogonowych. Analizy zostaty wykonane
z zastosowaniem dwdch srodowisk obliczeniowych, jakimi s3 ANSYS CFX (ANSYS, inc. 2024)
oraz XFLR5 (xflr5 2024). Dla okreslenia poprawnosci wynikbw w obu $rodowiskach
odwzorowano warunki panujgce podczas testéow lotu rzeczywistego demonstratora TS17.
Zidentyfikowano kluczowe parametry aerodynamiczne dla wybranych konfiguracji uktadéw
ogona oraz przeanalizowano ich wptyw na stateczno$é drona, a wyniki symulacji poréwnano
dla réznych faz lotu. Zaproponowano jedng optymalng konfiguracje dostosowang do
zatozonych warunkow zastosowania i specyfiki misji, a uzyskane rezultaty zostaty poréwnane
z opinig pilota Twin Stratos. Praca ma na celu rozwdj innowacyjnych rozwigzan w zakresie
symulacji konfiguracji drondw, umozliwiajac lepsze dostosowanie ich do zréznicowanych
zastosowan.

TEZA: Mozliwe jest dokonanie wyboru konfiguracji czesci ogonowej danego bezzatogowego
statku powietrznego (BSP), optymalnej pod wzgledem spetnienia kryterium statecznosci.
Wybdr ten uwzglednia typowe profile lotu oraz warunki ich wykonywania wynikajgce
z przeznaczenia rozpatrywanego BSP. Proces optymalizacji moze opierac¢ sie na wynikach
uzyskanych zaréwno metodami symulacyjnymi, jak i analitycznymi.



2. Omodwienie przedstawionych badan

Wynikiem pracy autora jest okreslenie optymalnej konfiguracji czesci ogonowej badanego
obiektu dla zaktadanych parametréw lotu, przyjetej misji oraz ustalonej podczas prac nad
projektem metody startu oraz lgdowania. W ramach pracy, autorka przedstawita takze
pozostate mozliwe do zastosowania konfiguracje czesci ogonowej okreslajac ich parametry,
wplyw na stateczno$é w locie, wady oraz zalety.

Przedmiotem badan pracy doktorskiej jest bezzatogowy statek powietrzny
o zwiekszonej dtugotrwatosci lotu (HALE UAV, Rys. 1) opracowany przez SkyTech elab sp. z
0.0. w ramach projektu , Long-endurance UAV for collecting air quality data with high spatial
and temporal resolutions” finansowaego w ramach Programu ,Badania stosowane” w
ramach Norweskiego Mechanizmu Finansowego na lata 2014 — 2021, bedacy modelem z
rodziny Twin Stratos UAV (Polnor Leader 2019). Praca obejmuje analize poréwnawczg réznych
konfiguracji usterzenia tego drona pod katem statecznosci lotu.

Rys. 1 Wizualizacja Twin Stratos 1:7

Parametry analizowanego obiektu, dostarczone przez SkyTech elab sp. zo.o.,
przedstawiono w tabeli (Tab 1). Zostaty one okreslone na podstawie metodyki obliczeniowej

opracowanej przez pracownikéw SkyTech elab sp. z 0.0.
Tab 1 Parametry TS17

Skala 1:7 | Jednostka
Masa startowa 9,8 | [kg]
Wspdtczynnik wydtuzenia 14,46 | [-]
Powierzchnia gtéwnego ptata no$nego | 0,70 | [m?]
Maksymalna wysokos¢ lotu 5000 | [m]
Zaktadana maksymalna dtugotrwatos¢ 24 | [h]
lotu

Masa tadunku dodatkowego 2,5 | [kg]
Srednia cieciwa odniesienia 0,28 | [m]
Rozpietos¢ skrzydet [A] 3,6 | [m]
Powierzchnia czesci ogonowej 0,25 | [m?]
Dtugosé samolotu [C] 1,8 | [m]
Wysokosc¢ czesci ogonowej [B] 0,29 | [m]
Zaktadana moc silnika 300 | [W]




3. Metodyka analiz

Metodyka analizy statecznosci statycznej bezzatogowego statku powietrznego przedstawiona
w rozprawie doktorskiej uwzglednia wiele aspektow zatozen projektowych. Metodyka zostata
opracowana w celu przeprowadzenia analiz statecznosci drona Twin Stratos oraz okreslenia
optymalnej konfiguracji czesci ogonowej dla badanego obiektu pod wzgledem statecznosci.
Na Rys. 2 przedstawiono schemat postepowania prowadzonych analiz.
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Rys. 2 Schemat przeprowadzonych analiz

3.1. Opracowanie koncepcji i gtéwnych cech konstrukcyjnych konfiguracji
czesci ogonowej BSP

Na podstawie danych uzyskanych od zespotu firmy SkyTech elLab sp. z 0.0., zaangazowanego
w projektowanie obiektu badan, okreslono parametry state oraz zmienne dla kazdej
rozwazanej konfiguracji usterzenia. Zatozono, ze w konfiguracji Twin Stratos uktad kadtubdéw,
gtowny ptat nosny oraz potozenie sekcji usterzenia, a w szczegélnosci jej odlegtosé od krawedzi
sptywu, pozostang niezmienne. Rozpietos¢ konfiguracji cze$ci ogonowej w postaci odlegtosci
miedzy belkami ogonowymi zostata okreslona jako parametr staty.

3.2.Analiza uktadu czesci ogonowej BSP

Celem analiz byta zmiana konstrukcji cze$ci ogonowej, podczas gdy pozostate parametry i
wymiary obiektu badan, takie jak uktady napedowe, ptaty, $migta itp., pozostawaty
niezmienione. Konstrukcja zewnetrzna BSP zostata zaprojektowana w taki sposdb, aby w
kazdej analizowanej konfiguracji usterzenia zastosowano ten sam profil aerodynamiczny. Kat
zaklinowania pfata jest staty, a przyjete materiaty uzyte w kazdej z proponowanych czesci
usterzenia sg state i zgodne z istniejgcym projektem drona. Aproksymacje parametrow
masowych przeprowadzono na podstawie ksztattu zewnetrznego konstrukcji proponowanych
konfiguracji oraz réznicy dfugosci w stosunku do istniejgcej konfiguracji.

Ze wzgledu na wptyw konfiguracji ogona na parametry obiektu badan dokonano
zestawienia kluczowych wartosci. Przedstawiono je w Tab 2.



Tab 2 Parametry aerodynamiczne rozwazanych konfiguracji

Konfiguracja I Il [ v Y
Kat natarcia podczas lotu poziomego o [°] 4,30 4,29 2,87 3,50 3,30
Wspdtczynnik sity nos$nej CL 0,96 0,96 0,90 0,89 0,87
Wspétczynnik oporu aerodynamicznego CD 0,038 0,038 0,034 0,034 | 0,033
Doskonato$¢ aerodynamiczna CL/CD 25,44 25,48 26,40 26,37 | 26,40
Sita nos$na L [N] 112,83 | 112,75 | 105,73 | 104,14 | 101,85
Opdr aerodynamiczny D [N] 4,43 4,43 4,01 3,95 3,86
Zaktadana masa BSP m [kg] 9,80 9,80 10,30 10,30 10,30
Zaktadana masa czes$ci ogonowej my, [kg] 0,76 0,76 1,26 1,26 1,26

Wersje usterzenia zostaty zaprojektowane poprzez rzutowanie geometrii poczgtkowej
konfiguracji. Modele badanych obiektéw przedstawiono w tabeli Tab 3.

Tab 3 Rozpatrywane konfiguracje ogona konfiguracje ogona

Konf. | Widok od frontu Widok z boku Widok od gory
I
e
i
F |
Il
| \l | {
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- | 0
IV ’ I
— —
V ) 4 8
N S (-
*]

3.3.Analizy statecznosci

Badania statecznosci obejmujg analize sit i momentdw dziatajgcych na kazdg z rozwazanych
konfiguracji usterzenia przy uzyciu programdéw ANSYS CFX i XFLR5. Analizy przeprowadzono
dla ekstremalnych parametrow lotu, aby okresli¢ statecznos¢ konfiguracji zarowno podczas
lotu poziomego, jak i przy wyzszych predkosciach oraz katach natarcia. Przeanalizowano
zachowanie obiektu w ptaszczyznie poprzecznej, uwzgledniajgc statecznos$¢ boczng, przechytu
i odchylenia, a takze aerodynamiczne elementy takie jak skrzydta oraz stateczniki pionowe
i poziome. Bezzatogowe statki powietrzne muszg spetniaé wymogi bezpieczeistwa oraz
warunki misji lotniczych, zachowujac jednoczesnie odpowiednig efektywnos¢ lotu. Kluczowa
role w tym procesie odgrywa analiza statecznosci statycznej oraz kryteria jej oceny, ktére
w przysztosci bedg usprawniane dzieki rozwojowi zaawansowanych narzedzi analitycznych.
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Statecznos$¢ statyczna odnosi sie do zdolnosci statku powietrznego do powrotu do
stanu réwnowagi po niewielkich zaburzeniach bez ingerencji zewnetrznej. W kontekscie
drondw o statoptatowej konstrukcji ma kluczowe znaczenie, poniewaz wptywa na ich zdolnos¢
do utrzymania statecznego lotu w réznych warunkach atmosferycznych i operacyjnych. Na
podstawie uzyskanych wynikéw oraz przegladu literatury, oceniono statecznos¢ statyczng
réznych wariantdw analizowanego obiektu. Dla wszystkich konfiguracji okreslono kryteria
oceny statecznosci statycznej oraz katy natarcia podczas lotu poziomego, dla ktérych
momenty pochylajgce sg rowne zeru. Kryteria statecznosci statycznej przedstawiono na Rys.
3.

e Kryteria oceny:

o Wspdtczynnik momentu pochylajgcego (Cm): Jego zmiennos$¢ w funkcji kata
natarcia.
Wspdtczynnik sity nosnej (Cl): Stateczno$é aerodynamiczna.
Wspotczynnik oporu aerodynamicznego (Cd): Optymalizacja aerodynamiczna..
Potozenie srodka aerodynamicznego (AC): Statecznos¢ wzdtuzna.
Margines statecznoséi (SM): adekwatny zapas statecznosci.

o O O O

Ocena poszczegdlnych konfiguracji ogona.
e Metoda ewaluacji:
o Skala od 1 do 10 dla kazdego kryterium.
o Srednia wazona na podstawie trafnosci kazdego kryterium.

Ocena statecznosci [%]

\_

15

15

= Margines statecznosci Potozenie srodka aerodynamicznego
Moment Statecznosci Wspotczynnik sity nosnej

= Wspodtczynnik oporu aerodynamicznego

Rys. 3 Sktadowe oceny statecznosci

Aby ocenié¢ znaczenie kryteridw statecznosci statycznej dla bezzatogowych statkow
powietrznych (UAV), na podstawie dokonanego w pracy doktorskiej porzegladu
literaturowego, przypisano wagi procentowe, przedstawiajgc wzgledne znaczenie kazdego
kryterium.



4. Przygotowanie srodowiska obliczeniowego do weryfikacji metodyki

Wszystkie analizy przeprowadzone w ramach niniejszej pracy doktorskiej wykonano na jednej
stacji roboczej, aby wyeliminowa¢ zmiennos¢ wynikdw wynikajgcg z rdéznic sprzetowych.
W badaniach wykorzystano dwa srodowiska programowe: ANSYS oraz XFLR5. Przygotowane
analizy, niezaleznie od zastosowanego oprogramowania, byly zgodne ze schematem
przedstawionym na Rys. 4.

Parametry
misji
v
Przygotowanie modelu
analizowane]j konfiguracji
¥

Przeprowadzenie analizy
dla okreslonego kata

Zmniejszenie kata
natarcia o okreslony skok

Zwiekszenie kata
natarcia o okreslony skok

natarcia
F Y &
Tak % Czy moment pochylajgcy
N powoduje nurkowanie
Nie
Czy moment pochylajacy é Tak
4

powoduje przeciggnigcie

Nie

\ 4
Okreslenie parametrow
statecznego lotu
poziomego

Rys. 4 Procedura przeprowadzania analiz numerycznych

Testy przeprowadzono przy uwzglednieniu ograniczen, takich jak predkos$é lotu i kat
natarcia. Oprogramowanie wykorzystano do uzyskania wspdfczynnikéw sity nosnej i oporu
aerodynamicznego dla rozwazanych konfiguracji usterzenia, odwzorowanych na badanym
obiekcie. Pierwsze, wstepne obliczenia wykonano dla maksymalnych wartosci predkosci lotu
poziomego drona.



Przebieg analizy badanego obiektu

i N
Opracowanie modelu

badanego BSP
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e h H
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Rys. 5 Procedura metody analizy badanego obiektu

Standaryzacja metody przygotowania i przeprowadzania analiz umozliwi spdjne
porownanie wynikéw, niezaleznie od zastosowanego srodowiska obliczeniowego.

4.1. Przygotowanie symulacji w ANSYS

Schemat analiz UAV Twin Stratos przy uzyciu oprogramowania ANSYS, przedstawiona na Rys.
5, wykorzystata mozliwos¢ rownolegtego przeprowadzania wielu niezaleznych symulaciji.
Podejscie to wymagato utworzenia modeli badanego obiektu, obejmujgcych rdzine
konfiguracje usterzenia oraz otaczajgce S$rodowisko. Nastepnie modele poddano
dyskretyzacji. Na zdyskretyzowane modele natozono warunki brzegowe, takie jak parametry
wlotu do uktadu, Sciany nieprzepuszczalne, gestos¢ osrodka, temperatura oraz $ciane wylot.
Szczegodty przedstawiono na Rys. 6.

P 1 UL
S T E>\K.k:a |
i e T = i
I.'\-r;_ o T i B =
Hiddiil )
/\ Z
. ) Opracowanie Wyznaczanie
Definiowanie modeli Dyskretyzacja tré Odczytanie
bazowego ¢ e parametrow kG
odels rozwazanych modelu analizy i solwera wynikow
konfiguracji
L J J e

Rys. 6 Przygotowanie modelu w Srodowisku ANSYS

4.2.0pracowanie symulacji w XFLR
XFLR5 to narzedzie stuzgce do analizy ptatowcéw, skrzydet oraz catych statkéw powietrznych
(xflr5 2024). Umozliwia ono zaréwno bezposrednia, jak i odwrotng analize w module XFoil,
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a takze projektowanie i analizowanie skrzydet na podstawie teorii linii no$nej, metody siatki
wiréw oraz metody paneli 3D. Modelowanie skrzydet w module XFoil jest przeznaczone do
dwuwymiarowej analizy samego profilu skrzydta oraz usterzenia (Rys. 7).

[ Analiza profilu skrzydta ] [ Przygotowanie modelu i analiz ]

e

Rys. 7 Opcje analizy w programie XFLR

4.3.Studia analityczne

Pierwszym etapem analizy byto zebranie danych z testow w locie, ktére obejmowaty kluczowe
parametry aerodynamiczne, takie jak predkosc¢ lotu, kierunek i predkosé wiatru, masa wtasna
obiektu, typ napedu oraz inne czynniki (Tab 4). Na tej podstawie przeprowadzono iteracje
modeli numerycznych, aby okredli¢, ktére oprogramowanie dostarcza wynikéw najblizszych
danym eksperymentalnym. Zebrane dane obejmowaty parametry lotu (predkos¢, wysokos¢,
kat natarcia, kat $lizgu), odczyty czujnikéw (sity i momenty dziatajagce na statek, reakcje
steréw) oraz reakcje obiektu na zaktécenia (zmienne warunki atmosferyczne, manewry
sterowania). Dane analizowano z uzyciem réwnan dynamiki lotu, wyprowadzajac réwnania
ruchu w celu identyfikacji sit i momentow dziatajagcych na UAV oraz oceny statecznosci
statycznej poprzez badanie katdw natarcia, $lizgu i ich odpowiedzi na zaktdcenia. Na
podstawie danych testowych dostarczonych przez pilota-operatora, dra inz. Wawrzynca
Panfila, obliczono wspdtczynniki sity nosnej (CL), oporu (CD) i momentu (CM).

Tab 4 Parametry lotu testowego

Stratos 1-7 Test1l | Test2 Test 3 Test 4 Test 5 Jednostka
Predkos¢ lotu 20 14 14,6 15 16 m/s
Predkos¢ wiatru 3-4 3-7 3-7 3-7 3-7 m/s
Kierunek "‘(’;fg:; wzgledem 0E | 45(SW) | 45(SW) | 45 (SW) | 45 (sw) -
Masa drona 10,75 10,75 10,75 10,75 10,75 Kg
Rozmiar smigta 16x6,1 | 16x6,1 16x6,1 16x6,1 16x6,1 Inch
Predkos¢ smigta - - - - - rev/s
Kat natarcia drona 11 8 7 7-8 °
Predkosé ogz:r\:\;ama sie od 16 13-14 13 13 m/s

Testy przeprowadzono podczas lotu w scisle okreslonym kierunku, co umozliwito
okreslenie kierunku wiatru wzgledem badanego obiektu.
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5. Wyniki

Opracowana metodyka umozliwia przeprowadzenie badan poréwnawczych konfiguracji
czesci ogonowej, oszacowanie btedu statystycznego analiz oraz numeryczne wyznaczenie
optymalnej konfiguracji usterzenia dla zatozonej misji. Uwzgledniono réwniez ocene
statecznosci na podstawie opinii pilota i testu Harpera-Coopera oraz poréwnanie wynikéw
z rzeczywistym demonstratorem obiektu. Uzyskane parametry pozwalajg na ocene
poprawnosci i zbieznosci przeprowadzonych analiz. W pierwszym etapie badan wybrano
optymalne oprogramowanie CFD do dalszych prac.

5.1.Badania porownawcze srodowisk obliczeniowych i rozbieznosci
wynikéw

Analiza polegata na poréwnaniu wynikéw uzyskanych w XFLR5 i ANSYS dla krytycznych
warunkéw lotu oraz ocenie rozbieznosci wynikdw w zaleznosci od zastosowanego srodowiska
obliczeniowego. Wybdr odpowiedniego srodowiska dokonano na podstawie wynikow dla tych
samych parametrow lotu, okreslonych dla trzech krytycznych stanéw wyznaczonych przez
konstruktorow BSP STRATOSna podstwie jego obwiedni obcigzen, oraz jednego statecznego
stanu lotu poziomego. Parametry analiz przedstawiono w Tab 5.

Tab 5 Analiza parametréw na podstawie obwiedni obcigzer dostarczonej przez zespot konstruktorow BSP STRATOS

Nazwa anailzy Stan Stan krytyczny Il Stan Lot stateczny
krytyczny | krytyczny Ill
Predkos¢ lotu [m/s] 35 19 -5 14,5
Kat natarcia [°] 0 14,25 22 ZaIane OO.I.
konfiguracji
Gesto$¢ powietrza [kg/m?3] 1,12 1,12 1,12 1,12
Temperatura powietrza [°C] 25 25 25 25

Analiza lotu poziomego dla kazdej konfiguracji wymagata wyznaczenia kata natarcia, dla
ktérego moment pochylajgcy analizowanej konfiguracji wzdtuz rozpietosci skrzydet jest rowny
zeru. Wyniki neutralnych katéw natarcia przedstawiono w Tab 6.

Tab 6 Neutralny kgt natarcia (AoA) dla analizowanych konfiguracji usterzenia

Konfiguracja ogona I Il 11 v \
Kat natarcia [°] 4,30 4,29 2,87 3,50 3,30
Ze wzgledu na znaczgce rozbieznosci w wynikach uzyskanych dla rozwazanych
warunkéw lotu podjeto decyzje o przygotowaniu dodatkowe] analizy dla parametréw lotu
wystepujgcych podczas testow demonstratora wyposazonego w usterzenie typu A.

5.2. Analiza porédwnawcza wynikdw numerycznych i danych
eksperymentalnych
Aby okresli¢ poprawnosé i zbieznos¢ wynikdw rzeczywistych z uzyskanymi podczas analizy
numerycznej, podjeto decyzje o odwzorowaniu istniejgcego obiektu testowego zgodnie z jego
ksztattem zewnetrznym, potozeniem S$rodka ciezkosci oraz dodatkowymi elementami
zewnetrznego osprzetu. Obiekt testowy uzyty w lotach przedstawiono na Rys. 8.
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Rys. 8 Testowany TS17 (Polnor Leader 2019)

Analize przeprowadzono poprzez przygotowanie numerycznych testéw lotu w obu
srodowiskach obliczeniowych: XFLR5 i ANSYS. Ze wzgledu na brak bezposrednich danych
dotyczacych oporu aerodynamicznego i sity no$nej generowanych przez obiekt podczas lotu,
konieczne byto analityczne wyznaczenie tych parametréw na podstawie danych uzyskanych
w trakcie testéw. Dane konfiguracji, na ktérej przeprowadzono testy, przedstawiono w Tab 7.

Tab 7 Parametry testowanych konfiguracji

TS17 Parametry konfiguracji testowej
Wymiary $migta | 16.0x6.1 | Inch
Masa TS17 10.75 kg

Powiezchnia gtéwnego ptata nosnego 0,901 m?
Rozpietos¢ skrzydta 3.6 m
Konfiguracja czesci ogonowej A -
Pole powierzchni czesci ogonowej 0.258 m?

Moc jednego silnika 1800 w

Parametry uzyskane podczas przeprowadzonych lotéw przedstawiono w Tab 8. Na
podstawie zaprezentowanych parametréw dokonano aproksymacji wartosci sity nosnej,
oporu aerodynamicznego oraz momentéw pochylajgcych dla trzech wybranych préb podczas
przeprowadzonych testow.

Tab 8 Przygotowanie srodowiska obliczeniowego do weryfikacji metodyki

TS17 test Test1 Test 2 Test 3
Predkos¢ lotu [m/s] 14 14.6 15
Predkos¢ wiatru[m/s] 5 5 5
Kierunek wiatru wzgledem BSP 45 (SW) 45 (SW) 45 (SW)
Moc pobierana przez silnik [W] 190 182 200
Natezenie pradu [A] 8.45 8.1 8.9
Kat natarcia [°] 8 7 7.5
Wysokos¢ lotu [m] 200 200 200
Gesto$¢ powietrza [kg/m3] 1.201 1.201 1.201

Na podstawie wartosci wyznaczonych parametréw oraz zachowanego ukfadu
rownowagi w locie statku powietrznego okreslono parametry sity nosnej i oporu
aerodynamicznego badanego obiektu. Wyniki przedstawiono w Tab 9.
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Tab 9 Parametry lotu obliczone na podstawie prob w locie

TS17 test Test 1 Test 2 Test 3
Przyjeta predkos¢ obrotowa smigta [rmp] 5085 5013 5173
Przyjety cigg statyczny [g] 1814 1761 1879
Przyjety wspdtczynnik sity nosnej CL [-] 1.2613 1.2194 1.2402
Sita nosna [N] 133.61 140.48 150.81
Opodr aerodynamiczny [N] 12,78 12,41 13,20
Doskonatosé aerodynamiczna [-] 10,45 11,32 11,43

Dane uzyskane podczas lotéw, uwzgledniajgce takie parametry jak predkos¢ i kierunek
lotu, predkos¢ wiatru, predkos¢ obrotowa silnika oraz kat natarcia w locie poziomym,
umozliwity implementacje tych parametréow w dwodch rozwazanych srodowiskach
obliczeniowych oraz przeprowadzenie numerycznych analiz aerodynamicznych. Analiza
wykazata niewielkie rozbieznos$ci miedzy wynikami uzyskanymi w srodowisku ANSYS a danymi
z testow w locie. Potwierdzajgc poprawnos$é wynikdéw analiz numerycznych oraz biorgc pod
uwage ocene pilota, mozliwe byto jednoznaczne okreslenie optymalnej konfiguracji usterzenia
pod katem statecznosci lotu dla przyjetej misji.

5.2.1. Prezentacja wynikow w formie przyjetej tabeli i systemu

punktowego
Na podstawie wynikéw analiz przedstawionych powyzej przygotowano tabele (Tab 10), ktéra
zawiera wszystkie parametry statecznosci rozwazanych konfiguracji usterzenia.

Tab 10 Ocena konfiguracji ogonéw na podstawie przeprowadzonych analiz

Konfiguracja Il ‘
Sita nosna do @
Opodrdo O

I
1
1
Moment pochylajgcy do @ 5
3
5

Moment przechylajgcy do ©
Moment obracajacy do @
Sumadla®@ | 15 14

Sita nosna do B 2 3

Opodrdo B 3 5

Moment pochylajgcy do B 5 2
5 3
5 1

Wk lWwW(h~|>

[
(9}

Moment przechylajgcy do B
Moment obracajacy do
SumadlaB| 20 14

Sita nosna do ¢ 2 1

Opor do ¢ 1 5

Moment pochylajgcy do ¢ 4 1
4 5
3 2

Moment przechylajgcy do ¢

Moment obracajacy do ¢

Sumadlae | 14 14 16 12

Suma wszystkich punktow | 49 42 42 55 37

Nastepnie parametry te oceniono w systemie punktowym, co umozliwito statystyczne
podsumowanie wynikdw oraz wyznaczenie optymalnej konfiguracji sposrdd analizowanych
czesci usterzenia, zgodnie z wynikami analiz numerycznych w srodowisku ANSYS. Oceny

przyznano na podstawie wartosci uzyskanych podczas konkretnych testow. Konfiguracji

N [y —
Hthhohhhhhwthme

NWWWURININIFRIN|(F-

[
o
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o najgorszych osiggach w danym tescie przypisano wartos¢ 1, a konfiguracji o najlepszych
osiggach — wartos¢ 5.

Na podstawie uzyskanych wynikow jako optymalng pod wzgledem statecznosci lotu
przyjeto konfiguracje | (usterzenie typu A). Konfiguracje, ktére uzyskaty wiecej punktéw,
odrzucono ze wzgledu na koniecznos¢ statego montazu dodatkowego systemu podwozia, co
koliduje z metodg ladowania na brzuchu. Konfiguracja | (A) wykazuje stateczne wartosci
momentu pochylajgcego i przechylajgcego przy réznych katach, co sprzyja przewidywalnemu
zachowaniu w locie oraz fatwosci sterowania orientacjg pionowg i boczng. Mniejsze wahania
momentow (zwtaszcza przechytu i odchylenia) w poréwnaniu do innych konfiguracji wskazujg
na statecznos$¢ i tatwos¢ kontroli w standardowych warunkach lotu.

Tab 11 Tabela podsumowujgca wyniki oceny parametrow statecznosci statycznej na podstawie danych z ANSYS dla lotu
ustalonego wedfug kryteriow z Analiz statecznosci

Konfiguracja ogonowa I Il ‘ [l ‘ v Vv
Margines statecznosci [%)]
Wartosé -27,52 -27,13 -43,02 -34,5 -43,02
Ocena 8 10 4 6 4
Ocena wazona 32 40 16 24 16
Pozycja centrum aerodynamicznego [m]
Wartosé 0,40 0,40 0,37 0,39 0,37
Ocena 10 10 6 8 6
Ocena wazona 20 20 12 16 12
Moment statecznosci [Nm]
Wartosé 0,14 0,14 0,21 0,17 0,21
Ocena 10 10 6 8 6
Ocena wazona 15 15 9 12 9
Wspotczynnik sity nosnej [-]
Wartosé 1,07 1,07 0,99 0,99 0,97
Ocena 10 10 8 8 6
Ocena wazona 15 15 12 12 7
Wspdtczynnik oporu aerodynamicznego [-]
Wartosé 0,042 0,042 0,038 0,037 0,036
Ocena 4 4 6 8 10
Ocena wazona 4 4 6 8 10
Srednia wazona
\ 8,6 \ 9,4 | 55 | 72 | 5,4

Uwzgledniajgc sposdb lagdowania Twin Stratos (lgdowanie na brzuchu), kryterium to
nalezy uwzglednié¢ w ocenie rozwazanych konfiguracji usterzenia. Analiza wynikéw wskazuje,
ze konfiguracja 2 jest optymalnym wyborem w ramach analizy wielokryterialnej, oferujac
najwyzszy poziom statecznosci statycznej i wydajnosci aerodynamicznej. Konfiguracja 1, mimo
korzystnych parametréw, nie spetnia wymagan zwigzanych z Ilgdowaniem, co czyni jg solidng
alternatywg w sytuacjach wymagajgcych réwnowagi miedzy statecznoscia a oporem
aerodynamicznym. Konfiguracja 5 jest preferowana w przypadkach, gdzie minimalizacja oporu
aerodynamicznego ma kluczowe znaczenie, ale kosztem mniejszej statecznosci, natomiast
konfiguracje 3 i 4 oferujg umiarkowane wyniki, wskazujgc na ich zastosowanie w sytuacjach
wymagajgcych kompromisu.
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5.3. Okreslenie optymalnej konfiguracji usterzenia na podstawie kryteriow

statecznosci
Na podstawie wynikéw analizy statecznosci przedstawionych w rozprawie, w tym
numerycznych analiz statecznosci rozwazanych konfiguracji usterzenia, jako optymalna
konfiguracje usterzenia pod wzgledem statecznosci lotu wybrano konfiguracje 1 (usterzenie

typu A). Konfiguracje te przedstawiono na Rys. 9.

A
l /,
> 4
- - 7

Rys. 9 Optymalna konfiguracja ogona w zakresie kryterium statecznosci

Na podstawie zestawienia danych uzyskanych z analizy numerycznej rozwazanych
konfiguracji (Tab 10) oraz danych z ocen wagowych dla ustalonego lotu poziomego (Tab 11)
opracowano tabele przedstawiajgca wyniki w formie skali punktowej. Szczegéty
przedstawiono w Tab 12.

Tab 12 Ostateczne okreslenie optymalnej konfiguracji

Konfiguracja usterzenia ogonowego I Il 1] v Vv
Ocena oparta na wartosciach sit oraz 4 3 3 5 1
momentow
Ocena oparta na tabeli Tab.32 4 5 2 3 1
Mozliwos¢ londowania na brzuchu Tak Nie Tak Nie Tak
Suma 8 8 5 8 2

Koricowe zestawienie wynikdw pokazuje, ze konfiguracje 1, 2 i 4 uzyskaty te sama
najwyzszg liczbe punktéw, jednak konfiguracje 2 i 4 zostaty odrzucone ze wzgledu na trudnosci
z lgdowaniem na brzuchu.

Uwzgledniajgc powyzisze wyniki, potwierdzono teze sformutowang w pracy
doktorskiej, ktéra stwierdza, ze mozliwe jest dokonanie wyboru konfiguracji czesci ogonowej
danego bezzatogowego statku powietrznego (BSP), optymalnej pod wzgledem spetnienia
kryterium statecznosci. Wybor ten uwzglednia typowe profile lotu oraz warunki ich
wykonywania wynikajgce z przeznaczenia rozpatrywanego BSP. Proces optymalizacji moze
opierac sie na wynikach uzyskanych zaréwno metodami symulacyjnymi, jak i analitycznymi.
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6. Podsumowanie

Rozprawa doktorska dotyczyta projektowania bezzatogowych statkdw powietrznych o duzej
dtugotrwatosci lotu. Praca zostata zrealizowana w ramach projektu LEADER, a gtéwnym
obiektem badawczym byt samolot Twin Stratos, zaprojektowany do operacji na duzych
wysokosciach.

Zaprezentowana metodyka analizy umozliwita wyznaczenie parametréw statecznosci
statycznej lotu poziomego oraz ocene réznych konfiguracji usterzenia dla przyjetego obiektu
badawczego, potwierdzajac teze, ze na podstawie zaawansowanych symulacji numerycznych
i testéw eksperymentalnych mozna zidentyfikowac optymalng konfiguracje usterzenia, ktéra
zwieksza statecznos$é i poprawia parametry lotu.

Przeprowadzone badania pozwolity na opracowanie nowatorskiej metodyki optymalizacji
UAV typu HALE, uwzgledniajgcej specyficzne wymagania i ograniczenia lotéw na duzych
wysokosciach. Uzyskane wyniki i opracowana metodyka stanowig cenny wkfad w rozwdj tej
dziedziny i mogg stanowi¢ podstawe dla przysztych badan oraz zastosowan w obszarze
bezzatogowych statkéw powietrznych.

W toku prac zidentyfikowano kluczowy problem — brak odpowiednich regulacji
dotyczgcych lotéw bezzatogowych statkéw powietrznych typu HALE. Obecne przepisy,
zaréwno europejskie, jak i polskie, nie uwzgledniajg specyficznych wymagan i mozliwosci tych
konstrukcji, co znaczgco ogranicza ich petny potencjat operacyjny. W rezultacie projektanci
muszg opiera¢ sie na normach dla samolotéw zatogowych i szybowcéw, co prowadzi do
nadmiernego zwiekszenia parametrow bezpieczenstwa i obcigzen elementéw BSP.

Opracowana metodyka oraz uzyskane wyniki optymalizacji moga znaleZ¢ szerokie
zastosowanie w projektowaniu nowych bezzatogowych statkdw powietrznych o duzej
dtugotrwatosci lotu, ktére mogg stanowi¢ alternatywe dla satelitdw. Kolejne etapy badan
powinny skoncentrowaé sie na petnej automatyzacji procesu optymalizacji konstrukcji pod
katem statecznosci z wykorzystaniem oprogramowania ANSYS oraz na weryfikacji wynikow
w testach eksperymentalnych.

6.1.Wnioski

Praca poréwnuje wyniki symulacji aerodynamicznych uzyskanych za pomocg XFLR5
i ANSYS CFX dla réznych konfiguracji usterzenia drona, oceniajgc ich statecznos$¢. Oba
narzedzia wykazaty znaczng zbieznos¢ wynikéw z testami demonstratora w typowych
warunkach lotu, przy czym ANSYS CFX okazat sie bardziej precyzyjny w ztozonych stanach lotu,
takich jak wysokie katy natarcia czy zmienne predkos$ci wiatru. XFLR5, oparty na
uproszczeniach, oferuje szybkie obliczenia, ale jest mniej doktadny w modelowaniu
turbulentnych i nieliniowych przeptywdw, podczas gdy ANSYS CFX, bazujgcy na rownaniach
Naviera-Stokesa, zapewnia lepsze odwzorowanie dynamicznych efektéw i statecznosci.

Najwieksze rdéznice w wynikach zauwazono w ekstremalnych warunkach lotu, gdzie ANSYS
CFX okazat sie bardziej doktadny dzieki wiekszym mozliwosciom dyskretyzacyjnym.
Proponowany optymalny schemat badawczy obejmuje wstepng analize w XFLR5, réwnolegte
obliczenia analityczne, a nastepnie szczegdétowq analize numeryczng opracowanej geometri
w ANSYS, co pozwala uzyska¢ wyniki najblizsze rzeczywistosci.
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Analizy potwierdzity, ze oba narzedzia mogg by¢ uzywane komplementarnie, zaleznie od
specyfiki badan i dostepnych zasobdw obliczeniowych. Wyniki uzyskane w badaniach modelu
Stratos 1:7 i symulacjach numerycznych dowodzg wysokiej doktadnosci opracowanych modeli
obliczeniowych i ich uzytecznosci w optymalizacji konstrukcji bezzatogowych statkéw
powietrznych.

Podsumowanie oceny statecznosci konfiguracji usterzen

Usterzenie w ukfadzie odwrdécone V (konfiguracja 1) oraz V (konfiguracja 2) zwieksza
manewrowos¢ i statecznosé przy wysokich katach natarcia, co jest korzystne podczas startu,
ladowania i dynamicznych manewrdw (Gracia-Hernandez, Cuerno-Rejado i Perez-Cortes
2018). Zmniejsza opdr aerodynamiczny, poprawiajgc efektywno$é energetyczng, jednak
napotyka trudnosci w utrzymaniu statecznosci kierunkowej w ztozonych warunkach
aerodynamicznych. Odwrdcone usterzenie V moze powodowaé wzrost oporu
aerodynamicznego przy niskich predkosciach, a jego zastosowanie wymaga zaawansowanych
rozwigzan inzynieryjnych, co przektada sie na wyzsze koszty produkcji i eksploatacji.

Usterzenie konwencjonalne (konfiguracja 3) charakteryzuje sie prostg konstrukcjg, co utatwia
projektowanie, produkcje i konserwacje, a takze niskim oporem aerodynamicznym oraz dobrg
statecznoscig kierunkowg (Whalen i inni 2016). Jest wszechstronne i znajduje szerokie
zastosowanie, chol jest ciezsze i mniej zwrotne w porédwnaniu z zaawansowanymi
konfiguracjami, generujgc wiekszy opdr przy wysokich katach natarcia. Mimo ograniczen
pozostaje popularnym wyborem, szczegdlnie w lotnictwie cywilnym.

Usterzenie typu belkowy ogon (konfiguracja 4) z umieszczonymi stabilizatorami pionowymi
pod stabilizatorem poziomym, poprawia kontrole i stateczno$é, zwtaszcza przy wysokich
katach natarcia, minimalizujac zaktécenia od wiréw aerodynamicznych generowanych przez
skrzydta. Jednak jego zastosowanie zwieksza mase i opor, obnizajgc efektywnosé energetyczng
i manewrowos¢ oraz wymaga precyzyjnego sterowania w dynamicznych warunkach.

Usterzenie typu wysokie usterzenie ogonowe (konfiguracja 5), z podniesionymi
stabilizatorami poziomymi, poprawia efektywno$é sterowania i statecznos$¢, w trudnych
warunkach atmosferycznych, ale wprowadza dodatkowg mase i opdr, co obniza efektywnosé
energetyczng oraz utrudnia sterowanie w zakretach w ztozonych warunkach.

Na podstawie analiz i symulacji jako najlepsza pod wzgledem statecznosci dla BSP STRATOS
zostata uznana konfiguracja 1, charakteryzujaca sie minimalnymi wahaniami momentow
(przechytu i odchylenia), co wskazuje na statecznos$¢ itatwos¢ sterowania w warunkach
niewymagajacych ekstremalnych manewréw.

6.2. Przyszte prace

Zaleca sie opracowanie metodyki automatyzacji optymalizacji strukturalnej
z uwzglednieniem analiz statecznosci w srodowisku ANSYS. Planowane sg aerodynamiczne
testy usterzenia w konfiguracji 1 w krytycznych warunkach lotu na duzych wysokosciach
w celu potwierdzenia wynikdw analitycznych i numerycznych oraz kalibracji modeli
numerycznych. Istniejagce modele numeryczne wymagajg udoskonalenia, aby lepiej
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odwzorowywaty rzeczywiste warunki operacyjne, a ich wyniki powinny byé poréwnane
z danymi z testow UAV TS17 i Twin Stratos 1:2.

Nalezy rozwazy¢ przeprowadzenie zaawansowanych analiz  dynamicznych,
obejmujgcych wptyw turbulencji, zmienne predkosci wiatru i rézne profile lotu, a takze
modelowanie nieliniowych zachowan dronéw w reakcji na nagte zmiany atmosferyczne. Testy
eksperymentalne w tunelu aerodynamicznym sg niezbedne do weryfikacji i uzupetnienia
wynikow symulacji oraz do dokfadniejszego odwzorowania rzeczywistych warunkow lotu.

Dalsze badania powinny skupi¢ sie na rozwoju zaawansowanych modeli dronéw HALE,
ktére spetnia wymagania misji na duzych wysokosciach i w ekstremalnych warunkach
pogodowych. Taki kierunek dziatan umozliwi poprawe doktadnosci modeli numerycznych,
ulepszenie konstrukcji oraz dostosowanie dronéw do rosngcych potrzeb operacyjnych.
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