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Wykorzystanie komercyjnego kodu CFD w aerodynamicznych
badaniach samolotow bezzatogowych klasy mini-UAV

Application of commercial CFD software for aerodynamic studies

MATEUSZ PAWLUCKI *

Omoéwiono zastosowanie obliczen CFD w symulacjach aerodyna-
micznych na przyktadzie samolotu bezzatogowego. Przedstawio-
no: przyktad optymalizacji metoda adjoint dla przeptywu 2D, two-
rzenie siatki w programie ICEM CFD z wykorzystaniem metody
blocking, ocene jakosci siatki i kryteria jej zageszczania, model
fenomenologiczny utworzony w programie Ansys Fluent, wyniki
analizy i wnioski dotyczace mozliwosci dalszego przetwarzania
wynikow symulacji oraz korzysci ze stosowania opisanej metody.
SLOWA KLUCZOWE: analiza aerodynamiczna, obliczenia CFD,
metoda blocking, ocena jakosci siatki

Discussed are feasibilities of using CFD calculation exercise in ae-
rodynamic simulations by the example of an unmanned airplane.
Presented are the following practical examples: adjoint optimiza-
tion of 2D flow, ICEM CFD meshing procedure with use of blocking
method involving mesh excellence assessment with reference to
the density criteria, phenomenological model created in Ansys
Fluent. Presented are the of results and conclusions, as well as
prospects of further processing of the simulation results. Enume-
rated are benefits expected from using the described method.
KEYWORDS: aerodynamics analysis, CFD calculations, blocking
method, mesh excellence

Wraz z rozwojem komputerowych technik obliczen inzy-
nierskich (CAE) od wielu lat ro$nie tez udziat tych metod
w procesie projektowo-konstrukcyjnym oraz optymaliza-
cji produktéw i technologii. Jest to efektem dobrej korelacji
wynikéw komputerowych z wynikami testow w Srodowisku
rzeczywistym, przy znacznie nizszych kosztach analiz nume-
rycznych. Komputerowe metody obliczen w zakresie dyna-
miki ptynéw (CFD — computational fluid dynamics) doczekaty
sie bardzo precyzyjnego opisu matematyczno-statystyczne-
go i od dawna odgrywajg wazng role w weryfikowaniu i opty-
malizowaniu konstrukciji.

Wykorzystujgc w procesie projektowym jedno z najbardziej
zaawansowanych narzedzi numerycznych, przeprowadzono
analizy aerodynamiczne samolotu bezzatogowego klasyfiko-
wanego jako mini-UAV. Celem przedstawionych badan byto
okreslenie podstawowych parametrow aerodynamicznych.
Ponadto badania umozliwity weryfikacje potozenia $rod-
ka masy, zapewniajgcego uzyskanie stabilnosci podiuzne;.
Otrzymane wyniki sg wazng przestankg podejmowanych da-
lej decyzji konstrukcyjnych.

Obecnie poszycia samolotéw bezzatogowych (rys. 1) sg
wytwarzane z materiatdw kompozytowych. Wewnatrz plat-
formy latajacej znajdujg sie naped oraz liczne urzgdzenia
elektroniczne, dzieki ktérym moze ona dziataé w petni au-
tonomicznie. Algorytmy implementowane do ukfadéw elek-
tronicznych, gtéwnie do uktadu autopilota, odpowiadajg za
zdolno$¢ adaptacji samolotu do warunkéw zewnetrznych,
optymalne wykorzystanie energii oraz procedury awaryjne.
Ponadto w zaleznosci od przeznaczenia samolotu na jego
poktadzie znajdujg sie urzgdzenia dodatkowe — np. gtowice
obserwacyjne czy radary.
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Rys. 1. FlyEye —
przyktad bezzatogo-
wej platformy lataja-

cej typu mini-UAV
(zrodto: Flytronic)

Doboér profili lotniczych

Konstrukcje bezzatogowego statku powietrznego kazdora-
zowo opracowuje sie pod konkretne wymagania. Do zadan
konstruktoréw zajmujgcych sie geometrig poszycia samolotu
nalezg m.in.: dobdr uktadu aerodynamicznego, okreslenie
gabarytow, dobdr profili lotniczych na elementy nosne.

Profile lotnicze dobiera sie na podstawie szczegdétowego
poréwnania charakterystyk aerodynamicznych, ktére zazwy-
czaj mozna znalez¢ w ogolnie dostepnych zrédtach [1]. Inng
metoda jest przeprowadzenie serii dwuwymiarowych analiz
CFD. Wymaga to wigkszego nakfadu pracy, lecz otrzymana
baza poréwnawcza ma wiekszg warto$¢ merytoryczng (ze
wzgledu na konsekwentne stosowanie we wszystkich ana-
lizach tych samych warunkéw brzegowych, wynikajgcych
z zatozen projektu).

Na tym etapie warto przeprowadzi¢ optymalizacje ksztat-
tu. W programie Ansys Fluent wykonano przyktadowo taki
zabieg, wykorzystujgc modut Adjoint Solver. W wyniku prze-
sunie¢ weztéw $cianki program wygenerowat nowy, lepszy
— wedtug danego kryterium oceny (w tym przypadku dgzono
do maksymalizacji stosunku wspétczynnika sity nosnej do
wspotczynnika sity oporu) — ksztatt.

Nalezy przypomnie¢, ze modut Adjoint Solver nie obstu-
guje modeli turbulencji dla zagadnieh optywu zewnetrznego,
tj. dla modelu k—w i jego modyfikacji, tj. k-w SST oraz SST
Transition. Z tego wzgledu zastosowano model Realizable
k—e (standard wall function), a nastepnie sprawdzano zmo-
dyfikowang geometrie modelem SST Transition [2]. Na rys. 2
przedstawiono poréwnanie map cisnien dla profilu NACA
23012 i jego modyfikacji. Dotyczyta ona przeptywu niescisli-
wego o predkosci 25 m/s i dla kgta natarcia profilu 3°.

Predykcje ksztattu prowadzono w dwdch iteracjach z uzy-
ciem modelu Realizable k—¢, natomiast w obliczeniach
sprawdzajgcych, ze wzgledu na stosunkowo niewielkg liczbe
Reynoldsa, zastosowano model SST Transition. Uzyskano
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wzrost doskonatosci aerodynamicznej tego profilu wynoszg-
cy ok. 93% (z 54,61 do 105,5), a ponadto — wyrazne odsu-
niecie obszaru przejscia laminarnej warstwy przysciennej
w turbulentng w kierunku krawedzi sptywu.

Tréjwymiarowy model poszycia
— sformutowanie zadania (preprocessing)

Obliczenia dla tréjwymiarowego modelu geometryczne-
go wykonano z uzyciem tego samego zestawu narzedzi co
w przypadku modelu 2D. Przestrzenne zadanie przeptywu
ma petniejszy charakter ze wzgledu na dodatkowe réwnanie
pedu reprezentujgce trzeci wymiar.

Geometryczny model analizowanego poszycia, pokaza-
ny na rys. 3, to wynik pierwszego etapu pracy konstruktora
mechanika, stanowigcy jedng z danych wejsciowych do sy-
mulacji CFD. Taki model, zanim zostanie poddany analizie
numerycznej przez tzw. solver, musi przej$¢ okreslone trans-
formacje do wymaganej postaci. Przede wszystkim koniecz-
ne jest przeksztatcenie modelu geometrycznego w siatke
elementéw skonczonych. W tym momencie warto dokonac¢
uproszczeh geometrii modelu, ktore utatwig i przyspieszg
analize, a wiec np. usunac¢ nieistotne szczegoty geometrycz-
ne (takie jak otwory i pogtebienia) oraz — jesli to mozliwe —
wykorzystac fakt symetrii czy powtarzalnosci.

Siatke elementéw skonczonych przygotowano w progra-
mie Ansys ICEM CFD, modelujac przestrzen otaczajgcg
analizowang geometrie. Dyskretyzacje przestrzeni uzyska-
no metodg blocking, w ktdérej podstawowym problemem jest
uzyskanie zgodnosci topologicznej migdzy hiperszescianem
a obszarem geometrii. Aby jg uzyskaé, nalezy opracowac
odpowiednig strategie podziatu hiperszescianu, a nastep-
nie zrzutowac¢ przynalezne do niego elementy (wierzchotki,
krawedzie i $ciany) na odpowiednie obiekty geometryczne

Rys. 3. Model geometryczny samolotu bezzatogowego
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Rys. 2. Poréwnanie
rozktadu cisnien dla
profilu NACA 23012 (a)
z jego modyfikacjg (b)
oraz bezwzgledna réz-
nica cisnien (c)

(punkty, krzywe i powierzchnie). Dzieki zastosowaniu meto-
dy blocking udato sie w tym przypadku otrzymac¢ wysokiej
jakosci siatke MES (tabl. I, rys. 4 i 5).

W przypadku analiz CFD dyskretyzacja przestrzeni za po-
moca elementéw heksahedralnych przynosi wiele korzysci,
jak:

Rys. 5. Rozktad elementow typu HEXA w pewnym przekroju przez do-
mene

TABLICA |. Parametry siatki [2]
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141 (13,2)

0,45 (0,978)
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e minimalizowanie btedéw obliczen wynikajgcych z dyfuzji
numerycznej (gdy przeptyw ma charakter ,wzdtuz elementu”
— przeptyw ,w skos elementu” daje podobny btad dyfuzji nu-
merycznej jak dla elementow tetrahedralnych),

e mniejsza ilos¢ potrzebnych zasobdéw obliczeniowych,

e szybsze uzyskiwanie zbieznosci obliczen.

Ponadto gotowe konfiguracje hiperszescianu mozna wyko-
rzysta¢ do wygenerowania siatki dla modeli podobnych, co
ma zasadnicze znaczenie dla optymalizacji parametrycznej
czy pracy z modelem w réznych konfiguracjach geometrycz-
nych. Wadg tej metody jest duza czasochtonno$¢ w poréw-
naniu z algorytmami automatycznego generowania siatki.

Ostatecznie model skfadat sie z 34000000 elementow
skonczonych, co byto efektem lokalnego zageszczania siatki,
przeprowadzonego w dwodch etapach:

e dla warunkéw symulacji wyliczono (dla modelu turbulencji
SST Transition i przyjetej wartosci bezwymiarowego wspot-
czynnika odlegtosci sciany Y*=1,5) wysokos¢ elementow
w pierwszej warstwie przysciennej, a nastepnie zageszczano
siatke tak, aby uzyska¢ dla niej satysfakcjonujgce parame-
try prostopadtosci (Orthogonal Quality >0,05) oraz proporc;ji
(Aspect Ratio — Fluent <300);

e przygotowano trzy siatki o identycznej topologii, lecz
o0 réznym stopniu zageszczenia (pierwsza sktadata sie
z 15000000, druga — z 23000000, a trzecia — z 34000000
elementéw), model przeliczono, uzywajgc kazdej z nich,
i w ten sposob wyznaczono GCI (grid convergence index) [3]
dla dwéch wynikowych wartosci — wspofczynnika sity nosnej
i wspotczynnika sity oporu (tabl. 11).

TABLICA II. Wartosci GCI

Siatka MES* Mesh(15) | Mesh(23) | Mesh(34) | GClys as, %
UGS i s 0,20084 | 0,20635 | 0,20879 1,16
nosnej
Wspotezynnik sity | 5 01009 | 0,01059 | 0,01078 1,34
oporu
* W nawiasie podano liczbe elementéw skornczonych (w milionach)

Z tabl. Il wynika, ze dalsze zageszczanie siatki nie ma
wiekszego sensu, gdyz powoduje tylko nieznaczng zmiane
wyniku obliczen. Uzyskano wiec wynik niezalezny od gesto-
Sci siatki. Stosujgc ekstrapolacje Richardsona, mozna wy-
znaczy¢ wartosci wspoétczynnikéw sity nosnej i sity oporu dla
modelu o nieskonczone;j liczbie elementdéw siatki.

Wygenerowano plik wsadowy i wczytano go do programu
Ansys Fluent. Dolgczono model turbulencji SST Transition,
ktory daje znakomitg doktadno$¢ symulacji aerodynamicz-
nych, zwlaszcza dla relatywnie matych liczb Reynoldsa. Mo-
del ten pozwala wyznaczy¢ profil predkosci w catej grubosci
warstwy przysciennej oraz obszar przejscia warstwy laminar-
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intermitencja strugi powracajgcej do domeny byfa réwna 1,
a intensywnos¢ turbulencji — 1%. Ponadto okreslono warunek
brzegowy symetrii w ptaszczyznie symetrii samolotu. Pozo-
state granice domeny opisano warunkiem $cianki o zerowym
cisnieniu $cinania (idealny poslizg, brak gradientu predkosci).
Powierzchnig poszycia zdefiniowano jako $cianke o zerowym
poslizgu (domysinie).

Obliczenia

Przed rozpoczeciem obliczen wybrano typ pracy solvera jako
sprzezony oraz dyskretyzacje rownan drugiego rzedu. Liczba
Couranta zostata obnizona do 20, aby zapewni¢ wigkszg sta-
bilnos¢ obliczeh. Kryterium ich zakonczenia byto residuum na
poziomie 10~*. Wykres reszt skonczonych przedstawia rys. 6.
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Rys. 6. Wykres reszt skonczonych (residuals) reprezentujacy przebieg
zbieznosci réwnan: ciggtosci (continuity), pedu w poszczegolnych osiach
uktadu kartezjanskiego (x-velocity, y-velocity, z-velocity) oraz modelu
turbulencji SST Transition (k, omega, intermit, retheta)

Omoéwienie wynikéw (postprocessing)

Po przeprowadzeniu serii obliczen dla poszycia samolotu,
przyjmujac rézne katy natarcia, zbudowano wykresy wspot-
czynnikdw aerodynamicznych (rys. 7). Dane te umozliwiajg
przewidywanie zachowania sie konstrukcji w locie, sg uzy-
teczne przy tworzeniu algorytmow sterowania i stanowig
jakosciowy wskaznik konstrukcji. Wspodtczynnik momentu
aerodynamicznego, obliczony dla srodka ciezkosci w 4 diu-
gosci sredniej cieciwy odniesienia, ma charakter malejgcy,
gdyz zgodnie z powszechng praktyka przyjmuje sie dodatni
moment jako zadzierajgcy. Wynika to z faktu, ze dla tak usy-
tuowanego $rodka ciezkosci samolot spetnia kryterium sa-
mostatecznos$ci [4]. Rozktady ci$nienia statycznego (rys. 8)
pozwalajg odwzorowac obcigzenie powierzchni nosnych na
potrzeby do$wiadczalnych préb wytrzymatosci. Inne wybrane
wielkosci zobrazowano na rys. 9 10.

nej w turbulentng.

W analizowanym przypadku medium o
stanowito powietrze w standardowych
warunkach cisnienia i temperatury
oraz o statej gestosci. Rozpatrywanie
powietrza jako modelu gazu doskona-
tego nie jest zasadne ze wzgledu na
niskie predkosci przeptywu i praktycz-
nie brak scisliwosci.

Zdefiniowano warunki brzegowe.
Wilot domeny opisano warunkiem 2
typu ,velocity — inlet”. Predkos$¢ napty- 2
wu niezaburzonego wynosita 20 m/s
w kierunku normalnym do ptaszczyzny
wlotu, intensywnos¢ turbulencji — 1%, %
intermitencja — 1, a wspétczynnik lep-
kosci turbulentnej — 10 (domysinie).

— C (x0,1)
C(x0,01)
Cy4 (x0,01)

Kat natarcia, °

Wylot domeny zdefiniowano warun-
kiem typu ,pressure — outlet”. Wymu-
szone cisnienie na wylocie wynosito
0 Pa (wyptyw swobodny) w stosunku
do cisnienia odniesienia 101325 Pa,

Rys. 7. Wykresy podstawowych wspotczynnikow aerodynamicznych. Wspétczynnik sity nosnej
(C)), wspdtczynnik sity oporu (Cy) i wspotczynnik momentu aerodynamicznego (C,,) sprowadzajg
wielko$ci sity nos$nej, sity oporu i momentu aerodynamicznego (wzgledem osi poprzecznej samolo-
tu) do postaci bezwymiarowej, tj. uniezaleznionej od predkosci lotu. Wartosci w nawiasach legendy
wykresu okreslajg mnoznik przyjety dla poszczegolnych wartosci
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Rys. 8. Rozkfad ci$nienia statycznego na poszyciu samolotu dla kata natarcia 1°
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Rys. 9. Turbulencje powstajgce za optywanym poszyciem samolotu dla kata natarcia 1°

Rys. 10. Intermitencja w warstwie przysciennej ukazujgca przejécie warstwy laminarnej w turbu-
lentng

Podsumowanie

Analizy numeryczne dostarczajg waznych informacji o tym, jak (w pewnym przy-
blizeniu) zachowa sie rzeczywisty obiekt. Na ich podstawie mozna wprowadzac¢
ulepszenia w projekcie, a przy okazji unikng¢ btednych decyzji. Optymalizacja pa-
rametryczna pozwala na petne wykorzystanie potencjatu projektowanej konstruk-
cji, a jednoczesnie na zachowanie relatywnie krotkiego czasu jej wdrozenia.
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