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Abstract

At Chalmers University of Technology there are several ongoing numeric research
projects about atmospheric particles. These projects require empirical data to vali-
date their theoretical models. For this reason, a project to design, build, and test
a flying probe that would be able to perform these measurements was carried out.
The project started with an extensive concept study where a number of possible
solutions were put against the requirements of the project. From this concept study
the decision was made to design a fixed-wing drone, and two RC-plane bodies were
aquired. In collaboration with another project, access was given to a POPS-unit and
one of the bodies was chosen for integration. The body was modified with, among
other minor changes, landing gear and a specially designed hood that enclosed and
protected the measuring module. The project was concluded with the resulting pro-
totype being wired up for radio control and sent up on two test flights, where its
performance was very promising.
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Sammandrag

Pa Chalmers Tekniska Hogskola finns det flera pagaende numeriska forskningspro-
jekt om atmosfariska partiklar. Dessa projekt krdver empirisk méatdata for att vali-
dera sina teoretiska modeller. Darfor genomfordes ett projekt for att designa, bygga
och testa en flygande sond som skall kunna utféra dessa métningar. Projektet in-
leddes med en omfattande konceptstudie dar ett antal mojliga 16sningar fick stéallas
mot projektets krav. Fran konceptstudien beslutades det att designa en fixed-wing
dronare och tva stycken hobbyflygplanskroppar inforskaffades. I ett samarbete med
ett annat forskningsprojekt gavs tillgang till en POPS-partikelmétare och en av flyg-
kropparna valdes ut for integration av utrustningen. Flygkroppen modifierades med
bland annat landningsstall och en specialdesignad kapa som inneslot och skyddade
méatmodulen. Projektet avslutades med att den resulterande prototypen kopplades
upp for radiostyrning och fick genomga tva testflygningar dar den presterade mycket
lovande.

Nyckelord: Unmanned Aerial System (UAS), Unmanned Aerial Vehicle (UAV), dré-
nare, klimat, aerosol, partiklar, partikelmétning, prototyp, aerodynamik, flygplan.
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Forord

Detta kandidatarbete har genomforts under varterminen 2026 pa Chalmers Teknis-
ka Hogskola vid Institutionen for Mekanik och Maritima Vetenskaper. Rapporten
redogor for ett kandidatarbete utfort av en grupp om sex studenter fran civilingen-
jorsprogrammen i Automation och Mekatronik, Maskinteknik och Teknisk Fysik pa
Chalmers tekniska hogskola.

Forfattarnas tack

Projektgruppen vill uttrycka en stor tacksamhet till alla som har bidragit med stod
och expertis under projektets gang. Ett sarskilt tack riktas till var examinator Valery
Chernoray samt var handledare Patxi Rodriguez Acero vid institutionen for mekanik
och maritima vetenskaper for deras virdefulla viagledning och tekniska stottning
genom hela arbetet. Vi vill dven framfora ett tack till Emil Ellénius som agerade
testpilot under vara flygningar vid Vingtippen, samt till Faustine Mascaut och Victor
Widéen for att vi fick mojligheten att anvinda deras POPS-modul i projektet. Vi
vill aven tacka Laboratory of Fluids and Thermal Science for tillgangen till deras
vindtunnel, vilket var en forutsattning for att kunna verifiera vart koncept infor de
faktiska testflygningarna.

Albin Hoberg, Abdi Maxamed Ahmed, David Tinnert, Ludvig Broberg, Oscar Aur-
bakken, Simon Berg, Goteborg, Maj, 2026
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Akronymer och
initialforkortningar

Nedan ar listan 6ver akronymer och initialférkortningar som har anvints genom hela
denna avhandling, listade i alfabetisk ordning:

BEC Battery Eliminator Circuit

CAD Computer Aided Design

EPO Expanded Polyolefin

ESC Electronic Speed Controller

FPV First Person View

GNSS Global Navigaton Satellite System
MAC Mean Aerodynamic Cord

POPS Portable Optical Particle Spectrometer
UAS Unmanned Aerial System

UAV Unmanned Aerial Vehicle
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Nomenklatur

Nedan ar en sammanstallning av de symboler, parametrar och variabler som har
anvants genom hela denna avhandlingen, listade i alfabetisk ordning:

Parameters
AR Sidoférhallande, Aspect Ratio
b Spannvidden [m]
e Spanneffektivitetsfaktor
g Tyngdaccelerationen [m/s?]
M Molmassa [kg/mol]
M Machtalet
Do Standardtryck vid havsniva [Pa)
R Allménna gaskonstanten [J/(mol - K)]
T Avstéand till referenspunkten |[m]
o Dynamisk viskositet [Pa - ]
Variables
Aw Karakteristiska referensarean [m?]
Ch Motstandskoeflicienten
CL Lyftkoefficienten
Cp Parasitmotstand [N]
Epor Energin levererat av systemet [J]
Egriv Tillfort arbete till systemet [J]
Fp Luftmotstandskraft [N]
Fp Lyftkraft [N]

Fr Totala aerodynamiska kraften [N]
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Fr

Xiv

Dragkraft [N]

Hojd 6ver havet [m)]
Langd [m]

Massa [kg]

Lufttryck [Pa]
Fristromstrycket [Pa]
Reynoldstal

Stracka [m]

Temperatur [K]
Stromningshastighet [m/s]
Fristromshastigheten [m/s]
Tyngdpunktens lage [m]
Anfallsvinkel [°]
Stigningsvinkel [°]
Verkningsgrad
Vinkelavvikelse [°]

Densitet [kg/m?]



ORDLISTA

Detta ar en ordlista som forklarar svenska och engelska begrepp som anvinds i
avhandlingen, listade i alfabetisk ordning:

Aerosol

Backlight
ging
Battery  Elimi-
nator Circuit

ima-

CCD-sensor

Electronic Speed
Controller

Expanded Poly-
olefin

Fixed-wing
Fristrom

Global Naviga-
ton Satellite Sy-
stem (GNSS)

Isokinetiskt

Molecular Mean
Free Path

NTSC

PAL

Ett system av finfordelade fasta eller flytande partiklar i en gas,
exempelvis luften i atmosfaren.

En bildteknik dar man lyser bakom ett objekt sa att det syns som
en mork siluett mot en ljus bakgrund.

Krets som avdelar och spanningsreglerar strom fran en krets krets
for att mata en annan krets med ldngre spianningskrav, sa att den
inte behover ett separat batteri.

En bildsensor som omvandlar ljus till elektriska signaler for att
skapa digitala bilder.

Krets som hanterar och levererar strom och spéanning till en motor
i enlighet med en en styrsignal som den far.

En relativt robust och lattviktig plast som ofta anvinds for RC-
plan.

Luftfartyg med fasta vingar som ror sig framat for att skapa lyft-
kraft.

Den ostorda luftstrom som befinner sig langt ifran en aerodynamisk
kropp och alltsa ar helt opaverkad av denna kropp.

Samlingsnamn for satellitbaserat navigationssystem.

Nér nagot sker med konstant hastighet.

Den genomsnittliga strackan som en molekyl ror sig mellan kolli-
sioner med angransande molekyler.

En av de tre stora systemen som anvéndes for analog television.
NTSC-M bendmner det vanligaste systemet for farg-tv inom NTSC
omradet.

En av de tre stora systemen som anvandes for analog television, alla
PAL system ar farg-tv. PAL I bendmner systemet som det anvéindes
i bl.a. Storbritannien.
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Roderhorn

Stagnationspunkt

Stromlinje

Takeoff

Thrust

Throttle

Xvi

En mekanisk hédvarm som fasts direkt pa en rorlig kontrollyta for
att mojliggora styrning.

Den specifika punkt dar flodeshastighet ar noll medan det lokala
trycket nar sitt maximum.

En kurva vars tangent i varje vald punkt pekar i samma riktning
som hastighetsvektorn i den punkten.

Néar exempelvis ett flygplan eller en helikopter paborjar en flygning
och lyfter fran marken.

Sjélva kraften som motorn producerar for att driva ett fordon fram-
at.

Hur mycket gaspadrag eller motorkraft man begér fran en motor,
alltsa ett styrkommando som reglerar effekten.
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1

Inledning

Detta kapitel beskriver bakgrunden till kandidatarbetet samt dess syfte, mal och
avgransningar.

1.1 Bakgrund

Klimatférdndringar och atmosfériska processer ar ett av var tids mest omdiskuterade
amnen. P& Chalmers tekniska hogskola bedrivs flera numeriska forskningsprojekt for
att oka forstaelsen kring just dessa amnen. Ett exempel pa ett sadant ér ett pagaen-
de forskningsprojekt som bedrivs av Gaetano Sardina, professor i stromningslara [1].
I projektbeskrivningen redogors det att en av felkdllorna i dagens globala klimat-
och vadermodeller ar osdkerheter kring molnbildningsprocesser och hur dessa inte-
ragerar med luftfororeningar. Vidare beskrivs att denna osékerhet till stor del beror
pa turbulens som ger upphov till att molnets mikrofysik paverkas. Detta leder i sin
tur till oregelbundenhet i bland annat aerosolkoncentration, temperatur och luftfuk-
tighet.

For att kunna forutsiga atmosfiriska forandringar med hogre precision kravs till-
gang till hogkvalitativ empirisk méatdata. Traditionellt har méatningar utférts fran
stationédra master eller bemannade flygplan, men for att studera processer pa mikro-
niva kravs flexiblare metoder. Detta projekt syftar darfor till att utveckla ett koncept
som kan samla in métdata direkt fran atmosfiaren pa hojder upp till fem kilometer.

Ett aterkommande tekniskt problem vid anvindning av mindre flygande farkos-
ter ar deras kénslighet for yttre faktorer som féljer av en relativt lag massa och
masstroghet. For en métplattform i atmosfiren ar detta sarskilt kritiskt, da farkos-
tens interaktion med den omgivande luften kan forstéra kénsliga matningar. For
att flygkroppen ska vara aerodynamisk och minimera storning kravs en optimerad
integration av dess komponenter. Vid méatning av mikrofysiska egenskaper ar det av-
gorande att matproben placeras och integreras sa att flodet lings matinstrumentet
inte stors av turbulens genererad av farkostens flygkropp eller framdrivningssystem.

Detta projekt adresserar darmed ett dubbelt optimeringsproblem: att konstruera
ett robust koncept kapabelt till flygning pa hogre hojder, samtidigt som systemet
utformas for att minimera aerodynamisk paverkan kring matmodulen. Det énskade
resultatet ar att skapa ett genomforbart och reproducerbart koncept som mojliggor
datainsamling i en verklig milj6. Arbetet bidrar pa sa sitt med underlag for utvirde-
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ring av matkvalitet och systemets robusthet, vilket ar avgorande for att driva miljo-
och klimatforskningen framat.

1.2 Syfte

Syftet med detta kandidatarbete ér att ta fram ett koncept for en flygande sond
avsedd for insamling av atmosfarisk partikeldata. Arbetet ska darefter resultera i
en prototyp dir matutrustning integreras med en flygplattform pa ett sadant sétt
att saker drift mojliggors samtidigt som paverkan av det omgivande luftflodet kring
méatproben minimeras. Genom verifierande tester ska den framtagna prototypens
funktion utvarderas och ge ett underlag for vidare utveckling samt framtida falttester
pa hogre hojder.

1.3 Mal

Malet med detta projekt ér att ta fram ett genomforbart koncept dar en flygande
sond tillsammans med en integrerad matmodul ska kunna samla in méatdata fran
atmosfaren. Slutmalet ar ett system som kan anvindas pa hogre hojder samt samla
in métdata utan att stora den omgivande luften kring métproben.

Projektets delmal ar att:

o Ta fram en kravspecifikation och genomfora ett vilmotiverat konceptval mellan
mojliga flygande plattformar.

o Utvardera olika metoder som kan kopplas till métning av partiklar i atmosfé-
ren.

o Utveckla konceptets design genom att nédvindiga sensorer och matutrustning
valjs.

o Utveckla en metod for att integrera matutrustning i férhallande till den valda
plattformen.

o Planera och genomfora tester som verifierar systemfunktion, datainsamlings-
formaga och saker drift i kontrollerade forhallanden.

1.4 Avgransningar

Detta kapitlet redogor projektets framsta avgriansningar vilket innefattar budgetbe-
gransningar, tekniska begransningar samt begransningar géllande miljo och regel-
verk.

Budgetbegransningar

Projektet har en begransad budget vilket paverkar valet av de material och kompo-
nenter som kan anviandas. For att minimera kostnaderna prioriteras i forsta hand
anvandning av befintlig utrustning och material som tillhandahalls av Chalmers
sasom kameror och sensorer. Vid inkép av dyrare komponenter sa sker detta i sam-
rad med handledare och examinator.
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Tekniska begransningar och komponentval

Projektet omfattar inte utveckling av egna sensorer eller filtersystem utan istal-
let anvénds férdiga komponenter som finns pa marknaden eller tillhandahélls av
Chalmers. Fysiska begrinsningar for luftfarkostens lyftkraft satter granser pa mét-
modulens vikt.

Regulatoriska och juridiska krav

Regelverk for dronarflygning gor att flygtesterna begrénsas. Dessa regelverk paver-
kar faktorer sasom vikt pa flygplattform och matutrustning, vilken hojd flygtesterna
far genomforas pa samt var fotografering och datainsamling far ske. Detta innebér
att tester maste planeras i god tid och med hansyn till geografiska restriktionsom-
raden sasom militdra skyddsobjekt och flygplatser. Pa grund av dessa regler samt
andra sakerhetsaspekter kommer flygtester med storsta sannolikhet ske pa ldgre hoj-
der om inte sérskilda tillstand kan erhallas i tid.

1.5 Sambhalleliga och etiska aspekter

Analysen av projektets samhélleliga och etiska aspekter utgar fran projektets syfte,
genomforande och forvantade resultat, med fokus pa siakerhet, integritet och sam-
héllsnytta. Den mest centrala etiska principen i projektet ér att inte orsaka skada,
vare sig pa manniskor, egendom eller omgivning. Integritet ar ytterligare en etisk
aspekt som beaktats da farkosten anvander kamera och GPS. Projektet har utfor-
mats sa att ingen personrelaterad information samlas in eller lagras for att respektera
individers privatliv.

Den huvudsakliga meningen med projektets resultat ar att det bidrar till 6kad for-
staelse kring partiklar i atmosfaren. Denna kunskap ar virdefull for vidare forskning
och for utveckling av modeller som anvénds inom miljo- och atmosfarsvetenskap,
vilket i forlangningen har en tydlig positiv samhéllsnytta. Samtliga flygningar har
genomforts enligt foreskrifter for obemannade luftfartyg, vilket innebér att testerna
begransats till den 6ppna kategorin dar flygning sker inom synhall for att minime-
ra risker. Genom detta systematiska angreppssatt har projektet kunnat bidra till
forskningen samtidigt som lagar, regler och etiska virden uppratthallits.
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Litteraturstudie

Projektet bygger pa en véldigt bred fragestallning, darmed har flera olika existeran-
de 16sningar analyserats i en litteraturstudie. Detta ligger till grund fér projektets
fortsatta konceptgenerering.

2.1 Existerande losningar for flygkropp

Ballong

Ballonger forekommer i flera olika modeller och kan delas in efter konstruktion i ex-
panderbara respektive icke-expanderbara typer. De kan utover detta delas in ytter-
ligare efter driftfall, som i frislippta ballonger, férankrade ballonger i lina och i vissa
fall motordrivna och styrbara ballonger [2]. I forskningsyfte féorekommer dven spe-
cialiserade ballongtyper sasom zero-pressure-ballonger och superpressure-ballonger,
dar NASA beskriver dessa typer som huvudkategorier for deras vetenskapliga bal-
longflygningar [3].

En ballong bestar av ett tunt, tdtt holje som fylls med en lyftgas och har moj-
lighet att lyfta upp en nyttolast genom atmosféren [2]. Stigningen genereras av den
aerostatiska flytkraften fran undantrangd luft enligt Arkimedes princip, det vill sdga
att den resulterande uppatriktade kraften motsvarar tyngden av den undantrédngda
luften. Vanliga lyftgaser i ballonger &r helium och vite, medan varmluftsballonger
istallet skapar lyft genom att varma innesluten luft.

Blimp

En blimp ar ett flexibelt luftskepp som saknar inre skelett och bibehaller sin form
genom ett inre 6vertryck av lyftgas [4]. Konstruktionen bestar av ett holje, som i sin
tur bestar av flera lager av textil. Inre gardiner fordelar belastningen fran gondolen
jamnt 6ver holjet. For att reglera hojden forflyttas gas och luft mellan olika interna
luftceller for att andra blimpens nettolyftkraft och tryck, detta utan att slappa ut
nagon gas i atmosfaren.

Under hoéljet finns gondolen, som rymmer besattning, bransle och landningsstéll
[4]. Framdrivningen sker vanligtvis via motorer monterade pa gondolens sidor, me-
dan manovrering sker med hjalp av roder pa farkostens akterfenor.
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Drake

En drake ar ett objekt, antingen leksak eller utrustning beroende pa anvandnings-
omrade, som bestar av en fast ram med ett latt material spéant 6ver sig som kan
hallas flygande med hjilp av vinden och halls kontrollerad med hjilp av en lina till
marken [5].

Unmanned Aerial Vehicle (UAV)

Det finns flera typer av UAV:er men de tre vanligaste dr smarta, forprogrammerade
och fjarrstyrda [6]. For att lattare kunna bearbeta sensorers indata och styra i re-
altid har en smart UAV en integrerad dator ombord. Férdelarna med dessa ar att
de kan agera autonomt och ta egna beslut beroende pa den aktuella situationen.
De kan aven valja och folja olika forutbestamda flygrutter samt genomfora sikra
landningar. Hastighets- och kursédndringar &r i huvudsak beroende av systemets be-
rakningskapacitet och prestandan hos sensorerna.

En forprogrammerad UAV styrs ddremot helt genom ett féorutbestamt flygprogram
[6]. Fordelarna med dessa ar att de inte behéver ha direkt kontakt med marken
under farden. Fjarrstyrda UAV:er skiljer sig fran de andra genom att de delvis styrs
av en operator via radiolank. Det ar da en markstation som ansvarar for flygningen
och kommer darfor att bearbeta och analysera telemetrin i realtid.

Raket

Raketer ar farkoster primért avsedda for att med hog hastighet transportera en nyt-
tolast genom luften [7]. De anvéinds till manga dndamaél, saval civila som militara.
Det dr Newtons tredje lag om verkan och motverkan som raketer forlitar sig pa
for att astadkomma framdrift. Da raketbranslet antdnds expanderar det och kastas
med hogt tryck motsatt raketens fardriktning [8]. Det ar dven viktigt med ett starkt
skrov kapabelt att klara de stora lasterna som uppstar under flygningen.

Det finns manga olika raketbrénslen, men de kan i stora drag placeras i en av tre un-
derkategorier; fasta, flytande och hybridbranslen [8]. Fasta raketbrinslen anvands
inom manga applikationsomraden pa grund av sin simplicitet och tillforlitlighet.
Fasta raketbranslen bestar av en fardig blandning av brénsle och oxidanter, vilket
innebér att ndr branslet antédnds brinner det tills allt ar slut. Detta medfér att man
har mindre kontroll 6ver kraften som motorn levererar till farkosten vilket &r en
nackdel med denna typen av motor.

Flytande raketbranslen dédremot har inte samma problem [8]. Med hjilp av brénsle-
pumpar som kontrollerar flodet av reaktanterna kan forbranningstakten moduleras.
I relation till fasta branslen har de hogre specifik impuls, vilket dr ett matt pa brans-
lets effektivitet. Men den hogre komplexiteten av denna typens system medfor dven
nackdelar. Det ér essentiellt med injektion i forbranningskammaren dér reaktanterna
maste atomiseras korrekt for att uppna fullstdndig forbranning. Forbranningsmoto-
rer av detta slaget plagas dven av potentiella oscillationer.
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Hybridraketer kombinerar manga av egenskaperna hos fasta och flytande raketbréins-
len med hjélp av en flytande oxidant och ett fast brénsle [9]. De ar ett kostnadseffek-
tivt, flexibilitet, sdkert och okomplicerat alternativ. Med hjalp av en floédesregulator
kan man kontrollera hur mycket av oxidanten som tillférs motorn och pa sa satt
optimera kraftprofilen efter uppdraget.

En ytterst viktig aspekt av en rakets konstruktion ar stabilisering och navigering
[10]. Det finns framst tva kategorier av stabilisering dar den ena &r passiv och den
andra ar aktiv. Passiv stabilisering forlitar sig oftast pa en uppséttning av sym-
metriskt placerade fenor for att astadkomma stabil flygning. Passiv stabilisering ar
vanligare pa mindre raketer som endast haller sig i suborbitala banor [11]. Aktiv
stabilisering ar mer komplex och aterfinns darfor oftast i storre raketer eller i upp-
drag dér mycket hog precision ar kritiskt.

Bemannade luftfarkoster

Det finns flera typer av bemannade luftfarkoster och man brukar skilja pa dem bero-
ende pa hur de producerar lyftkraften som motverkar gravitationen [12]. Fixed-wing
plan rdknas som en av de vanligaste typerna och beroende pa vad de anvénds till
sa skiljer sig form och storlek. For att denna typ av plan ska kunna rora sig genom
luften sa kréivs det att motorn har férmagan att trycka luften bakat. Dessutom be-
héver man ha en pilot som kontrollerar de viktiga aerodynamiska styrytor sasom
bland annat hojdroder, skevroder och sidroder.

Rotorflyg ar en annan typ av bemannade luftfarkoster som inkluderar helikopt-
rar [13]. Dessa flyger med hjilp av en rotor som i sin tur trycker ned luft och pa sa
sitt genererar sin lyftkraft. Piloten styr helikoptern genom att justera rotorbladens
anfallsvinkel, vilket mojliggor exakt kontroll ver farkostens lyftkraft och translation
i alla riktningar.

2.2 Existerande metoder for partikelmatning

Sensirion SPS30

Sensirion SPS30 éar en kompakt partikelsensor som med hjélp av laserspridning de-
tekterar partiklar [14]. Sensorn kan genom att analysera ljuset riakna antalet partik-
lar som passerar lasern och storleken pa dessa ner till 1,0 pum.

Portable Optical Particle Spectrometer (POPS)

POPS ér ett system for partikelméatningar som ursprungligen utvecklades vid NO-
AA Chemical Sciences Laboratory [15]. Det kan méta storlek och koncentration
av aerosolpartiklar mellan 140 nm och 2,5 pm och beskrivs som ett “robust, litet,
lattviktigt, lagkraftskonsumerande och relativt lagkostande forskningsinstrument”.
POPS genomfér redan rutinméssiga méatningar med olika former av lyftfartyg och
har deltagit i ett antal forskningsprojekt. Foretaget Handix Scientific licenstillverkar
POPS som en produkt [16].

RS PRO Particle counter
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RS PRO Particle counter ar en partikelméatare som ofta anvands for att méata av-
gaser fran bilar [17]. Den méter och visar antalet partiklar ner till en storlek av 0,3
pum i realtid. Den sparar dessutom all data pa ett SD-kort som sedan kan éverforas
till andra enheter for vidare undersokning och méjlighet finns att programmera en
fordrojd start.

Raspberry Pi tillsammans med kamera

Ett annat alternativ ar att anvinda en Raspberry pi tillsammans med en kamera
for att ta bilder pa partiklar. Detta gors genom en sa kallad backlight imaging, vilket
bygger pa att fotografera partiklar i motljus och pa sa vis se partiklarna som silu-
etter. Dessa bilder kan sedan analyseras for att méta storlekar och antal partiklar
som syns.

OPC-N3 Optical Particle counter

OPC-N3 Optical Particle counter marknadsfors som ett billigt alternativ av en op-
tisk partikelrdknare [18]. D& OPC-N3 &r mycket liten till sin storlek och har en lag
vikt, kan den enkelt monteras pa exempelvis en UAS for att samla in data, eller
anvandas for att bygga stora nétverk av sensorer.

I artikeln “Applicability of the low-cost OPC-N3 optical particle counter for microp-
hysical measurements of fog” undersoks hur vil denna sensor fungerar for att mata
mikrofysik hos dimma [18]. I studien utvirderas instrumentet genom att dess mét-
varden jamfors mot ett referensinstrument, Oxford Lasers VisiSize D30, som analy-
serar droppar via skuggfotografering. Den huvudsakliga tekniska utmaningen som
artikeln belyser ar sensorns kanslighet for luftfuktighet. I miljoer med hog luftfuktig-
het, drar aerosoler till sig vatten och véxer i storlek. Detta resulterar i att OPC-N3
overestimerar partiklarnas storlek, vilket innebéar att man maéste korrigera datan i
efterhand for att fa tillforlitliga resultat.

2.3 Tidigare Studier

En artikel publicerad i tidsskriften Nature av Kemppinen et al. [19] beskriver ett
projekt dar forskare konstruerat en sond som fotograferade partiklar for holografi.
Sonden anvande en laser som fick lysa genom négra lager optik in mot en kanal dar
luften strommade in. En CCD-sensor pa motstaende sida av kanalen fangade sedan
in en bild av partiklarna i luften. Sonden viagde 3,3 kg och bars av en hexakopter
pa relativt laga hojder, dar 33 meter beskrevs som standardforfarande.

I en annan vetenskaplig artikel publicerad i AIP Publishing [20] underséker man en
specialdesignad kamera som integreras pa ett forskningssegelflygplan. Detta gjor-
des for att fotografera och utvérdera ispartiklar, molndroppar och regn direkt fran
atmosfaren. Genom att mekanisk kompensera kameran for hastigheten i flygplanet
kan man fa skarpa bilder. Detta gor det mojligt att bland annat méta partiklarnas
storlek, form och koncentration utan att behéva samla in dem, vilket minimerar
risken att de forstors. Resultat av detta blir att varje partikel kommer synas som en
bildpunkt. Kameran mojliggér att man far mer exakt och detaljerad information.

8
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Flygplanet har separata sensorer for att méta tryck, hojd, luftfuktighet och tempe-
raturen i atmosféaren.

For att samla in data fran atmosféren anvénds ofta obemannade luftfarkoster (UAV:er)
eftersom dessa kan flyga langre striackor [21]. Dessutom har de ofta férmégan att ba-
ra en stor mangd nyttolast. Ett studerat projekt handlar om att forbattra matningen
av lufthastigheten genom en ny additivt tillverkad Pitot-rorsdesign, sarskilt lamplig
i dammiga miljoer. Man anvinde da mebran- och mikrotermiska sensorer som &r
designade for att integreras i en UAV. Processen med en membransensor fungerar
genom att luft flodar in i Pitot-roret, vilket i sin tur skapar en tryckskillnad. Mem-
branet deformeras da och en elektrisk signal bildas, vilket i sin tur gor det mojligt
att berdkna lufthastigheten. Fordelen med denna metod ér att den ar robust mot
damm och mindre kanslig vid laga hastigheter. Nackdelen med losningen ar dock
att modulen ar stor samt kraver noggrann kalibrering. Den mikrotermiska sensorn
fungerar ddremot genom att luft varms upp av en liten viarmare, och nar luftfiédet
passerar genom roret kyls virmaren ned. Denna temperaturskillnaden méts for att
kunna bestamma luftflodet. Fordelarna med sensorn ar att den ar liten, exakt och
stabil over tid, daremot ar den kanslig for partiklar och damm.
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Teori

Detta kapitel presenterar den teoretiska grund som ligger bakom designen, integra-
tionen och verifieringen av den flygande sonden.

3.1 Atmosfarisk fysik

For att kunna berdkna och anvinda de aerodynamiska krafter som paverkar flyg-
kroppen krévs en forstaelse for atmosfiarens egenskaper. Atmosfiren bestar av flera
olika lager, varav troposfiren &r det lager som ligger narmast jordytan [22]. Tropo-
sfaren stracker sig fran markniva upp till cirka 10-16 kilometers hojd beroende pa
var pa jordens yta som man befinner sig. Trots att det under detta projekt endast
kommer vara relevant att studera den légre delen av troposfaren (1-5 km) sa uppstar
det redan i detta intervall stora skillnader i bade tryck och temperatur.

Generellt sett sjunker bade tryck och temperatur ju hogre upp i atmosfiaren man
kommer [22]. T troposfiaren sjunker temperaturen i stort sett linjart med en minsk-
ning pa 6,5 °C per kilometer. Detta medfor att det ar drygt 32,5 °C kallare pa fem
kilometers hojd jamfort med markniva.

Lufttryckets avtagande med hojden beskrivs traditionellt med den barometriska
hajdformeln [23]. Som en forenklad modell for att berdkna lufttrycket pa en viss
hojd anvands ofta féljande ekvation, som baseras pa en isotermisk atmosfiar med en
genomsnittlig temperatur:

M-g-h
9) (3.1)

h) = po - _
p() Po 61‘]9( R-T

dér p(h) lufttrycket pa den valda hojden h, po representerar trycket vid havsnivan
(1013,25 hPa), M éar luftens genomsnittliga molmassa (0,02896 kg/mol), g &r tyng-
daccelerationen (9,82 m/s*), R ér den allminna gaskonstanten (8,314 J/(mol-K))
och T ar den absoluta temperaturen i Kelvin.

Forédndringarna i tryck och temperatur paverkar i sin tur luftens densitet, vilket
ar en avgorande faktor for flygkroppens aerodynamik [23]. Densiteten p kan berak-
nas med hjalp av allmdnna gaslagen anpassad for densitet:

_p-M

— (3.2)

p
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I tabell 3.1 nedan sammanfattas de stora skillnaderna i atmosfarens egenskaper in-
om vart arbetsomrade.

Tabell 3.1: Rikneexempel for ansatta basvirden.

Vid havsniva | Vid 5 kilometers hojd
Temperatur 9°C -23 °C
Tryck 1013,25 hPa 511,43 hPa
Densitet 1,25 kg/m? 0,71 kg/m?

3.2 Aerodynamik

Aerodynamik utgor en tillimpad vetenskap som behandlar luftflddets dynamik samt
viaxelverkan mellan luftfloden och fasta gransytor [24]. Baserat pa vilka fysiska
aspekter som dominerar i ett givet flode sa kan det placeras i en av flera kate-
gorier. I lagdensitetsfloden éar den karakteristiska langden i samma storleksordning
som en molecular mean free path (den genomsnittliga strickan som en molekyl ror
sig mellan kollisioner med angransande molekyler). Nar den karakteristiska langden
ar mycket storre dn sa, kallas flodet istallet for kontinuerligt, och denna typ av flode
ar det som utgor den absoluta majoriteten av aerodynamiska flodesproblem i prak-
tiken. Kontinuerligt flode kan i sin tur delas upp i viskost flode (Re<<1) [25], dar de
dissipativa effekterna av viskositet, varmeledning och massdiffusion dominerar. Vid
oviskost flode dr dessa effekter per definition férsumbara [24]. Viskost och oviskost
flode kan aven de delas upp i tva underkategorier, kompressibelt flode som uppstar
vid hogre hastigheter och inkompressibelt flode [26].

3.2.1 Inkompressibelt flode

I kompressibelt flode maste man ta hénsyn till en, i fluiden, varierande densitet,
medan inkompressibelt flode forutsitter att fluiden ér ett homogent medium dér
densitet dr en translatoriskt konstant parameter [26]. Inkompressibelt flode kan for-
utsittas for hastigheter under mach 0,3 och eftersom projektet uteslutande kommer
hantera hastigheter runt mach 0,1 blir endast oviskost inkompressibelt kontinuerligt
flode intressant for denna rapport.

3.2.2 Reynoldstal

Reynoldstalet beskriver forhallandet mellan troghetskrafter och viskosa krafter i en

stromning och uttrycks som
~_pVL

]

Re (3.3)
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dar V' ar stromningshastigheten, L den karakteristiska langden och p den dynamiska
viskositeten [27]. Ett lagt Re innebér att viskosa effekter dominerar och ger upphov
till jamn, laminédr stromning, medan ett hogt Re innebar att troghetskrafterna do-
minerar och kan leda till turbulent flode. For en platta eller vinge i ett yttre flode
uppstar turbulens vid Re ~ 5 - 10° [28, s. 377].

3.3 Flodesfalt kring en flygkropp

Den ostorda luftstrom som befinner sig langt ifran en aerodynamisk kropp och allt-
sa ar helt opaverkad av denna kropp brukar kallas for fristrom [28, s. 20]. Néar
fristrommen nérmar sig kroppen maste luften tryckas undan for att kunna passera
runt objektet. Detta flode visualiseras med hjéilp av stromlinjer. Per definition &r
en stromlinje en kurva vars tangent i varje vald punkt pekar i samma riktning som
hastighetsvektorn i den punkten [28, s. 159]. Langs med den specifika stromlinje som
traffar rakt pa kroppen kommer flodeshastigheten vara noll medans det lokala tryc-
ket nar sitt maximum. Denna punkt kallas for en stagnationspunkt [28, s. 225]. Nér
luften delar upp sig kring stagnationspunkten accelererar den snabbt och strommar
langs med kroppens yta i en hastighet som ar betydligt hogre dn det ostérda flodet.
Enligt Bernoullis princip [28, s. 207] kommer detta medfora att det statiska trycket
kraftigt sjunker i jamforelse med trycket i fristrommen:

1 1
Poo + 5PV =P+ 5PV (3.4)

dar V,, ar fristromshastigheten, p,, fristromstrycket, p ar det lokala trycket och V
lokala hastigheten.

3.4 Lyftkraft

Den totala aerodynamiska kraften Fg pa en flygkropp uppstar genom den integrera-
de verkan av tryck- och skjuvspanningsfordelningen éver kroppens yta [29]. Fr kan
delas upp i en lyftkraft F;, och en motstandskraft Fp, dar motstandet verkar pa-
rallellt med den ostorda stromningen (fristrommen). Lyftkraften Fj definieras som
den komponent av Fr som verkar vinkelratt mot fristrommen. For en vél utfor-
mad vinge vid mattliga anfallsvinklar domineras lyftkraften helt av tryckskillnaden
mellan undersida och ovansida enligt Bernoullis princip (ekvation 3.4). Storleken pa
lyftkraften uttrycks med hjilp av lyftkoefficienten C', enligt:

1
FL == 5 pVO%AW CL (35)

dar Ay den karakteristiska referensarean fér vingarna. For vingar véljs vanligen
planformsarean (vingens projicerade area sedd ovanifran) [29]. Lyftkoefficienten C,
sammanfattar inverkan av kroppens form och anfallsvinkel och ar i allminhet en
funktion av anfallsvinkeln o, Machtalet M., samt Reynoldstalet Re. For de laga
hastigheter som ar aktuella i detta projekt (M = 0,1) ar stromningen i huvud-
sak inkompressibel, vilket innebéar att Machtalets inverkan pa C', ar forsumbar. Da
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effekterna av viskositet och friktion forsummas vid dessa hastigheter kan lyftkoef-
ficienten i den oviskosa analysen betraktas som en funktion av enbart anfallsvinkeln.

For en given geometri varierar C', vid laga till mattliga anfallsvinklar néra linjart
med «a [29]. Vid en tillrackligt stor vinkel uppnas en maximal lyftkoefficient, C, max,
varefter en ytterligare 6kning av o medfor en minskning av lyftkraften. Detta feno-
men kallas 6verstegring (stall) och beror pa att stromningen separerar fran vingens
ovansida, vilket dramatiskt forandrar tryckfordelningen och samtidigt orsakar en
kraftig 6kning av motstandet.

Ekvation 3.5 visar att lyftkraften &r proportionell mot fluidens densitet, kvadra-
ten pa hastigheten samt referensarean, och att C';, sammanfattar de aerodynamiska
egenskaperna [29]. Vid stationér, horisontell flygning balanseras tyngdkraften av
lyftkraften, vilket gor sambandet centralt for att analysera hur hastighet, vingarea
och anfallsvinkel avgor den nyttolast som kan béaras av en flygkropp.

3.5 Luftmotstand

Luftmotstandet Fp &r den komponent av den totala aerodynamiska kraften Fr som
verkar parallellt med fristrémsriktningen [29]. Det motverkar rérelsen och maste
6vervinnas av driftsystemet for att uppratthalla flygning. I likhet med lyftkraften
uttrycks motstandet med en dimensionslos motstandskoefficient Cp enligt

1
Fp = 5 pViAw Cp (3.6)

Motstandet kan delas upp i flera fysikaliskt urskiljbara bidrag; Friktionsmotstand
(skin-friction drag) orsakas av den tangentiella skjuvspanningen langs hela grénsy-
tan och ar en direkt f6ljd av fluidens viskositet [29]. Tryckmotsténd (form drag)
uppstar pa grund av kroppens givna geometri relativt fardriktningen genom fluiden.
Dels som ett resultat av att kroppen maste trycka undan fluiden framfor sig, dels
av stromningsseparation som uppstar nar gransskiktet separerar fran ytan och en
atercirkulerande vak bildas. Detta dndrar tryckfordelningen sa att motstandet okar.
Summan av dessa tva bidrag (friktionsmotstandet och tryckmotstandet) kallas for
profilmotstand for en vinge respektive parasitmotstand (betecknat Cp p) for en flyg-
kropp.

Ytterligare en komponent &r det inducerade motstandet (induced drag) [29]. Nér
en vinge alstrar lyftkraft dr trycket hogre pa undersidan &n pa ovansidan. Vid ving-
spetsarna strommar luft fran hogtrycksidan till lagtryckssidan, vilket ger upphov
till vingspetsvirvlar som foljer med nedstréms. Dessa virvlar foréndrar tryckfordel-
ningen pa vingen pa ett sadant sitt att motstandet okar. Eftersom virvlamas styrka
ar direkt kopplad till tryckskillnaden som skapar lyftkraften, bendmns denna mot-
standsform ofta “induced drag”, och ar déarfor en ofrankomlig bieffekt av att generera
lyftkraft. For en vinge kan den inducerade motstandskoefficienten tecknas

Ct
meAR

Cpi = (3.7)
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dir AR = b*/Aw ér vingens sidoférhallande (aspect ratio, spannvidden b i kvadrat
dividerat med referensarean) och e ar en spanneffektivitetsfaktor [29]. Inducerat mot-
stand véxer saledes med kvadraten pa lyftkoefficienten men minskar med kvadraten
pa spannvidden nédr Ay halls konstant.

For en komplett flygkropp vid subsonisk fart skrivs den totala motstandskoeffici-
enten ofta som en summa av Cp p och Cp; dven da det finns ytterligare en form av
motstand kallat vagmotstand [29]. Detta ar ett fenomen som inte far storre betydel-
se forran hastigheter hogre an vad detta projektet kommer hantera och férsummas
darfor.

3.6 Provtagning av partiklar

En aerosol definieras som ett system av finfordelade fasta eller flytande partiklar i
en gas, exempelvis luften i atmosfiren [30]. Nar exempelvis en dronare flyger genom
atmosfaren tvingas luften att boja av och stromma runt flygkroppen [31]. Partiklar i
luften har en massa och darmed en troghet, vilket medfor att de vill bibehalla sin ur-
sprungliga rorelseriktning. For att utfora en ideal provtagning i denna strémmande
aerosol innebar detta att de partiklar som sugs in i matproben ska ha samma for-
delning och koncentration som i den ostorda aerosolen utanfor (fristroms-omradet).
Provtagningen maste alltsa ske i en ostord miljo vilket stiller krav pa métprobens
utformning.

3.6.1 Isokinetisk provtagning

For att sidkerstélla att en ideal provtagning sker utan att troghetseffekter orsakar
felaktiga métningar sa kravs det att stromningslinjerna i fristroms-omradet varken
stors eller bojs av nér luften leds in i matproben (se figur 3.1). For att provtagningen
ska ske isokinetiskt behover foljande tre kriterier vara uppfyllda [31, s. 8]:

1. Matproben ska vara riktad i aerosolens fardriktning.

2. Flodeshastigheten inuti métproben (V') ska vara exakt samma som den i den
ostorda aerosolen utanfér proben (V).

3. Tunnvaggig métprob, vilket den anses vara om forhallandet mellan dess ytter-
och innerdiameter ar mindre an 1,1.
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Figur 3.1: Isokinetisk provtagning av aerosol. Omarbetad fran [31] med hjalp av
Al-vektyget Gemini.

Om néagon av de ovan listade kriterierna inte uppfylls kommer matfel att uppsta
[31]. Orsaken till detta ar relaterade till partiklarnas troghet och foljden blir att en
viss partikelstorlek blir under- respektive 6verrepresenterade.

3.6.2 Avvikelser i flodeshastighet

En for hog flodeshastighet i méatproben (V' > V) kommer leda till en underskattning
av partiklar med storre troghet [31]. Anledningen till detta ar att da hastigheten i
métproben dr hogre &n den for den omgivande aerosolen, sa tvingas luftens strom-
linjer att vika av inat mot munstyckets 6ppning. Partiklar med en for stor troghet
kommer dock inte kunna félja denna sniva svingning utan istéillet fortsatta forbi
munstycket alternativt kollidera med munstycket. Detta visas i figur 3.2 nedan.

Matprob
5+rc">mninﬂslinjer i

vAm <
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— >

Figur 3.2: Provtagning av aerosol da V' > V... Omarbetad fran [31] med hjilp av
Al-vektyget Gemini.
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Nér luften i matproben istallet sugs in for langsamt (V' < V) hénder det omvén-
da [31]. Stromningslinjerna kommer istéllet vika av utat runt matprobens kanter.
Partiklar med storre troghet kommer likt innan inte hénga med den snava rorelsen
utan istéllet fortsitta rakt in i méatproben vilket resulterar i en 6verrepresentation
av storre partiklar an vad som egentligen finns i den omgivande aerosolen. Detta
visas i figur 3.3 nedan:

Aesro\pacRdar  Wrpo 0%

¥ @A

STromm l'\)d“ > :). -
5 //L/ 77 TI7T 7777 )éﬂ
B e W;
. ~~"~ N &— - ‘\>.-~...._ \

5 \(///7//// £/
G—}_\W’_u__m] o @-_,u_;

G .m.__.i,.‘ — ;
Figur 3.3: Provtagning av aerosol da V' < V. Omarbetad fran [31].

3.6.3 Felinriktad matprob

Vid en felinriktad méatprob déar flodeshastigheten ér isokinetisk kommer en un-
derskattning av storre partiklar att ske [31]. Anledningen &r precis som tidigare
att en del av de stora partiklar inte foljer med stromningslinjerna pa grund av sin
troghet, vilket visas i figur 3.4 nedan.

Aerosolpartiklar

\
2 o.[‘ . .\\.

Stromningslinjer som o LI =
gdr in i matproben . -

A4
Matprob -

Figur 3.4: Provtagning av aerosol vid felinriktad métprob. Omarbetad fran [31] med
hjélp av Al-verktyget Gemini.
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3.6.4 Transportforluster

For att sakerstalla en sa hog datakvalitet som mojligt méste transportforluster mi-
nimeras [31]. Aven om provtagningen skett under ideala isokinetiska férhallanden
sa finns mojligheter till métfel i form av att partiklar gar forlorade mellan inlopp
och métinstrument. Det stélls darfor krav pa rorets utformning. Ror och slangar dér
aerosolen transporterar bor goras sa raka och korta som méjligt och onédiga skar-
var samt diameterskillnader i roret ska minimeras. Detta pa grund av partiklarnas
tidigare ndamnda troghet. Krokta ror kommer medfora att partiklar med stor trog-
het kolliderar med rorviaggen och déarmed att representationen av partiklarna blir
felaktig. Dessutom bor ror och slangar vara tillverkade i ett material med minimal
bendgenhet att bygga upp statisk elektricitet da detta forhindrar att partiklar dras
till vaggar via elektrostatisk attraktion.

3.7 Batteri och drivsystem

Essentiellt for att uppna projektets mal ar att ta reda pa den nédvéandiga kapaciteten
som batterierna behover ha for att kunna lyfta dronaren till den specificerade mal-
héjden. For att gora detta behdver vi ta fram ett uttryck for energin som rimligtvis
bor vara en funktion, dels av hdjden men dven av massan pa farkosten.

Till att borja med vet vi att £ = F' - S vilket i detta fall ger oss uttrycket

Edriv = FT : Stalon (38)

déar kraften Fr ar thrust producerad av propeller och motor, Sy, ar den stracka
som farkosten behdver flyga genom luften vilket vi kommer att approximera till
hypotenusan av Sy och Sy, som ger 0ss Sigon = Si}jw och Eg.;, 1 uttrycket ér den
energin drivsystemet levererat till hela systemet [32]. Vi tar sedan

= Fhpat (3.9)

dér ngys ar verkningsgraden for motor och propeller tillsammans for att fa fram Ej,,
som &ar den totala energin levererad fran batteriet. Vi behover aven stéalla upp ett
ekvationssystem for kraftjamvikten i systemet nar farkosten stiger:

F stig = Mg - cosy (3.10)
Fr=Fp+mg-siny (3.11)

Ekvation 3.10 representerar krafterna som verkar vertikalt mot farkostens fardrikt-
ning, och ekvation 3.11 &r krafterna parallellt med farkostens fardriktning. F7, s
representerar den reducerade lyftkraft som kravs vid stigning, m édr farkostens massa
och v ar dronarens stigningsvinkeln. Komponenten mg - cosy ar den del av tyngd-
kraften som verkar parallellt med, men i motsatt riktning till lyftkraften: mg - siny
ar den komponent av tyngdkraften som verkar parallellt med, och i samma riktning
som luftmotstandet [32]. Fp ar som vi vet en funktion av hastigheten enligt ekvation
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3.6 dar vi ser att luftmotstandet Fp ~ V2. P4 samma sétt ar lyftkraften Fy, ~ V2
enligt 3.5 vilket innebér att vi genom att kombinera ekvation 3.10 med ekvation 3.5
kan bryta ut ett uttryck for V.:

[ mg - cosy
Voo = | =+ 3.12
0, 5pAWO L ( )
Detta uttryck for V,, kan vi kombinera med ekvation 3.6 for att fa:

mg-cosy  Cp
Fp=05pAyCp- ————— = —"mg - 3.13
D PAWCD e e, T o, Yo% (3.13)

som i ekvation 3.11 ger oss ett uttryck for Fr som endast beror pa v enligt:

C
Fr=myg (C’D - cosy + sz’n’y) (3.14)
L

Nér vi for in detta uttryck for Fr tillsammans med uttrycket for Siuo, 1 3.8 far vi

h 1
Ejriw = —— - mg (OD - cosy + sin7> = mgh (CD + 1) (3.15)

Cr, Cr, . tany

3.8 Tyngdpunkt

Placering av tyngdpunkt spelar en central roll for ett flygplans flygegenskaper [33].
Tyngdpunktens position bestdms av flygplanets och dess komponenters massa- och
lastfordelning. For en liten UAV medfor detta att placering av exempelvis batte-
rier, elektronik och nyttolast har en direkt inverkan pa var tyngdpunkten hamnar.
Placeringen av tyngdpunkten paverkar flygplanets stabilitet, kontrollférméaga och
allménna beteende. En felaktig balans kan diarmed ha paverkan pa mandverforma-
ga, energiforbrukning, stigférmaga samt flyghastighet.

For att berdkna tyngdpunkten av ett flygplan kan denna betraktas som ett sy-
stem av diskreta komponenter [34]. En referenspunkt viljs, exempelvis flygplanets
nos eller vingens framre kant, och massa samt avstand till referenspunkt for varje
komponent bestdms. Varje enskild komponent bidrar med ett moment kring refe-
renspunkten och berdknas som produkten av komponentens massa och momentarm
[35]. Genom att dividera summan av samtliga komponenters massmoment med den
totala massan kan tyngdpunktslaget i lingsled bestammas enligt:

> MT;

> m; 7

déar m; ar massa av komponent ¢ och x; 4r samma komponents avstand till referens-
punkten.

reg = (316)
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For fixed-wing flygplan ar tyngdpunktens position angiven relativt vingens mede-
laerodynamiska korda (MAC) [35]. Tyngdpunktslaget kan ddrmed anges som en
procentuell andel av vingens MAC raknat fran vingens framkant . Fér mindre fixed-
wing modellflygplan anvinds ofta ett tyngdpunktslage i framre delen av MAC [36].
En tumregel ar att tyngdpunkten bor ligga i omradet kring 20-30 % av MAC, rak-
nat fran vingens framre kant. En tyngdpunkt placerad for langt bak kan forsamra
flygplanets manoverbarhet medan en tyngdpunkt placerad langre fram i regel ger
en okad stabilitet.
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For att strukturera upp projektet samt sidkerstélla en systematisk arbetsgang delades
arbetet in i tre huvudsakliga faser: konceptgenerering och val, konstruktion och
integration samt verifiering och testning (se figur 4.1). Varje fas bestod i sin tur
av ett antal mindre delsteg. Arbetsflodet var iterativt och da nya forutsiattningar
uppstod under projektets gang anpassades processen utifran detta.

Kravspecifikation Matning & CAD-design
Funktionsanalys Prototypframtagning Funktionsverifiering

Morfologisk matris Modifiera Vindtunneltest

Konceptutvardering Montera Testflygning

Figur 4.1: Projektets faser och delsteg.

4.1 Konceptgenerering

Arbetet med att ta fram en ldmplig plattform for sonden inleddes med att definiera
projektets ramverk genom en kravspecifikation. Denna specifikation delades upp i
krav, som representerar de miniminivaer som kravs for genomférande samt 6nske-
mal som speglar en optimerad 16sning géillande prestanda och hallbarhet. For att
mojliggora en utvardering av framtida koncept viktades dessa 6nskemal mot varand-
ra, dar faktorer som juridiska begransningar for tillstand och minimal paverkan pa
omgivande luft under méatning bedéomdes som mest kritiska.
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Med kravspecifikationen som grund genomfoérdes en systematisk idégenerering som
sammanstalldes i en morfologisk matris. Genom att kombinera olika tekniska 16s-
ningar for delfunktioner sasom lyftkraft, framdrivning och datalagring genererades
fyra potentiella systemlosningar.

Dessa koncept analyserades genom flera steg for att till slut komma fram till en slut-
giltig l6sning. Som ett forsta steg anvandes en elimineringsmatris for att utesluta de
alternativ som inte uppfyllde projektets krav, exempelvis pa grund av livslangd eller
vikt. De kvarvarande alternativen utvarderades slutligen i en viktad beslutsmatris
dar de poangsattes utifran hur vil de uppfyllde de tidigare definierade 6nskema-
len. Denna systematiska process séikerstillde att det valda konceptet inte bara var
tekniskt genomforbart utan dven bast lampat for att uppna projektets langsiktiga
mal.

4.1.1 Krav- och onskemalstabell

For att utviardera och valja en lamplig plattform for sonden har ett antal krav och
onskemal definierats i listan nedan. Kraven representerar de miniminivaer som mas-
te uppnas for att projektet ska vara genomforbart, medan onskemalen speglar en
optimerad l6sning med hogre prestanda, béttre anvindarvénlighet och 6kad hallbar-
het.

« Hojd « Latt att hantera/styra
« Drifttid o Underhéllskostnader
o Temperaturintervall vid drift o Ej stora omgivande luft

o Vindtalighet
o Vikt

o Datainsamling

o Mojlighet att fa tillstand
o Kontrollerad landning

o Hantering av isbildning - GPS

« Energikonsumtion « Dataoverforing i realtid
o Livslangd « Kostnad

e Drivmedel « Vattentalighet

4.1.2 Viktning av onskemal

Héar sattes alla dnskemal mot varandra och betygsattes baserat pa vilken som var
viktigast. Raderna stalldes mot kolumnerna och blev betygsatta 0 om kolumnen var
viktigare, 1 om raden var viktigare eller 0,5 om de ansags lika viktiga. Dessa betyg
summerades for alla rader och dividerades sedan med det totala betygsvirdet for
att fa en procentuell vikt av alla onskemal.

4.1.3 Matriser

For att systematiskt utvirdera och vélja den mest lampade 16sningen for projektet
anvandes en morfologisk matris, en elimineringsmatris och en beslutsmatris. Till en
borjan skapades en morfologisk matris baserad pa idéer som genererats. Ur denna
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valdes ett antal konceptuella l6sningar ut for vidare analys. Losningarna stélldes
darefter mot projektets kravspecifikation i en elimineringsmatris. I detta steg ute-
slots de losningar som inte uppfyller alla krav. For att faststélla en slutgiltig 16sning
mellan de aterstaende systemlosningarna anvindes en beslutsmatris. Detta genom
att viaga de olika losningarna mot hur vél de uppfyllde 6nskemalen. Alternativen
poangsattes pa en skala fran 0 till 4, dar 0 motsvarar otillrdckligt och 4 utmaérkt.
Poangen multiplicerades med respektive énskemals viktning och summerades, vilket
resulterade i en slutgiltig systemlosning.

4.2 Flygkropp

Utifran resultatet i beslutsmatrisen beslots det att bygga en UAV specifikt i fixed-
wing utforande da det specificerades att sonden skulle kunna glida i den morfologis-
ka matrisen. For andamalet koptes tva modeller av budgetvanliga hobbyflygplan in,
namligen Sonicmodell Skyhunter 1800 och X-UAV Talon. Dessa kroppar koptes in
i Plug-and-Play-forfarande, sa att endast batteri och radiomottagare skulle behdvas
for enkel direkt styrning via radio. Bada dessa monterades for att jamfora dem infor
integration av méatmodul.

Ursprungligen planerades det att en egen métmodul for sonden utformad efter na-
gon av flygkropparna skulle konstrueras, men en POPS-modul fran ett annat projekt
blev tillgdnglig. Dédrmed togs dimensioner och matt for denna matmodul fram in-
for integrering med en av flygkropparna. Innan vi fick veta om att modulen fanns
tillganglig var tanken att anvanda Skyhunter-kroppen da den hade en storre intern
volym, men POPS-modulen visade sig passa battre i Talon-kroppen. For att inte-
grera modulen i Talon kroppen anvindes bade Computer Aided Design (CAD) och
3D-skrivning.

4.3 Landningsstall

Dronaren saknade fran borjan landningsstéll och hade endast ett fast hjul framtill
samt en bakre fena som fungerade som stod vid markkontakt, tillverkades ett land-
ningsstall med hjalp av ett plattjarn i aluminium. Det kapades till lamplig ldngd och
bockades for att skapa tva nedatriktade vinklar, dar hjulen sedan monterades léngst
ner for att skapa tillracklig markfrigang och da fa maximalt skydd for propellern
vid avfird och landning.

4.4 CAD-modellering

Samtliga CAD-modeller gjordes i Autodesk-Inventor. Arbetet inleddes med att nog-
grant méta upp den lanade méatmodulens fysiska dimensioner. Utefter dessa dimen-
sioner skapades en forenklad 3D-modell av utrustningens geometri. Anledningen till
detta var att da matmodulen lanades fran ett annat projekt fanns det risk att den
inte alltid skulle finnas tillgdnglig. Genom att ha en CAD-modellering sékerstélldes
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att designprocessen kunde fortga oavsett tillgangen till den fysiska matmodulen.

Nésta steg var att temporédrt montera métmodulen i Talon-kroppen for att utvér-
dera tillgdngligt utrymme. Méatningar genomfordes for att faststilla hur kapan 6ver
flygkroppen skulle designas bade for att innesluta utrustningen sa att den skyddas
mot omgivande klimat samt att den ansluts val till flygkroppens befintliga former.
Tva skilda kapor designades for att tédcka flygkroppens 6ppning. Fokus las pa att
fa till en aerodynamisk design vilket resulterade i en droppformad design pa den
framre kapan och en bakre rak kapa. Detta for att minimera luftfmotstandet och fa
till en stromningsprofil dar omgivande luftflode stors sa lite som mojligt innan den
nar matproben.

Den droppformade kapan modellerades med ett hal langst fram dar matproben ska
sticka ut. For att mojliggora snabb och enkel atkomst till méatutrustning samt 6v-
riga komponenter i flygkroppen designades kapan med tva forsankningar i kapans
framkant avsedda for magneter. Den raka kapan utnyttjade istéllet Talon-kroppens
struktur som infastningspunkt. Bakkapan designades med ett sndppfaste i form av
ett halvcirkelformat spar som dimensionerades for att exakt klicka fast direkt pa det
bakre tvargaende roret i flygkroppen.

Planets roderhorn designades om da originaldelarna som féljde med plattformen
var avsedda for att enbart limmas fast i forsénkningar pa roderytorna. Efter att ha
testat att limma pa dessa bedémdes det att en rent limmad infastning innebar en
sikerhetsrisk dar ett lossnat roderhorn skulle innebara en forlorad kontroll 6ver pla-
net vilket riskerar att forstora bade plattformen och den kansliga matutrustningen.

Nya roderhorn designades med tva nivaer pa basgeometrin. Den nedre delen dimen-
sionerades for att passa exakt i roderytan forsdnkning pa vingen och kan darav ta
upp sidokrafterna. Den 6vre delen bestar av en nagot storre rektangel som ligger
mot vingens yta. Denna gavs tva genomgaende hal. Vid montering fors skruvarna
rakt genom roderhornet samt genom rodret for att sedan fastas med bricka samt
mutter pa motsatt sida.

For landningsstéallet designades en forstéarkningsplatta for att monteras inuti flyg-
kroppen. Plattan designades med tre genomgaende hal for att passa landningsstéllet.
Ett centralt hal dimensionerat for M10-skruv samt tva yttre hal dimensionerat for
M6-skruvar.

4.4.1 3D-skrivning

Efter att CAD-modellerna fardigstéllts forbereddes de for 3D-skrivning. CAD-filerna
exporterades till beredningsprogrammen Prusa slicer samt Ultimaker Cura. For ut-
skrifterna anviandes tva olika matrial, PLA samt PETG. PLA valdes for den raka

kapan pa flygkroppens bakre del och denna skrevs ut pa en Ultimaker S3. Resterande
utskrifter skedde i en Prusa i3 MK3 med PETG som material.
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4.5 Elektronik

For att kontrollera planet under tester kopplades elektronik for radiostyrning in,
dér en radiomottagare tar signaler fran en séndare (radio), som den sedan skickar
ut till olika servon kopplade till planets roder, samt till planets FElectronic Speed
Controller (ESC), som styr motorns hastighet. Planets ESC var markt for tre- till
sex-celliga litiumpolymerbatterier, ddr numret anger hur manga battericeller som
sitter i serie och déarfor ocksa den nominella spanningen som batteriet ligger pa,
da seriekopplade celler adderar sina spanningar. Det fanns endast trecellsbatterier
tillgangliga som passade i flygkroppen. Darfor valdes tva av dessa att seriekopplas
for att fa ett effektivt sexcellsbatteri da detta tillater ett hogre motorvarvtal och
darmed drivkraft for samma stromvarde.

Vid flygning kopplas batteriet in till en Battery Eliminator Circuit (BEC) som
skickar en del av strommen till en spanningsomvandlare sa att radiomottagaren kan
fa 5-volts spanning in utan att behova ett eget batteri. Batterispdnningen gar sedan
vidare till ESC och motor, medan radiomottagaren fordelar ut strom och styrsignal
till planets servon, som tidigare namnt. I Figur 4.2 visas ett diagram over kompo-
nenterna och hur de kopplades.

+
Batteri 1 |
BEC ESC Motor

Batteri 2' |

vce

CH H6jd- och

CH5

CH4 | skevroder 2

CH3

CHZ e

|| Ho6jd- och
CH1 | skevroder 1
Sidroder 1 Sidroder 2

Figur 4.2: Blockdiagram over elektroniken, radiomottagarens kanaler kopplades enligt
dess manual.

Eftersom Talon ar designad med en V-stjart hamnade en av dess kombinerade héjd-
och skevroder pa kanalen for hojdroder och det andra pa kanalen for skevroder. Efter
att dessa kopplingar var gjorda sattes radion pa och batteriet i planet kopplades in,
varpa radion stalldes in for V-stjartsstyrning och en brytare konfigurerades till att
tvinga motorn till stopp oavsett vilken position som kontrollstickan pa radion hade,
som en sidkerhetsatgird. Dessutom inverterades kanal 1 da sidorodren gick at fel
hall.
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En FPV-kamera monterades i den genomskinliga kupolen i planets front med hjalp
av en ram som skars ut fran en bit EPO. Kameran och dess radiosandare kopplades
sedan in i en av de individuella trecellsbatteriernas balanseringskontakt. Kameran
kom med tillhorande FPV-goggles, men for att flera personer skulle kunna se vide-
oflddet sattes en skdrm med formaga att ta emot radiosignaler pa samma frekvens-
band som anviandes av kamerans sindare upp. Genom att auto-soka efter en signal
och sedan éndra skdrmens installning for videosystem kunde bilden visades korrekt.
Skérmen var ursprungligen installd pa PAL I men videosignalen var i NTSC-M.

4.6 Tyngdpunkt

Den optimala platsen for tyngdpunkten bestdmdes i enlighet med teorin (avsnitt 3.8),
varefter kroppen holls upp i denna punkt. En simuleringsvikt for matmodulen place-
ras pa relevant plats i kroppen och komponenter med betydande massa fordelades ut
i kroppen tills den uppnadde jamvikt kring den optimala tyngdpunkten. Nar tyngd-
punkten var bestdmd méttes dess avstand till vingens framre kant. Darefter gjordes
en estimering av vingens MAC genom att méta flera jamnt distanserade kordor langs
vingen. Med MAC-virdet och tyngdpunktens position (rédknat fran vingens fram-
kant) berdknades var tyngdpunkten var positionerad uttryckt som en procentuell
andel av MAC. Detta lade grunden for var t.ex. batterier skulle placeras.

4.7 Vindtunnel

I vindtunneln testades flygkroppens prestanda vid olika vindhastigheter, dar de
parametrar som maéttes var lyftkraften och luftmotstandet samt den kraft som pro-
ducerades av motorn vid varierande effekt. Detta for att béattre kunna uppskatta
den nodvéindiga batterikapaciteten for att uppfylla rackviddskraven.

4.7.1 Uppstillning/montering

Stativet som anviandes for matningarna bestod av en plexiglasskiva fést till en alu-
miniumprofil som i sin tur monterades till vagen under vindtunneln. Anfallsvinkeln
pa plattan sattes till noll for att simulera forhallandena for planet under normal
flygning. For att undvika métstorningar introducerade av aluminium profilen pla-
cerades ett skal, oberoende av vagen, kring profilen. Skalet hade en aerodynamisk
utformning for att minimera storningar i luftflédet kring flygkroppen. For att fasta
dronaren till plattan anvandes silvertejp lindad tre varv kring nosen och ett kring
aktern.

4.7.2 Installningar och genomférande

I huvudsak gjordes fyra olika tester. Det forsta testet gjordes pa endast plattan och
stativet som dronaren monterades till for att faststélla hur stor inverkan stativet far
pa kommande matningar. Viktigt var dven att dessa storningar inte blev for stora
sa att de introducerade maétfel till de kommande métningarna pa dronaren. Det
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andra och tredje testet gjordes pa den ursprungliga flygkroppen respektive den nya
flygkroppen med modifierad kapa. For varje uppstéallning togs matvarden vid fem
olika vindhastigheter som borjade pa 10 m/s och togs med inkrement pa 5 m/s. Det
fjarde testet utfordes pa motorns producerade kraft dar vindtunnelhastigheten sattes
till noll. Fyra viarden vid 25%, 50%, 75%, och 100% throttle togs for motorkraften.

4.8 Falttest

Ett falttest med tva delmoment genomfordes. En testflygning som sékerstallde grund-
liggande flygegenskaper hos flygplattformen och dérefter en en testflygning dér
UAS:en var fullt konfigurerad med métinstrument.

4.8.1 Testflygning

Infor forsta testflygningen placerades en simuleringsvikt i form av ett aluminium-
block pa 870 g, motsvarande partikelmétarens massa, inne i flygkroppen. Vikten
monterades med skumplast och tejp for att forhindra oonskad forskjutning under
flygningen. Darefter forslots flygplanet genom att, pa liknande satt som i vindtunnel-
testerna, fasta den modifierade kapan till flygkroppen med silvertejp. Sedan gjordes
ett rdackviddstest av styrsystemet genom att placera flygkroppen ca 100 m bort fran
radiokontrollen. Vid rackviddstestet kontrollerades anslutning till FPV-kamera samt
servomotorer och dess inverkan pa respektive roder.

Testflygningen genomfordes genom att lyfta, flyga en kort stund och sedan lan-
da planet. Flygkaraktaristik utviarderades under hela testet utifran hur stabilt och
responsivt systemet var.

Efter landning undersoktes flygplanets skick genom en visuell inspektion, for att
avgora om landningen hade skadat nagon del av flygkroppen eller resterande kom-
ponenter. Slutligen uppmattes batterispdnningen med hjalp av en multimeter och
en bedomning gjordes om batterikapaciteten var tillracklig for fortskridande av yt-
terligare flygtest.

4.8.2 Testflygning med matmodul

Infor det andra flygtestet ersattes aluminiumblocket med partikelmétaren i nosen av
flygplanet. Matutrustningen monterades i flygkroppen med de tillhérande kompo-
nenterna: powerbank, GPS, temperaturlogger, sindare och kablage. Darefter forslots
flygplanet, pa liknande satt som i foregaende test, med hjalp av tejp.

Ett rackviddstest genomfordes dérefter enligt samma metod som i foregaende flyg-
test. Darefter instruerades piloten att flyga i cirkulara banor upp till en hojd pa
cirka 100 m. Testflygningen paboérjades och flygkaraktéristiken utviarderades under
hela flygningen. Efter landning undersoktes planet och méatning av batterispanning
genomfordes pa samma satt som i foregaende flygtest.
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Resultat

I detta kapitel redovisas de huvudsakliga resultat som tillkommit under arbetets
gang, fran konceptstadie till verifierad prototyp. Forst presenteras utfallet av kon-
ceptgenereringen. Dérefter de konstruktionsméssiga utfallen i form av CAD-modellering,
3D-skrivning av komponenter och modifiering av flygplattform. Slutligen redovisas
resultaten av vindtunnel- och félttester, vilket redogor den slutliga systemkonfigu-
rationens funktion.

5.1 Utfall av konceptgenerering

I detta avsnitt redovisas resultatet som genererats ur konceptfasen av projektet.
Forst presenteras den framtagna kravspecifikationen och de viktade 6nskemalen som
lag till grund for jamforelse mellan de olika l6sningarna. Darefter redovisas de kon-
cept som tagits fram med hjalp av den morfologiska matrisen, vilket sedan foljs av
en eliminering av de koncept som inte uppfyllde grundkraven. Slutligen presenteras
valet av det vinnande konceptet utifran den viktade beslutsmatrisen.

5.1.1 Kravspecifikation och viktning av 6nskemal

Den framtagna kravspecifikationen som konceptgenereringen utgick fran sammanfat-
tas i tabell 5.1. Kraven anviandes som eliminerande villkor och 6énskemalen anvéndes
vidare for jamforelse av de aterstaende koncept som uppfyllde grundkraven. Detta
ledde till att de koncept som inte uppfyllde de nédvandiga kraven sallades bort.
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Tabell 5.1: Kravspecifikation med krav och onskemél av kriterier.

Kriterie Krav Onskemil

Hojd 1 km 1-5 km

Drnifttid 30 min 120 min

Vikt - under 15 kg

Datainsamling Ja Ja, kontrollerbart

Temperaturintervall 0°C-30°C -28°C - 35°C

drift

Vindtalighet 15 m/s 35 m/s

Hantera isbildning Ja Ja, utan storre
paverkan

Energikonsumption - Sa lagt som mojligt

Livslangd 10 flygturer 5ar

Drivmedel - Fomybar energi

Latt att hantera/styra - Autonom styrning

Underhallskostnader under 3000 kr/ar under 500 kr/ar

Ej stora omgivande Ja, férsumbar Ja, ingen paverkan

luft under matningar storning alls

Mojlighet att fa tillstand |Ja Ja, sa lite restriktion
som mojligt

Kontrollerad landning Forutsagbar Ja, exakt kontroll 6ver

landningsplats landningsplats

GPS - Ja

Datadverforing i realtid |- Ja

Kostnad Under 30.000 kr Sa billigt som majligt

Vattentalighet Regntalig, IPX1-3 Vattentalig, IPX7

Viktningen av 6nskemalen resulterade i den rangordnade listan av kriterier som re-
dovisas i tabell 5.2. De hogst viktade kriterierna fick darmed storst paverkan vid den
slutgiltiga jamforelsen av koncepten. For fullstdndig matris pa viktning av kriterier
se appendix A.1.

Tabell 5.2: Viktade onskeméal med rangordnade kriterier.

Kriterier Poing Andel | procent
Mojlighet att fa tillstand 17,5 0,099
Ej stéra omgivande

luft under méatningar 16,5 0,093
Datainsamling 16 0,091
Hojd 14,5 0,082
Vindtalighet 14,5 0,082
Kontrollerad landing 13 0,074
Kostnad 11 0,062
Livsldangd 11 0,062
Latt att hantera/styra 11 0,062
Drifttid 10,5 0,059
Energikonsumption 8,5 0,048
Underhallskostnader 7,5 0,042
Hantera isbildning 5,5 0,031
GPS 4,5 0,025
Vikt 4 0,023
Vattentalighet 4 0,023
Temperaturintervall drift 3,5 0,020
Drivmedel 2,5 0,014
Datadverforing | realtid 1 0,006
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5.1.2 Genererade koncept

Den morfologiska matrisen resulterade i fyra olika kombinationer av koncept som
fortsatt i arbetet kommer att bendmnas som svart, bla, gron samt orange 16sning.
Koncepten kombinerade olika 16sningsprinciper for lyftkraft, framdrivning, positio-
nering, datalagring, aterhamtning, genomférande av métningar, barande av méatut-
rustning och skydd av matmodul. De fyra framtagna koncepten redovisas i figur 5.1.

Funktioner

Generera lyftkraft till en hdjd pa 1-5 Viderballong

km Raket . Drépare Blimp Bemannat flyg Drake

Framdrivning/styrning Elmotorer/p -1:"1' Vindalrift Kemisk rekation Tyngdpunktsférskjutning A otor
E——

Positionering Visuell Radiopejling Inertialnavigering (IMU)

Datalagring SD-kort [Gid ‘ molnlagring 4G/5G

/:\terhi«imtning Autono —-@ Gli i yndning

7
Hanga: ina Teleskopisk arm (sidled) Oppnf ar lucka Béararm i kolfiber
Bara matututrustning Int< Hangade€TTina Teleskopisk arm Hand ﬂen/ Birarm i kolfiber

Skydda matmodul Robusv(olje/ Skumgummi Fallskdrm MJar lucka Uppviarmd modul

Genomféra matningar utan stérning Fritt fall med fallskarm

Figur 5.1: Morfologisk matris med fyra genererade systemlosningar.

5.1.3 Eliminering av koncept

De fyra koncepten utvirderades mot de krav som sattes i kravspecifikationen. Den
resulterande elimineringsmatrisen redovisas i tabell 5.3. Den svarta och den bla
losningen uppfyllde alla krav och gick ddrmed vidare till den slutliga jamforelsen.
Den grona losningen blev eliminerad, bland annat, eftersom kravet for konceptets
livslangd inte uppfylldes. Den orangea lésningen blev eliminerad da viktkravet, samt
flera ytterligare krav inte uppfylldes.

Tabell 5.3: Elimineringsmatris for de framtagna koncepten.

&
& %)
"oé\\ D)
S
. N
S A
o) B S N
SN0 o A TS GS S®
. . X
S S e S S
S & S SAS U S ALS S S
S 06& S £ &P S S 5% é'bb b:) *z;\‘°§°
NN N o @ ¢/ y
B & N @ X R & 2
S ¢ ST S sS SE
Viktning av 6nskemal BSOS ZANZEVECNNEN SN ZN S RN R\ S N
Svart 16sning Ja|Ja|Ja|Ja|Ja|Ja]Ja ‘ Ja | Ja|Ja|Ja|Ja|Ja]|Ja
Bla 16sning Ja|Ja|Ja|Ja|Ja|Ja|Ja|Ja|Ja|Ja|lJa|Ja|Ja]|Ja
Gron 16snng Ja |Ja|Ja|Ja|Ja|lJa]|la - -
Orange 16sning Ja | Ja - - - - - - - - - - -
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5.1.4 Slutligt konceptval

De tva, efter eliminering, kvarstaende koncepten jamfordes i den viktade beslutsma-
trisen. Resultatet redovisas i tabell 5.4 nedan. De tva koncepten erholl en relativt
liten skillnad i totalpodng med en knapp fordel for den svarta losningen med en
totalpodang pa 2,969, jamfort med den bla l6sningen som erholl en totalpodng pa
2,836. Utifran resultatet av beslutsmatrisen valdes den svarta 16sningen som slutligt
koncept for vidare utveckling.

Tabell 5.4: Viktad beslutsmatris for kvarstaende koncept.

Kriterie Onskemil Vikt |Svart 16sning |Bla losning | Viktad svart 1dsning |Viktad bl 16sning
Hojd 1-5 km 0,099 3 3 0,297 0,297
Drifttid 120 min 0,093 3 2 0,280 0,187
Vikt under 150 kg 0,091 4 4 0,363 0,363
Datai ling Ja, kontrollerbart 0,082 2 2 0,164 0,164
Temperaturintervall drift |-28°C - 35°C 0,082 3 3 0,246 0,246
Vindtélighet 35 m/s 0,074 2 2 0,147 0,147
Hantera isbildning Ja, utan storre paverkan |0,062 2 2 0,125 0,125
Energikonsumption Sa lagt som majligt 0,062 3 2 0,187 0,125
Livslingd >5ar 0,062 4 4 0,249 0,249
Drivmedel Fomybar energi 0,059 4 4 0,238 0,238
Latt att hantera/styra Autonom styrning 0,048 3 3 0,144 0,144
Underhallskostnader under 500 kr/ar 0,042 4 3 0,170 0,127
Ej stéra omgl:/ar)de Ja, ingen paverkan alls 0,031 3 3
luft under métningar 0,093 0,093
Majlighet att fa tillstand |Ja, sa lite restriktion
i 0,025 1 1
som méjligt 0,025 0,025
Kontrollerad landning  |Ja, exakt kontroll éver
) 0,023 3 3
landningsplats 0,068 0,068
GPS Ja 0,023 4 4 0,091 0,091
Datadverforing i realtid |Ja 0,020 0 4 0,000 0,079
Kostnad Sa billigt som méjligt 0,014 4 3 0,057 0,042
Vattentalighet Vattentalig, IPX7 0,006 4 4 0,023 0,023
1,000 2,969 2,836

5.2 CAD

Det forsta resultatet fran CAD-modelleringen i Autodesk Inventor var den férenklade
modellen av den lanade métutrustningens geometri (se Figur 5.2). Utrustningens
kritiska dimensioner speglas och mojliggjorde att passformen for kdporna kunde
kontrolleras innan 3D-skrivning.

Figur 5.2: Forenklad CAD-modell av méatutrustningen.
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Den slutgiltiga designen for den framre kapan med dess droppformade profil som f6l-
jer planets konturer visas i figur 5.3. Framtill syns 6ppningen avsedd for matproben.
Samma kapas undersida med forsankningar avsedda for magneter visas vidare i figur
5.4. Den bakre kapan visas i Figur 5.5 dar sndppfastet for flygkroppens tvargaende
ror syns pa kapans undersida.

Figur 5.3: CAD-modell av den framre Figur 5.4: CAD-modell av framre kapan
kapan. underifran.

Figur 5.5: CAD-modell av bakre kapa.

Roderhornen med dess stegade basgeometri visas i figur 5.6 dir den nedre delen
ar dimensionerad for att passa forsdnkningen pa vingens roderyta. Slutligen visas
landningstéllets rektangulara forstdarkningsbricka i figur 5.7 med det centrala hélet
dimensionerat for en M10-skruv samt tva yttre hal for M6-skruvar.

Figur 5.6: CAD-modell av modifierat ro- Figur 5.7: CAD-modell av forstarknings-
derhorn. bricka for landningsstall.

5.3 3D-Skrivning

Néagra problem uppstod géallande utskrifterna, till exempel kan en misslyckad utskrift
av den framre kapan ses i figur 5.8. En uppsats roderhorn skrevs ut i ett opassande

33



5. Resultat

filament, vilket resulterade i att de latt brots av. Problemen med dessa korrigerades
genom att den framre kapan skrevs ut i tva delar och att filament till kapan och
roderhornen byttes till PETG vilket gjorde dem betydligt mer stresstaliga. Detta
visas i figur 5.9 samt i figur 5.10. Den bakre kapan skrevs ut i det mindre lampliga
filamentet PLA och utskriften som kan ses i figur 5.11 blev nagot lagkvalitativ men
helt godtagbar for sitt syfte, da den inte skulle utsattas for nagon mekanisk stress.
Den utskrivna forstarkningsbrickan for landningsstéllet uppfyllde sitt &ndamal, &ven
den utskriven i PETG.

Figur 5.8: 3D-skrivningsfel. Delen ryck- Figur 5.9: Den kompletta framkdpan
tes bort pa okdnt sdtt och skrivaren fort- ihopsatt efter att den skrevs ut i tva de-
satte sedan att skriva utfilament i luften. lar.

/
Figur 5.10: Ett av de slutgiltiga roder- Figur 5.11: Godtagbar utskrift av bak-
hornen som skrevs ut i PETG. kapan, grov textur pa ytskiktet.
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5.4 Genomforda modifikationer

Arbetet med att forbereda planet for att anvindas som en flygande sond resultera-
de i att de medféljande roderhornen som var svagt fastlimmade blev utbytta mot
egendesignade roderhorn som skruvades in i rodret. Ett bakre landningsstall instal-
lerades for att mojliggora oassisterad avfard samt sdkrare landning. En méatmodul
placerades i flygkroppen och dess lock byttes ut mot tva kapor designade specifikt for
att innesluta matmodulen. Dessutom tillverkades en seriekopplingskabel med XT-60
kontakter for att seriekoppla tva batterier till att motsvara ett med hogre spanning.
Dessutom fick BEC:n sina kontakter utbytta till XT-60 for att vara kompatibla i
systemet.

5.5 Slutgiltig systemlosning

Konceptgenereringen resulterade i att en fixed-wing flygplattform koptes in for vi-
dare modifikation. Den slutliga systemlosningen bestar av en X-UAV Talon som
flygplattform, ett elektriskt framdrivningssystem, ett landningsstall med stodhjul,
en integrerad partikelmétare samt ett skyddande holje for méatmodulen. Figur 5.12
visar hela systemet i monterad konfiguration.

Figur 5.12: Slutgiltig systemlosning i monterad konfiguration.

Flygplattformen har ett vingspann pa 1718 mm och en vingarea pa 60 dm?. MAC
approximerades till att vara ca 325 mm och tyngdpunkten konstateras ligga pa av-
standet 90 mm métt fran vingens framkant. Detta motsvarar ca 27,7 % av MAC vil-
ket d4r inom det teoretiska spannet 20-30 % som anvéints som tumregel. Vid vagning
av den slutliga systemkonfigurationen uppmaéttes en totalvikt pa 3242 g. Figur 5.13
visar tyngdpunktens position i forhallande till vingens framkant vid fullstandigt
monterad konfiguration.
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Figur 5.13: Tyngdpunktens position i forhallande till vingens framkant.

Det slutgiltiga systemets huvudkomponenter, samt deras funktion, for de olika del-
systemen, redovisas vidare i tabell 5.5.

Tabell 5.5: Delsystem och dess huvudkomponenter for slutgiltig systemlosning.

Plattform Fixed wing X-UAV Talon Flygande plattform och
bara dvriga delsystem
Framdrivning  |Motor, propeller och ESC Generera och reglera
dragkraft
Energisystem |Batteri (LiPo) Forser elektriska komponenter
med elektrisk energi
Styrsystem Servon, roderhorn och Mojliggor styrning, stabilisering
lankage ochreglering av roder
Positionering  |GNSS Mojliggor positionering av
datapunker frdn matmodul
Kommunikation |[Radio, FPV-kamera Mojliggor kommunikation och
styrning mellan
dronare och markstation
Matsystem POPS partikelmatare, Genomfora partikelmatningari
skyddsholje luften
Landning Landningstall/stodhjul Underlattar start och landning
samt skyddar plattform
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5.6 Vindtunneltester

I féljande avsnitt presenteras de empiriska méatvirden som samlades in i vindtunnel-
testerna: forst resultaten fran de aerodynamiska testerna med och utan modifierad
kapa, déarefter resultaten fran drivsystemstestet.

5.6.1 Aerodynamiska matningar i vindtunnel

Storningen introducerad av stativet presenteras i figur 5.14 och visar bade lyftkraft
och luftmotstand som det orsakar.

Stativkrafter

17,5 20 22,5 25 27,5 30 32,5

—e—Luftmotstind  —e—Lyft Vindhastighet [m/s]

Figur 5.14: Graferna illustrerar forhallandet mellan vindhastighet i m/s (pa X-axeln)
och kraft i Newton (pa Y-axeln) fér métningarna med och utan den modifierade képan.

Den introducerade lyftkraften ligger stadigt pa -0,1 N for hela matningsintervallet.
Luftmotstandet okar fran 0,55 N till 1,2 N mellan vindhastigheterna 20-30 m/s.
Dessa varden ar mycket sma och kan déarfor forsummas for resterande méatningar.

Matningarna av dronarens aerodynamiska egenskaper med och utan den modifi-
erade kiapan pavisade en 6kning pa cirka 20 % av det uppmétta luftmotstandet 6ver
flygkroppen vid en hastighet av 20 m/s och hogre. Detta kan urskiljas fran figur
5.15.
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Det som kan ses ar att luftmotstandet vid den hégsta undersokta vindhastigheten
ar ungefar 12,4 N for dronaren med modifierad kapa, vilket ar cirka 22 % hogre
an matningen utan kapa. Med dessa varden pa luftmotstandet kan man, genom att
l6sa for C'p i ekvation 3.6, enkelt ta fram en graf for hur C'p varierar 6ver det givna

Luftmotstand

14

12

10
z

2 8
S
2
5]

£ 6
&£
3
-

4

2

0

7,5 10 12,5 15 17,5 20 22,5 25 27,5 30 32,5
—o— Utan képa —— Med képa Vindhastighet [m/s]

Figur 5.15: Graferna illustrerar forhallandet mellan vindhastigheten i m/s (pa
X-axeln) och luftmotstandet i Newton (pa Y-axeln) for métningarna med och utan den

modifierade kapan.

intervallet. Detta illustreras i figur 5.16.
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—e—Utanképa  —&—Med kdpa Vindhastighet [m/s]

Figur 5.16: Graferna visar hur Cp varierar med vindhastigheten for de tva
matningarna.
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Figur 5.16 visar att C'p, for konfigurationen med den modifierade kapan, praktiskt
taget halls konstant 6ver hela méatningsintervallet.

Det kan i figur 5.17 urskiljas att det i princip inte existerar nagon skillnad mellan
virdena pa lyftkraften for de tva métningarna. Den hogsta uppmatta lyftkraften
ligger pa 98,9 N fér matningen med kapa, vilket motsvarar en lyftkraft pa 10,1 kg.

Lyft

100
90
80
70
60

50

Lyft [N]

40

30

20

10

7,5 10 125 15 17,5 20 22,5 25 27,5 30 325

—e—Utan kipa —4— Med kapa Vindhastighet [m/s]

Figur 5.17: Grafen illustrerar férhallandet mellan vindhastigheten i m/s (pa X-axeln)
och lyftkraften i Newton (pa Y-axeln) for métningarna.

Med hjélp av vardena i figur 5.17 kan C7, pa samma séitt som for Cp, losas ut ur
ekvation 3.5. Grafen i figur 5.18 redogér hur C'p varierar over métintervallet.

G
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—&—Utan kapa —&—Med kapa Vindhastighet [m/s]

Figur 5.18: Grafen illustrerar férhallandet mellan vindhastigheten i m/s (pa X-axeln)
och lyftkoefficienten (pa Y-axeln) for métningarna med och utan den modifierade kapan.
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Det som kan urskiljas i figur 5.18 ar att C, for bada matningarna minskar med 6kad
vindhastighet. Lyftkoefficienten for méatningen med kapa har sitt storsta varde vid
en vindhastighet pa 10 m/s dar C, & 0, 42 och sitt minsta varde vid en vindhastighet
pa 30 m/s dar Cp = 0,31, vilket innebar en minskning med cirka 26 %.

5.6.2 Vindtunneltest av drivsystem

Undersokningen mellan thrust och throttle fran dronarens drivsystem redovisas i
figur 5.19. Dar kan man pa kraftprofilen avlasa vad som tycks vara ett nagorlunda
linjart samband efter 25 % throttle. Resultatet visar dessutom en maximal thrust
pa 25,7 N vilket uppgar till 208 % av det hogsta uppmatta luftmotstandet pa 12,4
N for dronaren med kapa.

Thrust

30
25
20

15

Thrust [N]

10

0 25 50 75 100
—&—Thrust Throttle [%]

Figur 5.19: Grafen illustrerar drivsystemets producerade thrust vid olika procent av
throttle.

5.7 Falttest

I detta avsnitt redovisas resultaten av det falttest som genomfordes. Falttestet verk-
stéalldes i tva steg for att forst utvirdera flygplattformens grundlédggande egenskaper
och dérefter hela prototypens funktion med den slutliga systemkonfigurationen.

5.7.1 Testflygning utan matutrustning

Réackviddstestet konstaterade att radioséndaren hade en stabil anslutning utan ob-
serverad signalforlust. FPV-kameran fungerade val och en godtagbar signal pa bil-
doverforingen noterades.
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Under flygtestet kunde flygplattformen lyfta, flyga stabilt och sedan landa kontrol-
lerat. Inga problem med styrrespons eller stabilitet noterades. Vid visuell inspektion
efter landning observerades inga synliga skador pa flygkroppen eller resterande kom-
ponenter.

Vid testflygningen flog flygplanet i 3 minuter och 46 sekunder. Batterispanning-
en uppméttes till 25,24 V fore flygning och 23,8 V efter flygning. Detta estimerades
med typiska urladdningskurvor for LiPo-batterier till att motsvara ungefar 15 — 20
% forbrukning av batterikapaciteten. Detta bedomdes vara tillrackligt for att ge-
nomfora nésta flygtest med integrerad matutrustning.

5.7.2 Testflygning med matmodul

Under réickviddstestet noterade piloten att styrkan pa radiosignalen sjonk en aning
nér planets nos riktades direkt mot radiokontrollen. Detta paverkade dock inte rod-
rens rorelse och styregenskaperna var darmed fortsatt goda.

Under testflygningen flogs flygplanet kontrollerat och stabilt i cirkuldra banor upp
till en hojd pa cirka 150 m. Flygplanet noterades dven kunna lyfta, flyga stabilt och
sedan landa kontrollerat. Vid visuell inspektion efter landning observerades inga syn-
liga skador pa flygkroppen eller 6vriga komponenter och méatutrustningen var intakt.

Vid det andra flygtestet flog flygplanet i 4 minuter. Batterispanningen uppmaét-
tes till 23,8 V fore flygning och 23,1 V efter flygning. Detta estimerades med typiska
urladdningskurvor for LiPo-batterier till att motsvara ungefar 13 — 17 % forbruk-
ning av batterikapaciteten. Planets konfiguration vid den andra flygningen kan ses
i figur 5.20.

‘,l ‘kg S
7. Batterier

1. Framre kapa
2. POPS-métmodul 5. Landningsstéall 8. Temperatur-
3. Bakre képa 6. FPV-kamera matare

Figur 5.20: Planets konfiguration infor flygtest med méatmodul.
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5. Resultat

Datainsamling kunde genomféras under hela flygningen. I figur 5.21 presenteras
partikelkoncentrationer (antal/cm?®) samt deras position projicerad pa en satellitbild
over flygfaltet. En motsvarande 3D-plot som tagits fram redovisas i figur 5.22.

Figur 5.21: Satellitbild 6ver flygfaltet dar geografisk position stélls mot
partikelkoncentration.
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Figur 5.22: 3D-plot 6ver geografisk position, dir koordinater (latitud, longitud och
altitud) stélls mot partikelkoncentration.
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Diskussion och slutsats

I detta avslutande kapitel fors en diskussion med aterkoppling till projektets syfte
och mal. Kapitlet avrundas med en sammanfattande del som foreslar en utgangs-
punkt for vidare utveckling och de huvudsakliga slutsatserna for projektet dras.

6.1 Konceptgenerering och konceptval

Konceptgenereringsfasen utgick fran den litteraturstudie som genomfordes i ett ti-
digt skede av arbetet. Detta fungerar bra for att skapa en Gverblick 6ver befintliga
flygplattformar samt matutrustning som finns tillgénglig idag. Detta gav dédrmed
goda forutsattningar for det vidare arbetet i konceptgenereringsprocessen da flera
kombinationer av 1osningar kunde analyseras.

Vid framtagning av kriterier och dess respektive virden pa krav och 6nskemal an-
vindes approximationer och sunt férnuft i forhallande till de generella malen som
skulle uppnas. Detta medfor att resultatet av kravspecifikationen snabbt blir valdigt
subjektiv. Med andra ord kan detta arbete resultera i en helt skild 16sning gentemot
vad en annan grupp skulle kunna fa, d&ven om samma metod anvands. Ett sétt att
minimera denna variation kan vara att med starkare underlag och rigordsa berak-
ningar tydligare understdéda de krav och 6énskemal som sitts pa systemets funktion.

Resultatet av beslutsmatrisen i tabell 5.4 visade att den svarta losningen fick ett
marginellt hogre podng dn den bla losningen. Detta beror pa att enbart en delfunk-
tion skiljde sig mellan dessa, vilket kan ses i den morfologiska matrisen i figur 5.1.
Vid narmare analys av dessa tva losningar kan det upplevas anmarkningsvart att
den ena ar battre an den andra, men detta ar en konsekvens av att losningarna till-
delades ytterligare attribut som inte framgar av matrisen. For att tydliggéra dessa
skillnader hade en mer utforlig morfologisk matris lampat sig battre for att under-
stryka att dellosningarna skiljer sig at aven inom sin egen kategori.

6.2 Flygplattform

Som slutgiltig flygplattform valde vi X-UAV Talon och beslutet baserades pa hur
véil den integrerade med métutrustningen. Som det tidigare beskrivits i metoden
var planen att anvinda Sonicmodell Skyhunter 1800 som flygplattform, pa grund av
dess storre inre volym. Det visade sig dock att Talons dimensioner och utformning
var mer lamplig for att omsluta méatmodulen vertikalt, vilket gav en kompakt och
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siker fixering i flygkroppen. Vi behévde dérfor inte genomfora ndgra modifieringar i
flygkroppens struktur, vilket skulle 6ka risken for forsamrad aerodynamik och flyg-
prestanda. Genom att istdllet anvinda Talon kunde vi dérfor lattare montera och
demontera matutrustningen.

X-UAV Talon &ar en bepréovad modell som varit pa marknaden ldnge och har ett
gott rykte i hobbykretsar, nagot som bekréiftades av dess mycket goda prestation
under falttestet. Givet Talons laga pris och goda flygegenskaper innebar detta att
flygplattformen &ar ett mycket kostnadseffektivt alternativ. Déremot ar det vért att
poangtera att nagra tester pa hogre héjder inte genomforts. Eftersom att ambitionen
ar att UAS:en i framtiden ska operera pa hojder upp till 5 km aterstar det att utvér-
dera hur systemet hanterar denna miljo. Den tunnare luften och laga temperaturen
kombinerat med héga vindhastigheter staller helt andra krav pa flygplattformen an
vad som testats. Det gar i nuldget darfor inte att dra nagra slutsatser om dess fulla
kapacitet och utgér ddrmed en naturlig utgangspunkt for vidare utveckling.

6.3 Konstruktion och systemintegration

Kaporna som designades for att ersatta kroppens ursprungliga lock var utformade
val, men inte helt perfekt. Det uppstod oavsiktligt en liten glipa déar framkapan
méter bakkapan, ndgot som provisoriskt atgirdades med tejp. Atgirden fungerade
for varat test men bor atgérdas for sékerstélla en tat forslutning av flygkroppen. Da
fukt riskerar att tranga in till elektroniken utgor denna glipa en betydande svaghet.
Denna brist hade kunnat undvikas om CAD-modellerna noggrannare utvéirderats
tillsammans, mojligtvis genom en sammanstélld assembly av de olika delarna dar
aven sjialva flygkroppen inkluderas.

De roderhorn som medféljde flygplattformen var initialt tdnkta att anvandas i kon-
struktionen. Vid montering upptéackte vi dock snabbt att dessa inte uppréattholl en
tillrdackligt hog standard. Da de hade en for liten kontaktyta med rodret faste de
inte vid limning vilket de var designade for. Av denna anledning valde vi att model-
lera och printa egna roderhorn som istéllet faste med hjélp av skruvar, brickor och
muttrar vilket sédkerstéllde en mycket sikrare konstruktion. Vi kunde darfor forlita
oss pa att styrsystemet inte skulle ga sonder av att nagon servo skulle dra loss sitt
tillhérande roderhorn, vilket hade resulterat i en katastrofal forlust av kontroll 6ver
planet.

Landningsstéllet presterade forvanansvart bra trots det faktum att underlaget ej
var optimalt. Landningsfaltet hade relativt hogt gras och var dessutom ojamnt. Om
graset ar for hogt kan det medféra bromsande effekter vilket framfor allt kan forsvara
avfard avsevért. Trots det hoga graset marktes daremot inga svarigheter vid varken
avfird eller landning. Vid ojamnt underlag finns dven en liten risk att flygkroppen
vélter. Da man bade vid start och landning dessutom har en relativt hog hastighet
sa medfor detta att skadorna som kan uppsta pa bade flygkropp och den sarbara
matutrustningen riskerar att bli forodande. Ur ett annat perspektiv kan det ha varit
nagot fordelaktigt att landningen skedde pa gris jamfort med ett hardare underlag
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sasom exempelvis asfalt. Detta pa grund av att griset kan ha haft en dampande
effekt. Pa ett hardare underlag hade en mer aggressiv landning riskerat att stota
upp landningsstéllet i flygkroppen.

Under réckviddstestet for den andra testflygningen noterade piloten att signalen
blev svagare nar planets nos riktades mot radion. Detta maérktes inte av pa planet
och orsakade inte problem under flygningen, men ar nagot att ta hansyn till. For-
modligen skedde detta pa grund av de elektroniska komponenterna som tillférdes
infor den andra testflygningen da detta inte var nagot som noterades vid det forsta
testet. Vi har tva teorier till vad som orsakade detta. Den forsta ar att radiosignalen
blev stord rent fysiskt av att dronarens front packats med elektronik. POPS-modul,
batterier och powerbank monterades alla framfor radiomottagaren, nar den tidigare
endast haft det smala aluminiumblocket med skum pa sidorna. Den andra teorin
ar att radiosignalerna blev storda av en annan signal som kom fran en nymonterad
modul pé planet. Aven denna tillhérde det andra projektet och verkade kommuni-
cera med en telefon, detta gor det troligt att den skickade ut radiosignaler pa 2,4
GHz-bandet som ocksa anvandes av radiostyrningen for dronaren. Det som talar for
denna teori ar det faktum att telefonen hade svarigheter att ansluta till matmodu-
len, medan en sak som talar mot den &ar att telefoner tenderar att vara bra pa att
undvika denna typ av interferens.

Integrationen av POPS-modulen med skumplast och den modifierade kapan fun-
gerade val for de testmétningar som utfordes, dven da det var en mer temporér
l6sning. Det skall dock noteras att inga avancerade manévrar utfordes under test-
flygningarna och det ar darmed enbart verifierat att métmodulen kan hallas pa plats
vid lugnare flygning. Detta medfor en viss risk att modulen skiftar sin position under
mer extrema forhallanden, exempelvis orsakade av turbulens som ofta forekommer
pa hogre hojder. Ytterligare en brist med monteringen var matprobens riktning. Pa
grund av att méatproben placerades med en liten vinkel i forhallande till flygplanets
fardriktning kommer matvirdena inte vara helt isokinetiska. Detta innebar enligt
teorin som presenteras i avsnitt 3.6.3 att vi inte helt bor forlita oss pa de partikel-
matningar som togs med var konstruktion.

6.4 Tolkning och utvardering av resultat

Den resulterande positionen av tyngdpunkten verifierades teoretiskt till att befinna
sig inom det spann som anvindes som en tumregel for procentuell andel av MAC.
Detta stods dven av félttestet dér piloten bedéomde flygplanets flygegenskaper som
mycket goda. Sammantaget indikerar detta diarmed att tyngdpunkten var lampligt
placerad for den testade systemkonfigurationen. Med tanke pa detta ar det vart
att poangtera att framtida modifieringar som kan fordndra massfordelningen bor
utvarderas med avseende pa tyngdpunkslaget for att systemets stabilitet och mano-
verbarhet inte forsamras.
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6.5 Vidare utveckling

En naturlig, vidare utveckling av arbetet skulle kunna vara att med storre fokus pa
kravspecifikationen verifiera att alla delméal verkligen uppfylls. Energisystemet bor
ses Over och omarbetas for att sidkerstilla att systemet, utan att skada batterier,
faktiskt kan klara av att na de malhojder som ar intressanta for att understoda den
forskning som gors av atmosfariska partiklar. Detta ar vért att undersoka eftersom
att arbetet resulterat i en prototyp och dar testflygning enbart har skett pa lagre
hojder for att verifiera systemets grundlaggande styrfunktioner.

Pa hoga hojder stélls krav pa temperaturintervall, isbildning, férméaga att hante-
ra hoga vindhastigheter och generera tillracklig lyftkraft i den laga luftdensitet som
forekommer pa dessa hojder. Fortsatt arbete med prototypen bor darmed inkludera
en tydlig verifieringsplan dér respektive kriterie systematiskt och noggrant utvirde-
ras med hjélp av specifika testmetoder, simuleringar eller analytiska berdkningar.

For framtida flygningar pa hogre héjder bor dessutom sdkerhet och regulatoriska
krav tas hénsyn till. Sarskilda tillstand kravs for att fa flyga hogre an 120 m i den
aktuella vikt- och storleksklassen. Dessa tillstand ér tidskrédvande och bor darmed
ansokas om i god tid. For att 6ka chanserna till godkénda tillstand bor olika sdker-
hetslosningar undersokas och implementeras i systemet. Exempel pa sikerhetsatgér-
der ar inbyggd fallskdrm, autopilot med assisterad fly-home funktion vid forlorad
signal eller isforebyggande belédggning for att hindra roder fran att frysa fast.

For att losa problemet som uppstod med signalfall nar méatmodulen monterades
i prototypen, samt andra signalstyrkeproblem som kan uppsta i framtiden bor pro-
totypen utrustas med béttre antenner. Om den flygs pa ldngre avstand fran kon-
trollmedlet, vare sig med radio som tidigare eller ett mer avancerat kombinerat med
en flight controller, kommer den att behdva mer kénsliga antenner som monteras
externt (exempelvis pa vingarna) for att inte storas av kroppen eller den interna
utrustningen.

Oavsett om framtida projekt inforskaffar en egen métmodul till sonden eller om
de fortsatt forlitar sig pa sammarbetet med POPS-projektet, bor nagon form av
monteringssystem designas. En permanent fixtur som tillater modulen att snabbt
och enkelt fistas i, och om nodvandigt, avlidgsnas fran flygkroppen ar viktig for att
oka tillgdngligheten till modulen. Som en del av detta bor kablaget inuti kroppen
fistas ldngs viaggar och golv for att fa en organiserad och ordnad struktur som dér-
med underlattar internt arbete eller framtida systemuppgraderingar.

For att sédkerstélla en sa hog datakvalitet som mojligt behéver POPS-modulens kon-
figuration anpassas. Luften verkar ndmligen sugas in med en forinstalld hastighet,
vilket medfor att aerosolen i méatproben inte anpassas efter fristromshastigheten.
Som det andra kriteriet i teoriavsnitt 3.6.1 konstaterar maste luften i matproben
ha samma hastigheten som fristrommen for att sédkerstélla isokinetisk provtagning.
Detta medfor i sin tur att den genomférda provtagningens resultat blir nagot felaktig
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da fordelningen och koncentrationen av partiklarna inte representerar den ostoérda
aerosolen. Dessutom finns en risk att partiklar gatt forlorade mellan inlopp och mé-
tinstrument da matinstrumentet hade flera krokta slangar. Slangarnas utformning
pa matmodulen var ingenting som vi i projektet kunde paverka men da de fanns sa
medfor det i enlighet med teorin i avsnitt 3.6.4 att partiklar med stor troghet blir
underrepresenterade da de kolliderar med rorviggarna.

6.6 Slutsats

Sammanfattningsvis har detta kandidatarbete resulterat i en fungerande prototyp av
en fixed-wing baserad UAS avsedd for méatning av atmosfariska partiklar. Genom en
konceptgenereringsfas togs en potentiell systemlosning fram avsedd att astadkomma
de métningar av partiklar som kan komma att validera den teoretiska forskning som
i dagslaget gors. Konstruktionsfasen resulterade i en fullt integrerad prototyp som
genom efterféljande tester kunde verifieras som ett praktiskt genomfoérbart koncept.
Sammantaget lagger arbetet darmed en mycket god grund for vidare utveckling av
ett mer robust system for analys av atmosfériska partiklar pa hogre hojder.

47



6. Diskussion och slutsats

48



Bidragsrapport

Oscar Aurbakken: Abstract & Sammandrag, Elektronik i planet, Rapport: 4.2,
4.5, 5.3, 5.4,

Simon Berg: Figurer, tabeller, referenshantering, Rapport: 1.2, 2.1, 3.8, 4.1, 4.6,
4.8, 5.1, 5.5, 5.7.

Ludvig Broberg: CAD, Figurer, Rapport: 2.1, 3.4, 3.5, 3.7, 4.7, 4.8, 5.6

Albin Hoberg: Akronymer & initialférkortningar, Nomenklatur, Rapport: 1.1, 2.1,
2.2,3.1,4.1,4.3, 5.1

Abdi Maxamed Ahmed: Rapport: 1.1,2.1,2.3

David Tinnert: CAD, Figurer, Rapport: 1.4, 3.1, 3.3, 3.6, 3.6.1, 3.6.2, 3.6.3, 3.6.3,
3.6.4, 4 (intro), 4.4, 4.4.1, 5.2

Alla har deltagit i litteraturstudie, konceptgenerering, konstruktion, falttester, dis-
kussion, korrekturlasning och finjustering av rapport.

Anvindning av LLM

LLM:er som anvants ar Google Gemini, DeepSeek och ChatGPT. Google Gemini har
anvants for bildgenerering. Alla olika LLM:er har anvants for att undersoka sa att
akronymer och ord i ordlistan &r korrekt forklarade, undersokt verktyg och tekniker
for layoutdesign i LaTeX, for att snabbt soka efter information i storre artiklar for
att enbart fokusera pa relevanta delar och ddarmed spara tid. De har dven anvénts
for att forbattra meningsuppbyggnad och val av ord nar det statt mellan olika.

49



50



1]

Litteraturforteckning

Chalmers Tekniska Hogskola, “Virtuella Moln: att forsta och modellera
varma moln mikrofysik med hjilp av flerskaliga numeriska metoder,” Feb
2023, accessed: Mar 3, 2026. [Online]. Available: https://research.chalmers.se/
project /10856

W. Nagel, “Balloon,” Oct 2021. [Online]. Available: https://doi.org/10.1036/
1097-8542.071200

NASA, “Types of Scientific Balloons,” May 2025, accessed: Mar 3, 2026. [On-
line|. Available: https://www.nasa.gov /scientificballoons/types-of-balloons/

R. S. Ross, “Blimp,” Nov 2019. [Online|. Available: https://doi.org/10.1036/
1097-8542.087100

D. Glimne, “Drake,” accessed: Mar 10, 2026. [Online]. Available: https:
//www.ne.se/uppslagsverk /encyklopedi/1%C3%A5ng/drake- (lekspel)

R. A. Myose and R. J. Strohl, “Uncrewed aerial vehicle UAV,” 2025. [Online].
Available: https://doi.org/10.1036/1097-8542.205300

Nationalencyklopedin, “Raket,” accessed: Apr 10, 2026. [Online]. Available:
https://www.ne.se/uppslagsverk/encyklopedi/1%C3%Abng /raket

S. Singer, “Propellant,” Jan 2020. [Online]. Available: https://doi.org/10.1036/
1097-8542.548500

A. Okninski, “On use of hybrid rocket propulsion for suborbital vehicles,” Acta
Astronautica, vol. 145, pp. 1-10, Apr 2018.

R. Cadamuro, M. T. Cazzola, N. Lontani, and C. E. D. Riboldi, “A Static Sta-
bility Analysis Method for Passively Stabilized Sounding Rockets,” Aerospace,
vol. 11, no. 3, p. 242, 2024.

P. Zurawka, N. Sahbon, D. Pytlak, M. Sochacki, A. Puchalski, and S. Murpani,
“Multi-objective optimization of a fin shape for a passive supersonic rocket
stage,” in 2023 IEEE Aerospace Conference. 1EEE, Mar 2023, pp. 1-12.

D. C. Hazen, “Airplane,” Nov 2019. [Online|. Available: https://doi.org/10.
1036,/1097-8542.020000

T. R. Quackenbush, “Helicopter,” 2025. [Online]. Available: https://doi.org/
10.1036/1097-8542.311900

Sensirion AG, “Datasheet SPS30: Particulate Matter Sensor for Air Quality
Monitoring and Control,” Sensirion AG, Tech. Rep., Jun 2023, accessed:
Mar 15, 2026. [Online]. Available: https://sensirion.com/media/documents/
8600FF88/64A3B8D6/Sensirion  PM_ Sensors Datasheet  SPS30.pdf

NOAA CSL, “Portable Optical Particle Spectrometer (POPS),” accessed: Apr
18, 2026. [Online]. Available: https://csl.noaa.gov/groups/csl6/instruments/

pops/

51


https://research.chalmers.se/project/10856
https://research.chalmers.se/project/10856
https://doi.org/10.1036/1097-8542.071200
https://doi.org/10.1036/1097-8542.071200
https://www.nasa.gov/scientificballoons/types-of-balloons/
https://doi.org/10.1036/1097-8542.087100
https://doi.org/10.1036/1097-8542.087100
https://www.ne.se/uppslagsverk/encyklopedi/l%C3%A5ng/drake-(lekspel)
https://www.ne.se/uppslagsverk/encyklopedi/l%C3%A5ng/drake-(lekspel)
https://doi.org/10.1036/1097-8542.205300
https://www.ne.se/uppslagsverk/encyklopedi/l%C3%A5ng/raket
https://doi.org/10.1036/1097-8542.548500
https://doi.org/10.1036/1097-8542.548500
https://doi.org/10.1036/1097-8542.020000
https://doi.org/10.1036/1097-8542.020000
https://doi.org/10.1036/1097-8542.311900
https://doi.org/10.1036/1097-8542.311900
https://sensirion.com/media/documents/8600FF88/64A3B8D6/Sensirion_PM_Sensors_Datasheet_SPS30.pdf
https://sensirion.com/media/documents/8600FF88/64A3B8D6/Sensirion_PM_Sensors_Datasheet_SPS30.pdf
https://csl.noaa.gov/groups/csl6/instruments/pops/
https://csl.noaa.gov/groups/csl6/instruments/pops/

[16]

[17]

[18]

[19]

[20]

[21]

[32]

52

Handix Scientific Inc., “Handix POPS,” accessed: May 9, 2026. [Online].
Available: https://handixscientific.com/pops/

RS PRO, “RS PRO Particle Counter,” RS Components, Tech. Rep., Apr 2021,
accessed: Apr 10, 2026. [Online]. Available: https://docs.rs-online.com/31d9/
0900766b81631aeca.pdf

K. Nurowska, M. Mohammadi, S. Malinowski, and K. Markowicz, “Applicabi-
lity of the low-cost OPC-N3 optical particle counter for microphysical measure-
ments of fog,” Atmospheric Measurement Techniques, vol. 16, no. 9, pp. 2415—
2430, May 2023. [Online]. Available: https://doi.org/10.5194/amt-16-2415-2023
O. Kemppinen, J. C. Laning, R. D. Mersmann, G. Videen, and M. J. Berg,
“Imaging atmospheric aerosol particles from a UAV with digital holography,”
Scientific Reports, vol. 10, no. 1, Dec 2020.

T. W. Cannon, “A camera for photography of atmospheric particles from
aircraft,” Review of Scientific Instruments, vol. 45, no. 11, pp. 1448-1455, Nov
1974.

J. Ferchow, S. Vogt, M. Schibli, and M. Meboldt, “Dust-resistant microthermal
mass-flow pitot-tube for fixed-wing drones (UAV),” Procedia CIRP, vol. 100, pp.
409-414, 2021. [Online]. Available: https://doi.org/10.1016/j.procir.2021.05.096
R. J. Murgatroyd, “Troposphere,” Dec 2019. [Online]. Available: https:
//doi.org/10.1036,/1097-8542.712200

G. Lente and K. C")sz, “Barometric formulas: various derivations and compari-
sons to environmentally relevant observations,” ChemTexts, vol. 6, no. 2, Apr
2020.

J. D. Anderson, “Aerodynamics,” Nov 2023. [Online]. Available: https:
//doi.org/10.1036,/1097-8542.012800

J. G. Leishman, “Viscous-Dominated flows,” in Introduction to Aerospace
Flight Vehicles. Eagle Pubs, Embry-Riddle Aeronautical University, 2023,
ch. 31, accessed: Apr 15, 2026. [Online]. Available: https://eaglepubs.erau.edu/
introductiontoaerospaceflightvehicles/chapter/viscous-dominated-flows/

S. Berndt, “Aerodynamik,” accessed: Apr 16, 2026. [Online]. Available:
https://www.ne.se/uppslagsverk /encyklopedi/l1Aéng /aerodynamik

F. M. White, “Reynolds number,” Jan 2026. [Online]. Available: https:
//doi.org/10.1036,/1097-8542.585200

J. D. Anderson Jr, Fundamentals of Aerodynamics, 5th ed.  New York:
McGraw-Hill, 2010.

J. D. Anderson, “Aerodynamic force,” Jan 2025. [Online]. Available:
https://doi.org/10.1036/1097-8542.012600

E. Lindgren, “Aerosol,” accessed: Aug 5, 2026. [Online]. Available:
https://www.ne.se/uppslagsverk /encyklopedi/1%C3%A5ng /aerosol

C. Johansson, “Representativ provtagning av aerosol,” Totalférsvarets
forskningsinstitut, FOI, Umea, Tech. Rep., Jan 2004, accessed: Apr 11,
2026. [Online|. Available: https://foi.se/rapporter/rapportsammanfattning.
html?reportNo=FOI-R--1288--SE

C. Nordling and J. Osterman, Physics Handbook: for Science and Engineering,
9th ed. Studentlitteratur, 2020.


https://handixscientific.com/pops/
https://docs.rs-online.com/31d9/0900766b81631aea.pdf
https://docs.rs-online.com/31d9/0900766b81631aea.pdf
https://doi.org/10.5194/amt-16-2415-2023
https://doi.org/10.1016/j.procir.2021.05.096
https://doi.org/10.1036/1097-8542.712200
https://doi.org/10.1036/1097-8542.712200
https://doi.org/10.1036/1097-8542.012800
https://doi.org/10.1036/1097-8542.012800
https://eaglepubs.erau.edu/introductiontoaerospaceflightvehicles/chapter/viscous-dominated-flows/
https://eaglepubs.erau.edu/introductiontoaerospaceflightvehicles/chapter/viscous-dominated-flows/
https://www.ne.se/uppslagsverk/encyklopedi/lång/aerodynamik
https://doi.org/10.1036/1097-8542.585200
https://doi.org/10.1036/1097-8542.585200
https://doi.org/10.1036/1097-8542.012600
https://www.ne.se/uppslagsverk/encyklopedi/l%C3%A5ng/aerosol
https://foi.se/rapporter/rapportsammanfattning.html?reportNo=FOI-R--1288--SE
https://foi.se/rapporter/rapportsammanfattning.html?reportNo=FOI-R--1288--SE

[33]

[34]

[35]

O. Gonzalo, J. M. Seara, B. A. Chekh, I. Berreteaga, M. Marrocu, and
E. Rotondi, “A method for the 3D identification of the center of gravity
of an aircraft,” Measurement, vol. 220, Oct 2023. [Online]. Available:
https://doi.org/10.1016/j.measurement.2023.113398

NASA Glenn Research Center, “Aircraft Center of Gravity,” Jul 2024,
accessed: May 10, 2026. [Online]. Available: https://wwwl.grc.nasa.gov/
beginners-guide-to-aeronautics/aircraft-center-of-gravity /

Federal Aviation Administration, “Aircraft Weight and Balance Handbook,”
Federal Aviation Administration, Washington DC, Tech. Rep., 2016, accessed:
May 10, 2026. [Online]. Available: https://www.faa.gov/sites/faa.gov /files/
2023-09/Weight_ Balance_ Handbook.pdf

S. Burak, “Center of Gravity,” Feb 2014, accessed: May 10, 2026. [Online].
Available: https://www.modelaviation.com/dealingwithcg

53


https://doi.org/10.1016/j.measurement.2023.113398
https://www1.grc.nasa.gov/beginners-guide-to-aeronautics/aircraft-center-of-gravity/
https://www1.grc.nasa.gov/beginners-guide-to-aeronautics/aircraft-center-of-gravity/
https://www.faa.gov/sites/faa.gov/files/2023-09/Weight_Balance_Handbook.pdf
https://www.faa.gov/sites/faa.gov/files/2023-09/Weight_Balance_Handbook.pdf
https://www.modelaviation.com/dealingwithcg

o4



Appendix
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SIOLTENS) SLE S s
/8 OISR TE ST IO s
$ LR LN O & R K RO L S
DAL e L ST ST BN S e DS
Viktning av snskemal X/ P E AT T W SE S o S FEE Total:
Hojd 1 1051|051 1/05]1|05]1]|05|0 1 1 1 /05| 1 14,5
Drifttid
0 1 0 1 0 1]/05]0 1 1 1 0 0 0 1 1 /05| 1 10,5
Vikt 0 0 0 (05| 0 ]05| 0 0 |05] 0 0 0 0 0 |05 1 0 |05 4
Datai 1ling 05| 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 |05]|05| 1 1 1 1 1 16
Temperaturintervall
drift 0 0 |05|0 0 |05 0 0 |05] 0 0 0 0 0 1 /05| 0 0 3,5
Vindtalighet 05| 1 1 0 1 1 1 1 1 1 1 ]05|0(05]1 1 /05| 1 14,5
Hantera isbildning 0 0 |[05] 0 ]05|0 05| 0 1 0 |05] 0 0 0 0 1 /05|05 5,5
Energikonsumption 0 (05| 1 0 1 0 |05 0 1/05]| 1 o0 0 0 1/05]| 1 8,5
Livslangd 05| 1 1 0 1 0 1 1 1 0 (05| O 0 [05] 1 1 0 1 11
Drivmedel 0 0 (05| O 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 (05| O 0 2,5
Litt att hantera/styra 05| 0 1 0 1 0 05| 1 1 1 0 0 0 1 11]05| 1 11
Underhallskostnader 0 0 1 0 1 0 |05| 0 |05]| 1 0 0 0 0 1 1 0 1 7,5
Ej stéra omgivande
luft under matningar 05| 1 1 /05| 1 (05| 1 1 1 1 1 1 05| 1 1 1 1 1 16,5
Méjlighet att fa tillstdnd | 1 1 1 (05| 1 1 1 1 1 1 1 1 /05 1 1 1 1 1 17,5
Kontrollerad landning 0 1 1 0 |[05|05]| 1 1 (05| 1 1 1 0 0 1 1 1 1 13
GPS 0 0 |05]| 0 0 0 1 1 0 0 0 0 0 0 0 1 0 |05 4,5
Dataéverféring i realtid | 0 0 0 0 |[05]| 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1
Kostnad 05/05| 10 1]os5]/o5]/05]1]o05/0o5]1]0]loflo]1]1 1 11
Vattentalighet oloos/o[1[ofos|]ofo]of[o]ofo]lofofos]1]o0 4
Summa: 176,5

Figur A.1: Viktningsmatris av énskemal



IT

Figur A.3: Sidoprofil av slutgiltig systemlosning
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