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Abstract
The institution for mechanics and maritime sciences at Chalmers University of Te-
chnology have since before developed a blended wing body drone for the Swedish
Sea Rescue Society. In order to stabilize the drone during all the stages of flight
during missions, this project has focused on developing a morphing wing for the
drones backpart in order to control the pitch moment. The aerodynamical efficiency
has both been simulated with software and tested physically in a windtunnel located
at CTH. After compiling the results the morphing wing showed that it is able to
control the pitching moment coefficent to a minimum of -0.0263 and to a maximum
of 0.0107 at marching speed of 30 m/s and 0°angle of attack. For the rolling moment
it yielded a maximum 0.449 Nm to the right and 0.41 Nm to the left at marching
speed of 30 m/s and and 0°angle of attack.

Sammanfattning
Institutionen för Mekanik och Maritima vetenskaper på Chalmers Tekniska Högskola
har sedan tidigare utvecklat en blended wing body-drönare åt Svenska Sjöräddnings-
sällskapet. För att kunna stabilisera farkosten under alla flygskeden i vissa typer av
räddningsuppdrag, har detta arbete ägnats åt att designa en kontinuerligt böjbar
vinge, morhing wing, på farkostens bakdel för att främst undersöka möjligheten att
kontrollera moment för stigning. Den aerodynamiska effekten har både simulerats
med olika relevanta verktyg samt testats fysiskt i vindtunnelmiljö på CTH. Efter
en sammanställning och diskussion av resultaten påvisades att designen för morp-
hing wing möjliggör kontroll av stigningsmomentkoefficienten till ett minimum av
-0.0263 och ett maximum av 0.0107 vid marchfart 30 m/s och 0°angle of attack.
Samma visades även gälla för bankningmomentet med maximalt moment 0.449 Nm
till höger och 0.41 Nm till vänster left vid marchfart 30 m/s och 0°angle of attack.

Key Words: Unmanned Aerial Vehicle (UAV), Blended wing body (BWB), morphing
wing, longitudinal stability, SSRS, CFD, STAR-CCM+, wind tunnel, aerodynamics.
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Förord
Rapporten beskriver ett kandidatarbete genomfört av sex personer studerande vid
civilingenjörsprogram på Maskinteknik respektive Automation och Mekatronik på
Chalmers Tekniska högskola. Arbetetet utfördes vid institutionen för Mekanik och
Maritima Vetenskaper på avdelningen för Strömningslära under vårterminen 2024
och motsvarar 15 högskolepoäng.

Författarnas tack
Projektgruppen vill framföra ett varmt tack till samtliga som har stöttat oss i vårt
arbete under denna tid. Ett stort tack till examinator Carlos Xisto och handledare
Isak Jonsson från institutionen för Mekanik och Maritima vetenskaper för värdeful-
la insikter och rådgivning under projektets gång. Vi vill även tacka CASE-labbet
för möjligheten att använda deras lokaler och 3D-skrivare för att testa olika meka-
nismer samt printa vår prototyp. Vidare vill vi tacka Petter Miltén och Christian
Svensson för deras tidigare arbete på drönarkroppen och den tillhörande CAD-filen
som underlättat vårt förarbete i detta projekt.

Filip Djäknegren, Matilda Graad, Wilmer Helland, Alexander Johansson, Edvin
Karlsson och Daniel Ströby. Göteborg, Maj, 2024
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Akronymer

Nedan är listan över akronymer som har använts genom hela denna avhandling
listade i alfabetisk ordning:

CAD Computer aided design
CFD Computational fluid dynamics
CTH Chalmers tekniska högskola
SSRS Sjöräddningssällskapet
BWB Blended wing body
UAV Unmanned aerial vehicle
AoA Angle of attack
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Ordlista och förklaring av begrepp
Detta är en ordlista över svenska begrepp där det engelska begreppet är mer veder-
taget, listade i alfabetisk ordning:

Airfoil Vingprofil
Angle of attack Angreppsvinkel
Camber Asymmetrin mellan de två verkande ytorna på en vingprofil, där

den övre ytan på en vinge (eller motsvarande framsidan av ett pro-
pellerblad) vanligtvis är mer konvex.

Cruise Marschfart
Fuselage Flygkropp
Leading edge Framkant av vinge
Morphing Morfning, gradvis förvridning eller förvandling
Pressure drag Tryckmotstånd, orsakas av det turbulenta flödet nedströms även

kallat wake.
Skin Hud, formbar yta på en vinge.
Skin-friction
drag

Dragkraft vilket orsakas när ett flöde av en fluid strömmar över en
yta.

Shell Skal, hård yta på en vinge.
STAR-CCM Programvara för CFD.
Trailing edge Bakkant av vinge.
Unmanned aeri-
al vehicle

Drönare

Wake Området med turbulent flöde nedströms efter kroppen, där kroppen
rör sig genom en fluid.

Wing Vinge
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Nomenklatur ALTERNATIVT
Symboler

Nedan är nomenklaturen för parametrar, variabler och koefficienter som har använts
genom hela denna avhandling.

Index

∂ Index för derivata
t Index för tidssteg

Parametrar, variabler och koefficienter

Fd Luftmotstånd
Fl Lyftkraft
Fr Kraftresultant
ρ Densitet
µ Lufthastighet
A Referensarean
c Chord-längd
M Moment
CL Lyftkoefficient
CD Dragkoefficient
CM Stigningsmomentskoefficient
l/dratio Förhållandet mellan lyftkraft och luftmostånd
T Dragkraft
m Massa
g Gravitationens acceleration
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v Marschfart
µ Verkningsgrad
P Effekt
I Ström
U Spänning
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1
Inledning

Kapitlet beskriver bakgrund och syfte för arbetet samt avgränsningar och etiska
aspekter som tagits hänsyn till under projektets gång.

1.1 Bakgrund

CTH har sedan tidigare fått i uppdrag att utveckla en drönare åt Svenska Sjör-
äddningssällskapet (SSRS), en ideell förening som arbetar med stödtjänster till sjö-
transport av olika slag enligt SSRS [1]. Arbetet genomfördes då med mål att kunna
nå 95% av samtliga olycksfall inom loppet av 20 minuter och därefter patrullera
samma område i 40 minuter. Ett tidigare års arbete har resulterat i en drönare med
vikten 2 kg med kapacitet att transportera en ytterligare last på 1 kg. I det inledan-
de skedet av projektet fanns således redan en prototyp av drönarens huvudsakliga
uppbyggnad i form av en BWB från det genomförda masterarbetet år 2022 [2].

Ett återkommande problem vid arbete med mindre farkoster är svårigheten att
hålla dem stabila i diverse �yglägen, såsom start, landning och marschfart. Detta
beror dels på att de har en relativt låg massa och därav en låg masströghet vilket
resulterar i att de blir extra känsliga för yttre faktorer, vanligast vind och turbulens.
Enligt NASA [3, sid. 5], för att kunna kontrollera ett plan eller en drönare använder
man sig av kontrollytor som innebär att vingpro�lens form kan justeras efter önskan.
Ett sätt att kunna förbättra stabiliteten ytterligare, skulle kunna vara med hjälp av
en kontinuerligt böjbar vinge.

För att en vinge ska vara aerodynamiskt e�ektiv är det önskvärt att vingformen
hålls kontinuerlig och utan gap hela över- och undersidan av vingen från framkant
till bakkant berättar The E�cient Engineer [4]. Sådan �gur är särskilt gynnsam
då det erfordrar ett laminärt �öde längs kroppen vilket kan ha lägre ytfriktion än
vad ett turbulent �öde hade haft längs kroppen beroende på olika faktorer menar
White [7]. Men ett laminärt �öde leder till en tidigare separationspunkt vilket tillför
en större wake vilket ökar tryckmotstånd. Medan ett turbulent �öde längs kroppen
har högre ytfriktionsmotstånd men ett lägre tryckmotstånd på grund av en senare
separation och mindre wake. Där den totala mängden luftmotstånd är en summa
av både tryckmotstånd och ytfriktionsmotstånd, men även i relevanta fall störnings-
motstånd eller interferensmotstånd.

En kontrollyta består ofta av en stel kropp implementerad i bakkanten på en vinge.
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1. Inledning

Detta skapar oundvikligen skarvar och kanter mellan kontrollytan och vingen som
leder till interferensmotstånd. Detta motstånd bidrar inte till lyftkraften på vingen
och ökar förbrukningen av energi.

En morphing wing innebär att vingens form förändras kontinuerligt så att dessa
skarvar kan undvikas. En morphing wing skulle också kunna innebära att man har
mer kontroll och �exibilitet över hur vingpro�len förändras. I en studie av Kore-
anschi, Sugar-Gabor och Botez [8] publicerad i The Aeronautical Journal, visades
det att motståndet kan minskas med upp till 4 procent genom att använda en mer
adaptiv övre yta på vingen, vilket möjliggör längre och mer bränslesnåla uppdrag.

Då morphing wings är ett relativt nytt koncept bidrar det med intressanta pro-
blem ur ett akademiskt perspektiv där optimeringsproblem uppstår ur att kunna
designa en morphing wing som ger mycket �exibilitet samtidigt som den minimerar
luftmotstånd vid marschfart och maximerar kontroll vid operationer som lyft och
landning. Be�ntliga koncept består främst av 3D-printade elastiska strukturer samt
rörliga fackverksstrukturer med en böjbar yta för att bibehålla önskvärda aerody-
namiska egenskaper.

2



1. Inledning

1.2 Syfte

Bakgrunden till konceptet morphing wing belyser varför en sådan mekanism är så in-
tressant och hur både drönare och större �ygplan skulle kunna dra nytta av tekniken.
Det �nns många exempel på hur en sådan mekanism skulle kunna implementeras i
en vinge och ett fåtal exempel på att det fungerar i praktiken. Detta är en av de
större motiveringarna till att undersöka denna sortens mekanism i akademiskt syfte,
men också för framtida referens i andra arbeten.

Huvudsyftet med arbetet är att undersöka olika lösningar för en kontinuerligt trans-
formerbar mekanism på bakkanten av SSRS-drönaren i liknelse med vanliga kla�sy-
stem. Detta för att förbättra longitudinell stabilitet och minska interferensmotstånd.
För övrigt att tillverka en slutgiltig prototyp som förbättrar longitudinell stabilitet
och begränsar interferensmotståndet för drönaren jämfört med utformningen på den
existerande drönaren.

3



1. Inledning

1.3 Avgränsningar

Detta stycke redogör för de avgränsningar som bedömts vara nödvändiga för detta
arbete. Som nämnts i kapitel 1.1 och 1.2 behandlar arbetet endast den bakre delen
av en vingpro�l, kallad trailing edge. Detta beror på att kontrollytor på denna delen
av drönarkroppen har utelämnats från utveckling i tidigare kandidat- och masterar-
beten, vilket har medfört en låg stabilitet hos drönaren. Projektet fokuserar på att
göra den bakre delen av drönarkroppen till en funktionell kontrollyta med morphing
konstruktion för att skapa förutsättningar till att bättre kunna kontrollera dröna-
rens longitudinella stabilitet.

Möjligheten att en sådan konstruktion även skulle kunna användas för att påverka
lateral stabilitet diskuterades tidigt i arbetet, men beslutet blev att lämna den typen
av funktion utanför fokusområdet för arbetet. En annan aspekt avseende implemen-
tering av en morphing konstruktion var att den kan ha en autonom styrning för att
e�ektivt kunna anpassa sig till rådande �ygförhållanden men även här gjordes en
avgränsning då en autonom styrning ansågs vara ett helt annat problem som först
kan undersökas när en fungerande vingkonstruktion tagits fram och implementerats
på drönaren.

Ytterligare två aspekter som ansågs relevanta för utvecklingen och implementeringen
av en ny morphing konstruktion var tid och kostnad. Dessa faktorer begränsade
vilka resurser som kunde förväntas läggas på projektet, där tid var det som utgjorde
den huvudsakliga begränsningen. Eftersom detta kandidatarbete genomfördes under
två läsperioder, lades allt fokus på den mekaniska konstruktionen av en vinge med
morphing design. Detta innebar att ytterligare frågeställningar och möjligheter som
uppstod under arbetet prioriterades bort för att ge gruppen goda förutsättningar att
nå ett godtagbart resultat inom projektets bestämda tidsram. Eftersom projektets
huvudmål inte var att skapa en �ygduglig prototyp, prioriterades vindtunneltester
varvid �ygtester utanför vindtunnelmiljön ej påbörjades.

1.4 Samhälleliga och etiska aspekter

Arbetet avsåg att konstruera en teknisk lösning vilken ger en stabilare �ygning för
en drönare. I och med detta tillämpades �ertalet etiska aspekter på projektet. De
viktigaste aspekterna vilka berördes var att produkten inte skulle göra skada, utan
nytta samt inte inskränka på andras integritet. En viktig punkt vilket inte berördes
var att den inte skulle påverka andras autonomi. Metoden för arbetet avsåg inga
moment som kan påverka andra människor. De teoretiska delarna och simulering-
arna påverkade ej andras välmående och de experiment som utfördes skedde i en
säker laborationsmiljö i en vindtunnel.

Det lovande utfallet gjorde det väsentligt att ta de etiska aspekterna i åtanke. Lös-
ningen kan appliceras på drönare i andra syften än att hjälpa människor i nöd av
SSRS. En konsekvens är att lösning används för drönare vilket appliceras i krigsfö-
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ring. Det kan vara drönare vilket avser att orsaka skadegörelse eller spaningsupp-
drag. I detta fallet påverkar det människors säkerhet och integritet avsevärt. Det
är dock ett väldigt osannolikt utfall då drönarteknologin inom försvaret är väldigt
utvecklat och förmodligen är lösningen från projektet inte aktuell.

En ofullständig lösning eller inte tillräckligt testad lösning kan nå marknaden och i
så fall börjas att implementeras. Detta kan göra att det havrerar och orsakar skada
på föremål och personer olyckligtvis. En väl konstruerad lösning kan göra stor nytta.
Det kan skapa en mer e�ektiv �ygning vilket i sin tur kan komma att skapa mer
bränslee�ektiva uppdrag. Vilket är en stor motiverande faktor för att utföra projek-
tet. I det fall då lösningen kan komma att implementeras på riktiga drönare kan det
göra folk nytta då det kan komma att användas i uppdrag för att bistå människor i
nöd.

Dessa utfall anses dock väldigt osannolika med tanke på tidsramen för projektet
och kostnaden. Därav är det inte nödvändigt att behöva fördjupa sig och analysera
vidare i dessa etiska aspekter. Dock är det bra skapa sig en uppfattning av vad som
kan komma att påverkas av ett optimalt utfall.
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2
Teori

Detta kapitlet innehåller den teoretiska informationen vilket förklarar hur vingpro�-
ler lyckas få �ygkroppar att lyfta och underhålla �ygning vid marsch. Det innehåller
även viktiga parametrar och idéer vilket är bra att tänka på vid design av nya ving-
pro�ler.

2.1 Aerodynamik och vingpro�lteori

Gudmunsson [9, Kap. 8, ss. 237-238], menar att när en kropp, t.ex. en vingpro�l rör
sig genom en �uid så inducerar kroppen ett tryck i området omgivande pro�len i
�uiden. Denna tryckskillnaden i området skapar en resulterande kraftFr vilket kan
delas upp i två olika komposanterFd för luftmotstånd och Fl för lyftkraft. Där Fl

är ortogonal mot vingpro�lens färdriktning och är den kraft som håller en farkost i
luften. Vilket är det enklaste sättet att förklara fenomenet av hur olika vingpro�ler
kan skapa tillräckligt med lyftkraft för att skapa �ykt. Det går även att förklara det
med hjälp av bernoulliprincipen, att luft�ödet över översidan av en vingpro�l färdas
snabbare än undersidan. Det är på grund av att luften komprimeras uppåt på grund
av vingpro�lens geometri vilket ökar hastigheten på luft�ödet. The E�cient Engi-
neer [10] menar att Bernoulliprincipen säger att den ökade hastigheten av luftlödet
medför att trycket minskar på översidan och detta leder tillbaka till påståendet ovan.
En viktig sak att nämna är att alla följande ekvationer är för vingpro�ler studerade
i ett 2D plan från Gudmunsson [9, Kap. 8, s. 239].

Kraftresultanten Fr i �gur 2.2 skapar ett moment på kroppen. Ifall detta mo-
ment verkar på axeln y i �gur 2.4 kallas det för stigningsmoment. Man kan sedan
normalisera detta stigningsmoment till en dimensionslös koe�cient så kalladCM ,
se ekvation 2.1. För kraftresultanternaFl och Fd går det även att normalisera des-
sa till dimensionslösa konstanterCD och CL , se ekvationerna 2.2 och 2.3. Enligt
White [7, Kap. 7, s. 476], i ekvation 2.1 är referensarean A en så kalladPlanform
area vilket är arean där man ser pro�len ovanifrån vilket passar beräkningar på
vingpro�ler.

CM =
M

� � 2

2 A � c
(2.1)

CD =
Fd

� � 2

2 A
(2.2)

CL =
Fl

� � 2

2 A
(2.3)
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Figur 2.1: Tryckfördelning på en vingpro�l som rör sig genom ett medium.

Figur 2.2: Kraftfördelning på en vingpro�l som rör sig genom ett medium.
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2.2 Interference drag

Interference drageller störningsmotstånd är ett aerodynamiskt fenomen vilket upp-
står när två olika �öden av t.ex. luft av olika hastighet blandas med varandra [4].
Detta kan ske vid många olika ställen av drönarkroppen där luften passerar med
olika hastigheter. Störningsmotståndet som är mest intressant för projektet syftar
på det som skapas när en konventionell kontrollyta används, se �gur 2.3. I detta fall
uppstår ett gap mellan kontrollytan och resten av vingpro�len som tillåter luft att
strömma upp genom gapet från undersidan av vingpro�len till den övre. I kapitel
2.1 visas en princip för att skapa lyftkraft genom att luft�ödet på ovansidan vingen
ha högre hastighet än den på undre. Det tidigare beskrivna gapet leder till att det
skapas en blandning av luft�öden med olika hastighet vilket kan skapa störnings-
motstånd.

Figur 2.3: Störningsmotstånd som uppstår vid konventionell kontrollyta.

2.3 De�nitioner och koordinatsystem

För att kontrollera �ygplan och i detta fallet en drönare användes tre axlar och tre
styrande moment kring dessa axlar vilket erhåller stabilitet och utför kontrollerade
moment för att styra drönaren i önskad riktning. Dessa tre moment och axlar har
de�nierats med ett kartesisk koordinatsystem bestående av tre axlar x, y och z med
tre tillhörande moment I, II och III, se �gur 2.4.
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Figur 2.4: De�nition av koordinatsystemet för drönaren i x,y och z-riktning samt
illustration av moment avseende stigning (I), bankning (II) och gir (III).

Stigning (engelskapitch) är ett momentet I kring axeln y vilket oftast associeras med
att kontrollera �yghöjden för drönaren och kontrolleras oftast med utformningen av
drönaren vilket ger den en naturlig stigning eller med höjdrodrer längst bak på
kroppen vilket ger ett större avstånd från momentcentrumet. Bankning (engelska
roll ) vilket är momentet II runt axeln x och kontrolleras oftast med skevroder vilket
är placerade långt ut på vingpro�lerna för att skapa distans från momentcentrumet.
Gir (engelska yaw), är ett moment III kring axeln z vilket kontrolleras med ett
sidroder som oftast är fäst längst bak på �ygplanet, i drönarens fall �nns ingen
kontrollyta vilket påverkar rotationen runt z-axeln.

2.4 Design av vingpro�ler

Designen av en vinge påverkar dess förmåga att generera lyftkraft och dragkraft.
Designen påverkar även storleken på de moment som påverkar vingen och vart mo-
mentancentrumet är på vingen. Vingar designas så att sugsidan är på översidan och
trycksidan är på undersidan av vingen för att generera lyftkraft. De designas ofta
även så att momentet roterar vingens framkant nedåt för att undvika stallning. En
stall innebär att drönarens anfallsvinkel blir så hög att lyftkraften inte längre kan
övervinna farkostens tyngd.

Över en vingpro�l, på sugsidan, sker det en övergång från laminärt gränsskikt till
turbulent gränsskikt. Efter det turbulenta gränsskiktet separerar �ödet vilket i sin
tur orsakar extra drag och minskar lyftkraften. Detta betyder att �ödet på sugsidan
bör vara laminärt så länge som möjligt vilket betyder att ytan på sugsidan bör vara
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jämn och slät för att undvika att �ödet blir turbulent. Trycksidan behöver inte ha
lika slät och jämn yta.

Då detta projekt avser en morphing wing så betyder det att bakkanten på dröna-
ren ska kunna böjas upp eller ner. Detta gör så att trycksidan skulle kunna ändras
till översidan och sugsidan skulle kunna ändras till undersidan på drönaren. Detta
gör att både den övre och nedre sidan bör ha jämn yta så att de aerodynamiska
egenskaperna inte försämras.

2.5 Lift/drag ratio

Förhållandet mellan lyftkraft och luftmotstånd är en faktor kallad Lift to drag ratio
vilket är en viktig faktor när det kommer till design och utformning av vingpro�ler
vilket beräknas enligt ekvation 2.4. Även om det viktigaste för att skapa �ykt är att
övervinna drönarens vikt i lyftkraft är även detta förhållande viktigt för att skapa en
så e�ektiv �ykt som möjligt för att kunna �yga längre och förbruka mindre energi.

l=d ratio =
Fl

Fd
(2.4)

2.5.1 Energibudget

Ekvation 2.4 kan användas för att beräkna energibudget avseende energikonsumtion
av motorn vilket driver drönaren. Sedan kan även energikonsumtionen av servorna
beräknas och då jämföra förhållandet mellan förbrukningen.

T =
m

l=dratio
� g (2.5)

Pmotor =
Tv
�

(2.6)

Pservos = I � U (2.7)

2.6 Stabilitet för �ygning

När den morphande bakkanten är i sitt neutrala läge är tanken att den inte ska
påverka �ygplanets stigning. Dock när den är i sitt maximala läge för att skapa
nedåtkraft eller vice versa för att skapa lyftkraft är tanken att denna processen ska
ge stabilitet och kontroll genom att styra stigning av drönaren.

2.6.1 Stabilitetsderivatan

I kapitel 2.1 nämns det hur en dimensionslös konstantCM kan tas fram ur stig-
ningsmomentet. Denna konstant kan sedan också bilda en funktion vilket ändras
baserad på AoA eller� menar Cook [5]. Detta skapar en partiell derivata så kallad
CM � . I det fall när CM� riktningskoe�cient är negativ erhålls en statisk stabilitet.
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Perkins och Hage [6] säger att en statisk stabilitet innebär att �ygplanet korrekterar
ett externt moment vilket ändrar stigningen.

2.7 Computational �uid dynamics

Computational �uid dynamics eller CFD är det område inom strömningslära där
datorer används för kunna förutsäga �uiders rörelser och beteenden. Detta uppnås
genom att använda numeriska metoder för att lösa de grundläggande ekvationer-
na som beskriver rörelser hos �uider inom ett diskretiserat område med bestämda
randvillkor.

2.7.1 Grundläggande ekvationer

De grundläggande ekvationerna inom strömningsmekanik som kommer användas i
detta arbete är Kontinuitetsekvationen och Navier Stokes Ekvation. Dessa ekvatio-
ner utgör enligt Simscale [11] basen för CFD beräkningar för inkompressibla �öden.

Kontinuitetsekvationen

@�
@t

+
@

@x
(�u ) +

@
@y

(�v ) +
@
@z

(�w ) = 0 (2.8)

För inkompressibelt �öde där densiteten antas vara konstant, dvs@�
@t = 0 kan ekva-

tionen förenklas till följande form:

@u
@x

+
@v
@y

+
@w
@z

= 0 (2.9)

Navier Stokes Ekvation

För ett inkompressibelt �öde med konstant viskositet kan Navier Stokes ekvation
skrivas på följande sätt:

�
@~v
@t

= �r p + � r 2~v+ �~g (2.10)

2.7.2 Meshing

En viktig del vid uppställning av en CFD-simulering är uppbyggnaden av sin mesh.
Cadence [12] beskriver i en blogg om hur meshing innebär att ett numeriskt rutnät
ställs upp som sedan används för att representera den aktuella �uiden i hela dess
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domän. Inom dessa rutor löses sedan de partiella di�erentialekvationerna beskrivna
ovan numeriskt, för att approximera �uidens tillstånd. Ju högre densitet meshen
har desto bättre blir approximationerna, detta leder dock till en mer resurskrävan-
de beräkning. På grund av detta har man ofta en varierande mesh-densitet som
följer fysiken i det fall som man simulerar. I vårt fall innebär detta att meshen för-
�nas i närområdet kring drönaren till följd av vikten att kunna betrakta fenomen
som virvlar och turbulens samt e�ekterna av detta. För att sedan exakt kunna stu-
dera �ödet i gränsskiktet runt drönarkroppen görs en ytterligare för�ning genom
att implementera prismalager. Dessa för�ningar är nödvändiga då CFD ger linjära
approximeringar mellan de olika cellerna och �ödets hastighetspro�l liknar en log-
kurva och varierar kraftigt här, särskilt precis i anslutning till drönarkroppen på
grund av hög inverkan från viskösa krafter i �uiden.

Prismalager består av prismor som läggs ovanpå varandra och blir smalare desto
närmre ytan man kommer för att kunna hantera den extrema gradient som hastig-
hetspro�len kan få närmst väggen. I �gur 2.5 visualiseras hur prismalagerstorlekar
varierar enligt vad som beskrevs ovan.

Flödeshastigheten i ett boundary layer beskrivet utifrån friktionshastigheten och
längden från väggen på formenu(y) = u �

� ln
�

y
y0

�
approximerat på tio punkter av

olika positionering. Som synes ger prismalager-strukturen en bättre estimering med
lika många element. Notera att dessa bilder ej är tagna från Cadence utan endast
konstruerade och implementerade för att förtydliga ovan beskrivning av prismalager.

Med meshens struktur klargjord måste det sedan säkerställas att de resultat man får
är självständiga från meshen, alltså att meshen inte på något sätt ger avvikande eller
felaktiga resultat. För att åstadkomma detta kan en mesh sensitivity study genom-
föras. Ricardo Gasparini skriver på simscale [13] om hur en sådan kan genomföras.
Det grundläggande tillvägagångssättet är att man kör samma simulering �era gång-
er med olika �n upplösning på sin mesh varje gång. En eller �era relevanta variabler
väljs som referens och sedan studeras hur dessa förändras med en för�nad mesh tills
att dem har konvergerat utifrån sina kriterier för den relevanta applikationen. Ett
bra sätt att visualisera detta kan vara att plotta referensvariablerna mot antalet
celler som används i meshen. En sak att tänka på när man studerar konvergensen
är att vara försiktig med små steg i ökningen av celler då detta skulle kunna ge ett
falskt intryck att meshen har konvergerat.
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(a) Approximering av �ödeshastigheten i ett boundary layer med
lika höga prismor.

(b) Approximering av �ödeshastigheten i ett boundary layer med
mindre prismor närmre väggen.

Figur 2.5: Visualisering av varierande storlekar på prismalager.
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Figur 2.6: Närbild som visar för�ningen av meshen nära vingytan.
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3
Metod och genomförande

Kapitlet beskriver den design- och prototypframtagning som åstadkoms i diverse steg
och som förbättrades genom �era iterationer under projektets gång. Nedan samman-
ställs använd metodik i arbetet, inklusive processteg och verktyg för framtagning av
en adekvat mekanism som löser de�nierat problem. Efterföljande delkapitel förkla-
rar använda verktyg samt tillämpningen i projektet djupare.

Inledningvis genomfördes en informationssökning där mycket av teorin fastställdes
samt relevanta källor sammanställdes och utvärderades. För att framställa en vir-
tuell prototyp användes CAD medan tillverkning och iterering av fysisk prototyp
genomfördes med 3D-skrivare tillgängliga på CTH. För simulering av vingpro�ler
användes CFD vilka validerades med experiment i vindtunnel, också tillgänglig på
CTH. Mjukvaran ANSYS användes parallellt med utveckling av prototypen för att
estimera deformationen av kontrollytan. Som ett komplement genomfördes numeris-
ka beräkningar på aerodynamisk e�ektivitet som e�ekt kontra lift/drag - förbättring,
samt presenterades en aerodynamisk teorigrund.

Genom Idégenerering skapades många idéer som sedan jämfördes med varandra
så att ett slutgiltigt koncept kunde bestämmas. Detta koncept vidareutvecklades
till en slutgiltig prototyp på en morphing wing. Vidare fastställdes det att prototy-
pen behövde testas i vindtunneln men att detta enskilt inte redogör för en lyckad
design. Således genomfördes �era simuleringar av drönaren och prototypen där ett
tillförlitligt resultat kunde påvisas och ge upphov till välgrundade slutsatser.

3.1 Informationssökning

Projektet startade med informationssökning för att skapa en bredare grund inom
området. En stor del av informationssökningen var att undersöka och granska ti-
digare arbeten och koncept på morphing wings. Utöver detta lästes även litteratur
vilket förklarade generella idéer och koncept bakom aerodynamik och �ygplansde-
sign såsom i böckernaGeneral Aviation and Aircraft Design. Applied Methods and
procedures[9] ochFluid Mechanics 8th edition in SI units[7].

3.2 Idégenerering och sållning

Med hjälp av idégenerering i form av brainstormning och med inspiration från lik-
nande projekt hittade under informationssökningen kunde alternativa koncept på
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morphing wings tas fram. Under idégenereringen identi�erades ett �ertal problem
som behövde lösas för att skapa en bra morphing wing design. De övergripande
problemen som diskuterades var följande:

ˆ Utformning på deformerbar vingyta och mekanism

ˆ Aktuering av mekanism

ˆ Material och tillverkningsmetod

Lämpligheten för lösningsförslag var baserad på dess förmåga att klara av förhål-
landen i vindtunneltester samt om den var enkel att tillverka och testa. Då dessa
faktorer var svåra att veri�era utan relevanta krav baserades mycket av lösnings-
sökningen på att hitta en stor mängd lösningar och utvärdera samtliga med enklare
prototyper. Krav på vikt, storlek eller aktueringshastighet i lösningssökningen be-
dömdes inte vara relevant i projektet. Ytterligare krav på materialval och tillverk-
ningsmetod hade också tänjt tids- och kostnadsbegränsningar.

Sållningsprocessen var således enkel. För- och nackdelar med de framtagna koncep-
ten diskuterades i grupp och en lösning valdes utifrån direkt tillgängliga tillverk-
ningsmetoder, material samt elektronik för aktuering som kunde sammanställas på
kort varsel. Detta var också nödvändigt för att möjliggöra omgående tester och ite-
ration av det tänkta systemet. Därför kunde inte heller samtliga koncept som togs
fram under brainstormingen vidareutvecklas och utvärderas, så ett av de enklaste
koncepten valdes för vidareutveckling. Ytterligare tester av böjbarheten på senare
tillverkade mekanismer gjordes genom att aktuera dessa för hand för att utvärdera
mekanismens funktion.

3.3 CAD

Med koncept från idégenereringen efter sållningen så har modellering till enkla pro-
totyper gjorts. De program som har använts är CATIA V5, Spaceclaim och Fusion
360. CAD modellen av drönaren importerades till Fusion 360 och ett segment av
dess bakkant valdes som grund för lösningens utformning. Från ursprungsformen
designades tunna tvärsnitt av de olika koncepten från brainstormingen. Med hän-
syn till den ursprungliga CAD modellen som användes bedömdes också konceptens
lämplighet att implementeras i tre dimensioner.

Det koncept som till sist valdes för vidareutveckling krävde att drönarens geometri
till viss del förändrades för att implementeringen av den slutgiltiga prototypen skulle
fungera. Detta skedde i �era iterationer och i nära samband prototyptillverknings-
processen. Stora delar av arbetet ägnades åt att göra små förändringar men ibland
testades också nya idéer för att lösa relevanta problem. Vissa av iterationerna på
den slutgiltiga lösningen importerades in i CFD-programvara och till ANSYS för
aerodynamisk respektive mekanisk analys.
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3.4 Prototyptillverkning

Med CAD modeller av prototyperna så har både tidiga koncept och den slutgilti-
ga mekanismen skapats med 3D-skrivning. Under processen användes två material
med olika mekaniska egenskaper för att tillverka samtliga prototyper. För de första
koncepten och stora delar av den slutgiltiga lösningen användes PETG på grund av
dess duktilitet och lägre styvhet jämfört med andra vanliga 3D-skrivningsmaterial.
PETG har också hög lagervidhäftning vilket lämpar sig för geometri med tunna väg-
gar men fungerar också bra i kombination med det andra materialet som användes.
TPU98A och senare TPU95A är ett elastiskt material och utnyttjades enbart i den
slutgiltiga lösningen för att utöka böjbarheten där det behövdes. Samtliga morp-
hing wing-prototyper under arbetet 3D-printades på en Voron 2.4 3D-skrivare och
OrcaSlicer användes som beredningsprogram för utskrifter.

Som förberedelse för vindtunneltester behövdes en komplett 3D-skriven modell av
drönarkroppen. Stora delar av den ursprungliga CAD modellen på drönaren omde-
signades för att göra den mer optimerad att 3D-skrivas och ihopsättas. Kroppen på
drönaren 3D-skrevs i �era delar på en Prusa XL med beredningsprogrammet Prusas-
licer. Därefter monterades gänginsatser för M3 skruv i dess delar och assemblerades.

3.5 ANSYS

För att analysera prototypen så användes programmet ANSYS för att genomföra en
mekanisk analys av prototyperna. Analysen har gjorts för att få en uppskattning av
hur prototyperna skulle kunna deformeras av aktuatorerna i verkligheten. På så sätt
har den deformerade geometrin, för�yttningen av bakkanten samt spänningarna som
kan uppkomma i prototypen uppskattats. Denna information gav insikt till huruvi-
da geometrin behövdes förbättras och om föregående CAD steg behövde upprepas.
Den deformerade geometrin exporterades sedan för implementering i CFD för den
aerodynamiska analysen. För att detta ska göras så kombinerades CAD-modellen
av prototypens bakkant med resten av drönaren. För att få en så korrekt analys
som möjligt så applicerades de material som drönaren skapades av på rätt delar av
drönaren. Av skäl att göra analysen mer simpel så antogs hela bakkanten vara gjord
av TPU95A. Det material bibliotek som ANSYS använder innehöll inte TPU 95A
så det materialet skapades med material egenskaperna enligt mallen från Ultimaker
med teknisk data [14].

Följaktligen skapades en mesh med �er element på bakkanten, den del av drönaren
som är mest relevant att analysera. Därefter speci�cerades de olika restriktionerna
och krafterna som agerar på drönaren. Restriktionerna avsåg delar som inte tillhör
bakkanten men som sitter ihop med bakkanten med fast stöd och är således låsta i
sina positioner i respektive led. Det sattes även restriktioner i form av ett rullstöd
på armarna kopplade till aktuatorerna, vilket begränsar till rörelse endast i x-led.
Den kraft som sattes på armarna var en Newton som endast agerar i x-led. Denna
kraft växlade mellan positivt och negativt värde beroende på vilket håll bakkanten
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skulle deformeras.

3.6 CFD

För att kunna uppskatta den aerodynamiska prestandan av den utvecklade pro-
totypen användes numeriska beräkningsverktyg som kan analysera luft�ödet runt
vingpro�len vid olika �ygförhållanden. För att korrekt kunna jämföra den be�ntliga
drönarkroppen och den nya prototypen bör en CFD-analys i 3 dimensioner genom-
föras, men det beslutades att börja med att ta fram en modell och genomföra en
analys i 2 dimensioner som ett första underlag för arbetet. Simuleringsprogrammet
som använts heter StarCCM+ och är en numerisk beräkningsmjukvara som utveck-
lats av Siemens. För att kunna skapa en lämplig modell för analysen som skulle
genomföras användes andra studier av tvådimensionella vingpro�ler som utgångs-
punkt för att bedöma vilka modeller och metoder som bör användas.

Syftet med denna analys var att se om den framtagna prototypen kunde genere-
ra tillräckliga skillnader i lyftkraft vid sin användning för att anses kunna vara
lämpliga kontrollytor. För att kontrollera detta ställdes tre simuleringsmodeller av
vingpro�len upp i 2D, en oförändrad som den be�ntliga såg ut samt två där den nya
kontrollytan deformeras åt olika håll. De geometriska modellerna som användes för
CFD analysen är de CAD-modeller som tagits fram i tidigare delar av rapporten
och analyserats mekaniskt med hjälp av ANSYS.

3.6.1 Modeller

Fysikmodellerna som användes i simuleringen delas upp i valda modeller och model-
ler som krävs för den använd turbulensmodell. För att bedöma vilka modeller som
var lämpliga att använda till denna typen av simulering användes andra studier av
liknande problem som utgångspunkt.

Att undersöka en tvådimensionell vingpro�l valdes för att det är ett enkelt sätt
att analysera en vingpro�l och få en uppfattning om hur förändringar av geometrin
kan påverka aerodynamiska egenskaper hos en vingpro�l. Steady state valdes för
att simulera konstanta �ygförhållanden vilket är nödvändigt för att kunna jämföra
resultaten med vindtunneltester och beräkningar. Fluiden i simuleringen är luft och
för att beräkna �ödet användes en �segregated �ow solver�. Detta innebär enligt
Resolved Analytics [15] att ekvationerna som behöver lösas för att analysera �ödet
delas upp i �era mindre ekvationer till skillnad från en �coupled solver� där betyd-
ligt mer beräkningskraft krävs för att lösa hela ekvationerna för domänen samtidigt.
Detta innebär att segregerat �öde generellt sett ger snabbare beräkningar i de �esta
fall men är inte optimalt för alla typer av problem, dock passar det väl för denna
analys. För att vidare förenkla problemet antas luften ha konstant densitet, ett van-
ligt antagande inom strömningsmekanik när �öden som är långsammare än mach
0.3 behandlas.
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ˆ Valda modeller

� Two Dimensional

� Steady

� Gas

� Segregated Flow

� Constant Density

� Turbulent

� Reynolds-Averaged Navier Stokes (RANS)

� K-Omega Turbulence

De sista fyra delarna gäller modelleringen av turbulens i simuleringen, då hastig-
heterna för drönaren är höga nog att �ödet ej kan betraktas som laminärt måste
en turbulensmodell väljas. Reynolds Averaged Navier Stokes (RANS) är enligt She-
lil [16, s. 4] den vanligaste metoden som änvänds för att modellera turbulens. K-
Omega är en av �era turbulensmodeller som tillhör RANS familjen av modeller som
fullständigt modellerar e�ekterna av turbulens i ett �öde förklarar Simscale [17].
K-Omega metoden använder sig av �era andra funktioner i STARCCM+ som listas
under detta stycke, dessa kommer dock inte förklaras djupare.

ˆ Modeller som krävs av K-Omega Turbulence

� All y+ Wall Treatment

� Wall Distance

� SST (Menter) K-Omega

� Gradients

Gränsvillkoren som använts i simulationen består av en velocity inlet där lufthastig-
heten bestäms och en pressure outlet där ett mottryck bestäms, i dessa simuleringar
varierade hastigheten för olika tester och mottrycket var alltid noll. För övriga ytor
i domänen var gränsvillkoret helt släta väggar med no-slip villkoret vilket innebär
att �uidens hastighet vid ytan alltid är noll.
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Tabell 3.1: Gränsvillkor för simulering.

Gränsvil lkor Typ Variabler Övrigt

Inlet Velocity inlet
Velocity = 30m/s
Density = 1:18415kg=m3

� = 1:85508� 10� 5Pa � s

Hastigheten
ändrades för
olika simuleringar

Outlet Pressure outlet P = 0 Pa

Drone Body Wall
Smooth
No-Slip

Walls
Symmetry
plane

Symmetriplan
behandlas som
väggar

3.6.2 Mesh

Som grund för simuleringens domän valdes en ruta som är ungefär 16 gånger vingens
chord-längd lång och 4 gånger vingens chord-längd hög. Dessa dimensioner valdes
för att säkerställa att domänen är stor nog för att inte störa resultat i vingens
närområde. Ett mindre domän hade kunnat användas men beräkningskraft var inte
en begränsande faktor för denna enkla simulering och därför användes ett relativt
stor domän.

Figur 3.1: Övergripande bild av meshen.

För att kunna få ett tillförlitligt resultat av simuleringen behöver man för�na meshen
kring dom delar av geometrin som är relevanta för resultatet, vilket i detta fall

22



3. Metod och genomförande

är hela vingpro�len. Detta gjordes genom att minska cellstorleken i en cirkel runt
vingpro�len med cirka 14 gånger. En annan viktig del av meshen när man analyserar
en vingpro�l är området bakom vingen där �ödet ofta är turbulent och en �nare
mesh behövs för att få en noggran simulering med tillförlitligt resultat.
Wake-för�ning är en metod där man anpassar storleken av cellerna i området där
det bildas en wake efter vingen. Innebörden av att för�na meshen är att man ökar
antalet celler i ett område för att förbättra upplösningen av meshen och därmed nog-
grannheten av simuleringen. I �gur 3.2 kan skillnaden i upplösning mellan vingens
närområde och den övriga domänen ses tydligt.

Figur 3.2: Bild som visar meshen i vingens närområde.

Närbilden i �gur 3.3 visar en ytterligare för�ning av meshen nära vingytan vilket ger
en tillräckligt hög upplösning för att korrekt simulera �uidens gränsskikt. Meshen
närmast vingytan är gjord med en metod som kallas prism layer meshing vilket är
en bra metod för att få tillräcklig upplösning nära ytor där gränsskikt uppstår. I
denna simulering består den delen av meshen utav 35 prism layers, där majoriteten
ligger inom det området på bilden som ser helt svart ut.

För att vara säker på att meshen har tillräckligt hög upplösning för att kunna ge till-
förlitliga resultat genomför man en mesh sensitivity study även kallat mesh-studie.
En mesh-studie innebär att man stegvis för�nar hela sin mesh medan man kon-
trollerar en eller �era variabler i simuleringens resultat för att se hur dessa ändras
när antalet celler i meshen ökar. Målet med en mesh-studie är för�na meshen tills
man når en upplösning där resultatet inte längre förändras när antalet celler fortsät-
ter öka. När detta kriterie upnåtts anses meshen vara oberoende av meshupplösning.

I �gur 3.4 visas mesh-studien som genomfördes för simuleringen i detta arbete där
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Figur 3.3: Närbild som visar för�ningen av meshen nära vingytan.

lyftkraftskoe�cient användes som variabel för att kontrollera meshens tillfölitlighet.
Högsta antalet celler som testades var 265 685 stycken, och som kan ses på grafen
så verkade lyftkraftskoe�cienten konvergera vid 120 000 celler.

Figur 3.4: Plot över Lyftkraftskoe�cient över antal iterationer i simuleringen.

För att säkerställa att simuleringen inte stoppas för tidigt är en bra metod att välja
en variabel att övervaka under simuleringens gång och kontrollera att dess värde
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har konvergerat när simulationen stoppas. Detta görs enklast genom att plotta den
valda variabeln över antalet iterationer för simuleringen. I �gur 3.5 visas kan man se
att lyftkraftskoe�cienten konvergerade relativt tidigt i simulationen, vilket innebär
att det troligtvis hade gått att spara lite tid genom att minska antalet iterationer.
Dock fanns inget behov av att spara tid i detta fallet och därför lämnades antalet
iterationer på 2000.

Figur 3.5: Plot över Lyftkraftskoe�cient över antal iterationer i simuleringen.

3.7 Vindtunnel

Vintunneln användes för att ta fram data på lyftkraft och moment på drönarkroppen
vid olika vindhastigheter, attackvinklar och vingutslag med avseende att uppskat-
ta prestandan på den framtagna prototypen på en morphing wing. Därifrån drogs
slutsatser gällande konceptets funktionalitet och huruvida lösningen lämpar sig för
användningsområdet.

3.7.1 Uppställning/montering

Uppställningen som användes under testerna i vindtunneln byggdes av Petter Mil-
tén [2], med några justeringar sedan 2022, såsom användning av endast den övre
lastcellen samt förminskad vingpro�lkåpa under monterat testobjekt. För övrigt be-
stod uppställningen av en monterad pelare på en bottenplatta på marken och på
pelaren fanns en 3-axlad lastcell med en fjärrstyrd anfallsvinkelsändrare som ställ-
des in på olika� -lägen mellan -1°och 12°. På denna monterades sedan drönaren
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