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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 e [ciehcy
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 coe [cedt 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 for Mekanik och Maritima vetenskaper pa Chalmers Tekniska Hogskola
har sedan tidigare utvecklat en blended wing body-dronare &t Svenska Sjoraddnings-
sdllskapet. For att kunna stabilisera farkosten under alla flygskeden i vissa typer av
raddningsuppdrag, har detta arbete dgnats at att designa en kontinuerligt bojbar
vinge, morhing wing, pa farkostens bakdel for att framst undersoka maéjligheten att
kontrollera moment for stigning. Den aerodynamiska e [eKten har bade simulerats
med olika relevanta verktyg samt testats fysiskt i vindtunnelmiljo pa CTH. Efter
en sammanstéllning och diskussion av resultaten pavisades att designen for morp-
hing wing mdjliggor kontroll av stigningsmomentkoe [ciehten till ett minimum av
-0.0263 och ett maximum av 0.0107 vid marchfart 30 m/s och 0°angle of attack.
Samma visades aven géalla for bankningmomentet med maximalt moment 0.449 Nm
till hdger och 0.41 Nm till vanster 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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Forord

Rapporten beskriver ett kandidatarbete genomfort av sex personer studerande vid
civilingenjorsprogram pa Maskinteknik respektive Automation och Mekatronik pa
Chalmers Tekniska hdgskola. Arbetetet utférdes vid institutionen for Mekanik och
Maritima Vetenskaper pa avdelningen for Stromningslara under varterminen 2024
och motsvarar 15 hdgskolepoang.

Forfattarnas tack

Projektgruppen vill framféra ett varmt tack till samtliga som har stéttat oss i vart
arbete under denna tid. Ett stort tack till examinator Carlos Xisto och handledare
Isak Jonsson fran institutionen for Mekanik och Maritima vetenskaper for vardeful-
la insikter och radgivning under projektets gang. Vi vill dven tacka CASE-labbet
for mojligheten att anvanda deras lokaler och 3D-skrivare for att testa olika meka-
nismer samt printa var prototyp. Vidare vill vi tacka Petter Miltén och Christian
Svensson for deras tidigare arbete pa drénarkroppen och den tillhérande CAD-filen
som underlattat vart forarbete i detta projekt.

Filip Djaknegren, Matilda Graad, Wilmer Helland, Alexander Johansson, Edvin
Karlsson och Daniel Stroby. Goteborg, Maj, 2024
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AKronymer

Nedan ar listan dver akronymer som har anvants genom hela denna avhandling
listade i alfabetisk ordning:

CAD Computer aided design

CFD Computational fluid dynamics
CTH Chalmers tekniska hdgskola
SSRS Sjoraddningssallskapet

BWB Blended wing body

UAV Unmanned aerial vehicle

AoA Angle of attack






Ordlista och forklaring av begrepp

Detta &r en ordlista dver svenska begrepp dar det engelska begreppet ar mer veder-
taget, listade i alfabetisk ordning:

Airfoil
Angle of attack
Camber

Cruise
Fuselage
Leading edge
Morphing
Pressure drag

Skin
Skin-friction
drag

Shell
STAR-CCM
Trailing edge
Unmanned aeri-
al vehicle

Wake

Wing

Vingprofil

Angreppsvinkel

Asymmetrin mellan de tva verkande ytorna pa en vingprofil, dar
den 6vre ytan pa en vinge (eller motsvarande framsidan av ett pro-
pellerblad) vanligtvis & mer konvex.

Marschfart

Flygkropp

Framkant av vinge

Morfning, gradvis forvridning eller férvandling

Tryckmotstand, orsakas av det turbulenta flodet nedstroms aven
kallat wake.

Hud, formbar yta pa en vinge.

Dragkraft vilket orsakas nar ett flode av en fluid strommar 6ver en
yta.

Skal, hard yta pa en vinge.

Programvara for CFD.

Bakkant av vinge.

Dronare

Omradet med turbulent flode nedstroms efter kroppen, dar kroppen

rér sig genom en fluid.
Vinge
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Nomenklatur ALTERNATIVT

Symboler

Nedan ar nomenklaturen for parametrar, variabler och koe [ciehter som har anvants
genom hela denna avhandling.

Index

Index for derivata
Index for tidssteg

Parametrar, variabler och koe [ciehter

I/dratio
T
m

g

Luftmotstand

Lyftkraft

Kraftresultant

Densitet

Lufthastighet

Referensarean

Chord-langd

Moment

Lyftkoe Lcieht

Dragkoe Lcieht
Stigningsmomentskoe Lcieht
Forhallandet mellan lyftkraft och luftmostand
Dragkraft

Massa

Gravitationens acceleration
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1

Inledning

Kapitlet beskriver bakgrund och syfte for arbetet samt avgransningar och etiska
aspekter som tagits hansyn till under projektets gang.

1.1 Bakgrund

CTH har sedan tidigare fatt i uppdrag att utveckla en dronare at Svenska Sjor-
addningssallskapet (SSRS), en ideell férening som arbetar med stodtjanster till sjo-
transport av olika slag enligt SSRS [1]. Arbetet genomférdes da med mal att kunna
na 95% av samtliga olycksfall inom loppet av 20 minuter och darefter patrullera
samma omrade i 40 minuter. Ett tidigare ars arbete har resulterat i en dronare med
vikten 2 kg med kapacitet att transportera en ytterligare last pa 1 kg. | det inledan-
de skedet av projektet fanns saledes redan en prototyp av dronarens huvudsakliga
uppbyggnad i form av en BWB fran det genomférda masterarbetet ar 2022 [2].

Ett aterkommande problem vid arbete med mindre farkoster ar svarigheten att
halla dem stabila i diverse yglagen, sasom start, landning och marschfart. Detta
beror dels pa att de har en relativt Idg massa och darav en lag masstréghet vilket
resulterar i att de blir extra kansliga for yttre faktorer, vanligast vind och turbulens.
Enligt NASA [3, sid. 5], for att kunna kontrollera ett plan eller en dronare anvander
man sig av kontrollytor som innebar att vingpro lens form kan justeras efter 6nskan.
Ett satt att kunna forbéttra stabiliteten ytterligare, skulle kunna vara med hjalp av

en kontinuerligt bojbar vinge.

For att en vinge ska vara aerodynamiskt e ektiv &r det dnskvart att vingformen
halls kontinuerlig och utan gap hela dver- och undersidan av vingen fran framkant
till bakkant berattar The E cient Engineer [4]. Sddan gur ar sarskilt gynnsam
da det erfordrar ett laminart 6de langs kroppen vilket kan ha lagre ytfriktion an
vad ett turbulent 6de hade haft langs kroppen beroende pé olika faktorer menar
White [7]. Men ett laminart 6de leder till en tidigare separationspunkt vilket tillfor
en storre wake vilket 6kar tryckmotstand. Medan ett turbulent 6de langs kroppen
har hogre ytfriktionsmotstand men ett lagre tryckmotstand pa grund av en senare
separation och mindre wake. Dar den totala mangden luftmotstand ar en summa
av bade tryckmotstand och ytfriktionsmotstand, men aven i relevanta fall stérnings-
motstand eller interferensmotstand.

En kontrollyta bestar ofta av en stel kropp implementerad i bakkanten pa en vinge.

1



1. Inledning

Detta skapar oundvikligen skarvar och kanter mellan kontrollytan och vingen som
leder till interferensmotstand. Detta motstand bidrar inte till lyftkraften pa vingen
och Okar forbrukningen av energi.

En morphing wing innebar att vingens form férandras kontinuerligt sa att dessa
skarvar kan undvikas. En morphing wing skulle ocksa kunna innebéra att man har
mer kontroll och exibilitet 6éver hur vingpro len forandras. | en studie av Kore-
anschi, Sugar-Gabor och Botez [8] publicerad i The Aeronautical Journal, visades
det att motstandet kan minskas med upp till 4 procent genom att anvanda en mer
adaptiv dvre yta pa vingen, vilket mojliggor langre och mer branslesnala uppdrag.

DA morphing wings ar ett relativt nytt koncept bidrar det med intressanta pro-

blem ur ett akademiskt perspektiv dar optimeringsproblem uppstar ur att kunna
designa en morphing wing som ger mycket exibilitet samtidigt som den minimerar
luftmotstand vid marschfart och maximerar kontroll vid operationer som lyft och

landning. Be ntliga koncept bestar framst av 3D-printade elastiska strukturer samt
rorliga fackverksstrukturer med en bojbar yta for att bibehalla 6nskvarda aerody-
namiska egenskaper.



1. Inledning

1.2 Syfte

Bakgrunden till konceptet morphing wing belyser varfor en sadan mekanism &r sa in-
tressant och hur bade drénare och stérre ygplan skulle kunna dra nytta av tekniken.
Det nns manga exempel pa hur en sadan mekanism skulle kunna implementeras i
en vinge och ett fatal exempel pa att det fungerar i praktiken. Detta ar en av de
stdrre motiveringarna till att understka denna sortens mekanism i akademiskt syfte,
men ocksa for framtida referens i andra arbeten.

Huvudsyftet med arbetet ar att undersdka olika ldsningar for en kontinuerligt trans-
formerbar mekanism pa bakkanten av SSRS-dronaren i liknelse med vanliga kla sy-
stem. Detta for att forbattra longitudinell stabilitet och minska interferensmotstand.
For dvrigt att tillverka en slutgiltig prototyp som forbattrar longitudinell stabilitet

och begransar interferensmotstandet for drénaren jamfort med utformningen pa den
existerande dronaren.
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1.3 Avgransningar

Detta stycke redogor for de avgransningar som beddmts vara nddvandiga for detta
arbete. Som namnts i kapitel 1.1 och 1.2 behandlar arbetet endast den bakre delen
av en vingpro |, kallad trailing edge Detta beror pa att kontrollytor pa denna delen

av dronarkroppen har utelamnats fran utveckling i tidigare kandidat- och masterar-
beten, vilket har medfort en 1ag stabilitet hos dronaren. Projektet fokuserar pa att
goOra den bakre delen av drénarkroppen till en funktionell kontrollyta med morphing
konstruktion for att skapa forutsattningar till att battre kunna kontrollera dréna-
rens longitudinella stabilitet.

Moijligheten att en sadan konstruktion aven skulle kunna anvandas for att paverka
lateral stabilitet diskuterades tidigt i arbetet, men beslutet blev att [lAmna den typen
av funktion utanfor fokusomradet for arbetet. En annan aspekt avseende implemen-
tering av en morphing konstruktion var att den kan ha en autonom styrning for att

e ektivt kunna anpassa sig till radande ygforhallanden men aven héar gjordes en
avgransning da en autonom styrning ansags vara ett helt annat problem som forst
kan understkas nar en fungerande vingkonstruktion tagits fram och implementerats
pa dronaren.

Ytterligare tva aspekter som ansags relevanta for utvecklingen och implementeringen
av en ny morphing konstruktion var tid och kostnad. Dessa faktorer begransade
vilka resurser som kunde forvantas laggas pa projektet, dar tid var det som utgjorde
den huvudsakliga begransningen. Eftersom detta kandidatarbete genomférdes under
tva lasperioder, lades allt fokus pa den mekaniska konstruktionen av en vinge med
morphing design. Detta innebar att ytterligare fragestallningar och méjligheter som
uppstod under arbetet prioriterades bort for att ge gruppen goda forutsattningar att
na ett godtagbart resultat inom projektets bestamda tidsram. Eftersom projektets
huvudmal inte var att skapa en ygduglig prototyp, prioriterades vindtunneltester
varvid ygtester utanfor vindtunnelmiljon ej paborjades.

1.4 Samhalleliga och etiska aspekter

Arbetet avsag att konstruera en teknisk l6sning vilken ger en stabilare ygning for
en dronare. | och med detta tillampades ertalet etiska aspekter pa projektet. De
viktigaste aspekterna vilka berordes var att produkten inte skulle géra skada, utan
nytta samt inte inskrénka pa andras integritet. En viktig punkt vilket inte berérdes

var att den inte skulle paverka andras autonomi. Metoden for arbetet avsag inga
moment som kan paverka andra manniskor. De teoretiska delarna och simulering-
arna paverkade ej andras valmaende och de experiment som utfordes skedde i en
séker laborationsmiljo i en vindtunnel.

Det lovande utfallet gjorde det vasentligt att ta de etiska aspekterna i atanke. Los-
ningen kan appliceras pa dronare i andra syften an att hjalpa manniskor i nod av
SSRS. En konsekvens &r att 16sning anvands for dronare vilket appliceras i krigsfo-

4



1. Inledning

ring. Det kan vara dronare vilket avser att orsaka skadegorelse eller spaningsupp-
drag. | detta fallet paverkar det manniskors sakerhet och integritet avsevart. Det
ar dock ett valdigt osannolikt utfall da dronarteknologin inom forsvaret ar valdigt
utvecklat och formodligen ar I6sningen fran projektet inte aktuell.

En ofullstandig I6sning eller inte tillrackligt testad 16sning kan na marknaden och i
sa fall borjas att implementeras. Detta kan gora att det havrerar och orsakar skada
pa foremal och personer olyckligtvis. En val konstruerad l6sning kan gora stor nytta.
Det kan skapa en mer e ektiv ygning vilket i sin tur kan komma att skapa mer
brénslee ektiva uppdrag. Vilket ar en stor motiverande faktor for att utféra projek-
tet. | det fall da I6sningen kan komma att implementeras pa riktiga dronare kan det
gora folk nytta da det kan komma att anvandas i uppdrag for att bista manniskor i
nod.

Dessa utfall anses dock valdigt osannolika med tanke pa tidsramen for projektet
och kostnaden. Darav ar det inte nédvandigt att behdva fordjupa sig och analysera
vidare i dessa etiska aspekter. Dock ar det bra skapa sig en uppfattning av vad som
kan komma att paverkas av ett optimalt utfall.
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2

Teorli

Detta kapitlet innehaller den teoretiska informationen vilket forklarar hur vingpro -
ler lyckas fa ygkroppar att lyfta och underhalla ygning vid marsch. Det innehaller
aven viktiga parametrar och idéer vilket ar bra att tanka pa vid design av nya ving-
pro ler.

2.1 Aerodynamik och vingpro lteori

Gudmunsson [9, Kap. 8, ss. 237-238], menar att nar en kropp, t.ex. en vingpro | ror
sig genom en uid sa inducerar kroppen ett tryck i omradet omgivande pro len i
uiden. Denna tryckskillnaden i omradet skapar en resulterande krafE, vilket kan
delas upp i tva olika komposanter4 for luftmotstand och F, for lyftkraft. Dar F,

ar ortogonal mot vingpro lens fardriktning och ar den kraft som haller en farkost i
luften. Vilket ar det enklaste sattet att forklara fenomenet av hur olika vingpro ler
kan skapa tillrackligt med lyftkraft for att skapa ykt. Det gar dven att forklara det
med hjalp av bernoulliprincipen, att luft 6det 6ver 6versidan av en vingpro | fardas
snabbare an undersidan. Det ar pa grund av att luften komprimeras uppat pa grund
av vingpro lens geometri vilket 6kar hastigheten pa Iuft 6det. The E cient Engi-
neer [10] menar att Bernoulliprincipen sager att den 6kade hastigheten av luftlodet
medfor att trycket minskar pa 6versidan och detta leder tillbaka till pastaendet ovan.
En viktig sak att namna &r att alla foljande ekvationer ar for vingpro ler studerade

i ett 2D plan frAn Gudmunsson [9, Kap. 8, s. 239].

Kraftresultanten F, i gur 2.2 skapar ett moment pa kroppen. Ifall detta mo-
ment verkar pa axeln y i gur 2.4 kallas det for stigningsmoment. Man kan sedan
normalisera detta stigningsmoment till en dimensionslos koe cient sa kallacCy, ,
se ekvation 2.1. For kraftresultanternaF, och F4 gar det aven att normalisera des-
sa till dimensionsldsa konstanteiCp och C_, se ekvationerna 2.2 och 2.3. Enligt
White [7, Kap. 7, s. 476], i ekvation 2.1 &r referensarean A en sa kall@anform
area vilket ar arean dar man ser pro len ovanifran vilket passar berakningar pa
vingpro ler.

M
Cvy = ——— (2.1)
7A c
F
Co= —o (2.2)
7A
F
CL.=— A (2.3)
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Figur 2.1: Tryckfordelning pa en vingpro | som r6r sig genom ett medium.

Figur 2.2: Kraftfordelning pa en vingpro | som rér sig genom ett medium.
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2.2 Interference drag

Interference drageller storningsmotstand ar ett aerodynamiskt fenomen vilket upp-
star nar tva olika Oden av t.ex. luft av olika hastighet blandas med varandra [4].
Detta kan ske vid manga olika stallen av dronarkroppen dar luften passerar med
olika hastigheter. Stérningsmotstandet som ar mest intressant for projektet syftar
pa det som skapas nar en konventionell kontrollyta anvands, se gur 2.3. | detta fall
uppstar ett gap mellan kontrollytan och resten av vingpro len som tillater luft att
stromma upp genom gapet fran undersidan av vingpro len till den Ovre. | kapitel
2.1 visas en princip for att skapa lyftkraft genom att luft 6det pa ovansidan vingen
ha hdgre hastighet an den pa undre. Det tidigare beskrivna gapet leder till att det
skapas en blandning av luft 6den med olika hastighet vilket kan skapa stérnings-
motstand.

Figur 2.3: Stérningsmotstand som uppstar vid konventionell kontrollyta.

2.3 De nitioner och koordinatsystem

For att kontrollera ygplan och i detta fallet en dronare anvandes tre axlar och tre
styrande moment kring dessa axlar vilket erhdller stabilitet och utfér kontrollerade
moment for att styra dronaren i énskad riktning. Dessa tre moment och axlar har
de nierats med ett kartesisk koordinatsystem bestaende av tre axlar x, y och z med
tre tillhérande moment |, Il och Ill, se gur 2.4.



2. Teori

Figur 2.4: De nition av koordinatsystemet for dronaren i x,y och z-riktning samt
illustration av moment avseende stigning (1), bankning (1) och gir (111).

Stigning (engelskapitch) ar ett momentet | kring axeln y vilket oftast associeras med
att kontrollera yghdjden for drénaren och kontrolleras oftast med utformningen av
dronaren vilket ger den en naturlig stigning eller med hdjdrodrer langst bak pa
kroppen vilket ger ett storre avstand fran momentcentrumet. Bankning (engelska
roll) vilket & momentet Il runt axeln x och kontrolleras oftast med skevroder vilket
ar placerade langt ut pa vingpro lerna for att skapa distans frAin momentcentrumet.
Gir (engelskayaw), ar ett moment Il kring axeln z vilket kontrolleras med ett
sidroder som oftast ar fast langst bak pa ygplanet, i dronarens fall nns ingen
kontrollyta vilket paverkar rotationen runt z-axeln.

2.4 Design av vingpro ler

Designen av en vinge paverkar dess formaga att generera lyftkraft och dragkraft.
Designen paverkar aven storleken pa de moment som paverkar vingen och vart mo-
mentancentrumet &ar pa vingen. Vingar designas sa att sugsidan ar pa éversidan och
trycksidan ar pa undersidan av vingen for att generera lyftkraft. De designas ofta
dven sa att momentet roterar vingens framkant nedat for att undvika stallning. En
stall innebar att dronarens anfallsvinkel blir sa hog att lyftkraften inte langre kan
Overvinna farkostens tyngd.

Over en vingpro |, pa sugsidan, sker det en 6vergang fran laminart gransskikt till
turbulent gransskikt. Efter det turbulenta gréansskiktet separerar 6det vilket i sin
tur orsakar extra drag och minskar lyftkraften. Detta betyder att ddet pa sugsidan
bor vara laminart sa lange som maijligt vilket betyder att ytan pa sugsidan bor vara
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jamn och slat for att undvika att 6det blir turbulent. Trycksidan behdver inte ha
lika slat och jamn yta.

Da detta projekt avser en morphing wing sa betyder det att bakkanten pa drona-

ren ska kunna bojas upp eller ner. Detta gor sa att trycksidan skulle kunna andras
till 6versidan och sugsidan skulle kunna andras till undersidan pa drénaren. Detta
gor att bade den 6vre och nedre sidan bor ha jamn yta sa att de aerodynamiska
egenskaperna inte férsamras.

2.5 Lift/drag ratio

Forhallandet mellan lyftkraft och luftmotstand ar en faktor kallad Lift to drag ratio
vilket ar en viktig faktor nar det kommer till design och utformning av vingpro ler
vilket berdknas enligt ekvation 2.4. Aven om det viktigaste for att skapa ykt ar att
overvinna dronarens vikt i lyftkraft ar aven detta forhallande viktigt for att skapa en
sa e ektiv ykt som mojligt for att kunna yga langre och foérbruka mindre energi.

: F
I=d ratio = —- (2.4)
Fq

2.5.1 Energibudget

Ekvation 2.4 kan anvandas for att berakna energibudget avseende energikonsumtion
av motorn vilket driver drénaren. Sedan kan &ven energikonsumtionen av servorna
berdknas och da jamfdéra forhallandet mellan forbrukningen.

m
T= 2.5
(=0 atio g (2:9)
Tv
Protor = — (2.6)
Pservos = | U (2.7)

2.6 Stabilitet for ygning

N&ar den morphande bakkanten &r i sitt neutrala lage &r tanken att den inte ska
paverka ygplanets stigning. Dock nar den &r i sitt maximala lage for att skapa
nedatkraft eller vice versa for att skapa lyftkraft ar tanken att denna processen ska
ge stabilitet och kontroll genom att styra stigning av dronaren.

2.6.1 Stabilitetsderivatan

| kapitel 2.1 namns det hur en dimensionslos konstar€,, kan tas fram ur stig-
ningsmomentet. Denna konstant kan sedan ocksa bilda en funktion vilket andras
baserad pa AoA eller menar Cook [5]. Detta skapar en partiell derivata sa kallad
Cwv . | det fall nar Cy riktningskoe cient ar negativ erhalls en statisk stabilitet.
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Perkins och Hage [6] séager att en statisk stabilitet innebar att ygplanet korrekterar
ett externt moment vilket &ndrar stigningen.

2.7 Computational uid dynamics

Computational uid dynamics eller CFD &r det omrade inom stromningslara dar
datorer anvands for kunna forutsaga uiders rorelser och beteenden. Detta uppnas
genom att anvanda numeriska metoder for att |6sa de grundldggande ekvationer-
na som beskriver rorelser hos uider inom ett diskretiserat omrade med bestamda
randvillkor.

2.7.1 Grundlaggande ekvationer

De grundlaggande ekvationerna inom stromningsmekanik som kommer anvandas i
detta arbete ar Kontinuitetsekvationen och Navier Stokes Ekvation. Dessa ekvatio-
ner utgor enligt Simscale [11] basen for CFD beréakningar fér inkompressibla 6den.

Kontinuitetsekvationen

@, @

@t @y’ g§v)+g§W):° (28)

For inkompressibelt dde dar densiteten antas vara konstant, dv%t: 0 kan ekva-
tionen férenklas till féljande form:

@u @v @w_
@x @y @z 0 (2.9)

Navier Stokes Ekvation

For ett inkompressibelt 6de med konstant viskositet kan Navier Stokes ekvation
skrivas pa foljande satt:

g’;é [ p+ or vt g (2.10)

2.7.2 Meshing

En viktig del vid uppstallning av en CFD-simulering ar uppbyggnaden av sin mesh.
Cadence [12] beskriver i en blogg om hur meshing innebar att ett numeriskt rutnat
stalls upp som sedan anvands for att representera den aktuella uiden i hela dess
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domaéan. Inom dessa rutor lI6ses sedan de partiella di erentialekvationerna beskrivna
ovan numeriskt, for att approximera uidens tillstdnd. Ju hogre densitet meshen
har desto béattre blir approximationerna, detta leder dock till en mer resurskravan-
de berdkning. Pa grund av detta har man ofta en varierande mesh-densitet som
foljer fysiken i det fall som man simulerar. | vart fall innebar detta att meshen for-
nas i naromradet kring dronaren till foljd av vikten att kunna betrakta fenomen
som virvlar och turbulens samt e ekterna av detta. FOr att sedan exakt kunna stu-
dera odet i gransskiktet runt dronarkroppen gors en ytterligare for ning genom
att implementera prismalager. Dessa for ningar ar nédvéandiga da CFD ger linjara
approximeringar mellan de olika cellerna och 6dets hastighetspro | liknar en log-
kurva och varierar kraftigt har, sarskilt precis i anslutning till drénarkroppen pa
grund av hog inverkan fran viskésa krafter i uiden.

Prismalager bestar av prismor som laggs ovanpa varandra och blir smalare desto
narmre ytan man kommer for att kunna hantera den extrema gradient som hastig-
hetspro len kan f& narmst vaggen. | gur 2.5 visualiseras hur prismalagerstorlekar
varierar enligt vad som beskrevs ovan.

Flodeshastigheten i ett boundary layer beskrivet utifrAn friktionshastigheten och
langden fran vaggen pa formemi(y) = “-In .~ approximerat pa tio punkter av
olika positionering. Som synes ger prismalager-strukturen en battre estimering med
lika manga element. Notera att dessa bilder ej ar tagna fran Cadence utan endast
konstruerade och implementerade for att fortydliga ovan beskrivning av prismalager.

Med meshens struktur klargjord maste det sedan sékerstéllas att de resultat man far
ar sjalvstandiga fran meshen, alltsa att meshen inte pa nagot satt ger avvikande eller
felaktiga resultat. For att astadkomma detta kan en mesh sensitivity study genom-
foras. Ricardo Gasparini skriver pa simscale [13] om hur en sadan kan genomforas.
Det grundlaggande tillvagagangssattet ar att man kér samma simulering era gang-
er med olika n upplosning pa sin mesh varje gang. En eller era relevanta variabler
valjs som referens och sedan studeras hur dessa forandras med en for nad mesh tills
att dem har konvergerat utifran sina kriterier for den relevanta applikationen. Ett
bra satt att visualisera detta kan vara att plotta referensvariablerna mot antalet
celler som anvands i meshen. En sak att tinka pa nar man studerar konvergensen
ar att vara forsiktig med sma steg i 6kningen av celler da detta skulle kunna ge ett
falskt intryck att meshen har konvergerat.
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(@) Approximering av 6deshastigheten i ett boundary layer med
lika héga prismor.

(b) Approximering av 0deshastigheten i ett boundary layer med
mindre prismor narmre vaggen.

Figur 2.5: Visualisering av varierande storlekar pa prismalager.
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Figur 2.6: Narbild som visar for ningen av meshen nara vingytan.
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Metod och genomfdrande

Kapitlet beskriver den design- och prototypframtagning som astadkoms i diverse steg
och som forbattrades genom era iterationer under projektets gang. Nedan samman-
stalls anvand metodik i arbetet, inklusive processteg och verktyg for framtagning av

en adekvat mekanism som loser de nierat problem. Efterféljande delkapitel forkla-

rar anvanda verktyg samt tillampningen i projektet djupare.

Inledningvis genomfdrdes en informationssokning dar mycket av teorin faststalldes
samt relevanta kallor sammanstalldes och utvarderades. For att framstalla en vir-
tuell prototyp anvéandes CAD medan tillverkning och iterering av fysisk prototyp
genomfordes med 3D-skrivare tillgangliga pd CTH. For simulering av vingpro ler
anvandes CFD vilka validerades med experiment i vindtunnel, ocksa tillganglig pa
CTH. Mjukvaran ANSYS anvandes parallellt med utveckling av prototypen for att
estimera deformationen av kontrollytan. Som ett komplement genomférdes numeris-
ka berakningar pa aerodynamisk e ektivitet som e ekt kontra lift/drag - forbattring,
samt presenterades en aerodynamisk teorigrund.

Genom Idégenerering skapades manga idéer som sedan jamfordes med varandra
sa att ett slutgiltigt koncept kunde bestammas. Detta koncept vidareutvecklades

till en slutgiltig prototyp pa en morphing wing. Vidare faststalldes det att prototy-

pen behdvde testas i vindtunneln men att detta enskilt inte redogor for en lyckad
design. Saledes genomfordes era simuleringar av dronaren och prototypen dar ett
tillforlitligt resultat kunde pavisas och ge upphov till valgrundade slutsatser.

3.1 Informationssdkning

Projektet startade med informationsstkning for att skapa en bredare grund inom
omradet. En stor del av informationssdkningen var att undersdka och granska ti-
digare arbeten och koncept pa morphing wings. Ut6ver detta lastes dven litteratur
vilket forklarade generella idéer och koncept bakom aerodynamik och ygplansde-
sign sasom i bockernaeneral Aviation and Aircraft Design. Applied Methods and
procedures[9] och Fluid Mechanics 8th edition in SI units[7].

3.2 Idégenerering och sallning

Med hjalp av idégenerering i form av brainstormning och med inspiration fran lik-
nande projekt hittade under informationssokningen kunde alternativa koncept pa

17



3. Metod och genomférande

morphing wings tas fram. Under idégenereringen identi erades ett ertal problem
som behdvde l6sas for att skapa en bra morphing wing design. De Overgripande
problemen som diskuterades var féljande:

Utformning pa deformerbar vingyta och mekanism
Aktuering av mekanism
Material och tillverkningsmetod

Lampligheten for l6sningsforslag var baserad pa dess formaga att klara av forhal-
landen i vindtunneltester samt om den var enkel att tillverka och testa. D& dessa
faktorer var svara att veri era utan relevanta krav baserades mycket av losnings-
sokningen pa att hitta en stor mangd lésningar och utvardera samtliga med enklare
prototyper. Krav pa vikt, storlek eller aktueringshastighet i I6sningssokningen be-
domdes inte vara relevant i projektet. Ytterligare krav pa materialval och tillverk-
ningsmetod hade ocksa tanijt tids- och kostnadsbegransningar.

Sallningsprocessen var saledes enkel. For- och nackdelar med de framtagna koncep-
ten diskuterades i grupp och en lsning valdes utifran direkt tillgangliga tillverk-
ningsmetoder, material samt elektronik for aktuering som kunde sammanstallas pa
kort varsel. Detta var ocksa nodvandigt for att mojliggéra omgaende tester och ite-
ration av det tankta systemet. Darfor kunde inte heller samtliga koncept som togs
fram under brainstormingen vidareutvecklas och utvarderas, sa ett av de enklaste
koncepten valdes for vidareutveckling. Ytterligare tester av bojbarheten pa senare
tillverkade mekanismer gjordes genom att aktuera dessa for hand for att utvardera
mekanismens funktion.

3.3 CAD

Med koncept fran idégenereringen efter sallningen sa har modellering till enkla pro-
totyper gjorts. De program som har anvants ar CATIA V5, Spaceclaim och Fusion
360. CAD modellen av dronaren importerades till Fusion 360 och ett segment av
dess bakkant valdes som grund for l6sningens utformning. Fran ursprungsformen
designades tunna tvarsnitt av de olika koncepten fran brainstormingen. Med han-
syn till den ursprungliga CAD modellen som anvandes bedémdes ocksa konceptens
lamplighet att implementeras i tre dimensioner.

Det koncept som till sist valdes for vidareutveckling kravde att dronarens geometri
till viss del forandrades for att implementeringen av den slutgiltiga prototypen skulle
fungera. Detta skedde i era iterationer och i nara samband prototyptillverknings-
processen. Stora delar av arbetet 4gnades at att géra sma forandringar men ibland
testades ocksa nya idéer for att I6sa relevanta problem. Vissa av iterationerna pa
den slutgiltiga 16sningen importerades in i CFD-programvara och till ANSYS for
aerodynamisk respektive mekanisk analys.
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3.4 Prototyptillverkning

Med CAD modeller av prototyperna sa har bade tidiga koncept och den slutgilti-
ga mekanismen skapats med 3D-skrivning. Under processen anvandes tva material
med olika mekaniska egenskaper for att tillverka samtliga prototyper. For de forsta
koncepten och stora delar av den slutgiltiga I6sningen anvandes PETG pa grund av
dess duktilitet och lagre styvhet jamfort med andra vanliga 3D-skrivningsmaterial.
PETG har ocksa hog lagervidhaftning vilket lampar sig for geometri med tunna vag-
gar men fungerar ocksa bra i kombination med det andra materialet som anvandes.
TPU98A och senare TPU95A ar ett elastiskt material och utnyttjades enbart i den
slutgiltiga I6sningen for att utbka bojbarheten dar det behdvdes. Samtliga morp-
hing wing-prototyper under arbetet 3D-printades pa en Voron 2.4 3D-skrivare och
OrcaSlicer anvandes som beredningsprogram for utskrifter.

Som forberedelse for vindtunneltester behdvdes en komplett 3D-skriven modell av
dronarkroppen. Stora delar av den ursprungliga CAD modellen pa dronaren omde-
signades for att géra den mer optimerad att 3D-skrivas och ihopsattas. Kroppen pa
dronaren 3D-skrevs i era delar pa en Prusa XL med beredningsprogrammet Prusas-
licer. Darefter monterades ganginsatser for M3 skruv i dess delar och assemblerades.

3.5 ANSYS

For att analysera prototypen sa anvandes programmet ANSYS for att genomfora en
mekanisk analys av prototyperna. Analysen har gjorts for att fa en uppskattning av
hur prototyperna skulle kunna deformeras av aktuatorerna i verkligheten. P& sa sétt
har den deformerade geometrin, for yttningen av bakkanten samt spanningarna som
kan uppkomma i prototypen uppskattats. Denna information gav insikt till huruvi-

da geometrin behovdes forbattras och om foregaende CAD steg behdvde upprepas.
Den deformerade geometrin exporterades sedan fér implementering i CFD for den
aerodynamiska analysen. For att detta ska goras sa kombinerades CAD-modellen
av prototypens bakkant med resten av drénaren. For att fA en sa korrekt analys
som mojligt sa applicerades de material som drénaren skapades av pa ratt delar av
dronaren. Av skal att gora analysen mer simpel sa antogs hela bakkanten vara gjord
av TPU95A. Det material bibliotek som ANSYS anvander innehdll inte TPU 95A
sa det materialet skapades med material egenskaperna enligt mallen fran Ultimaker
med teknisk data [14].

Foljaktligen skapades en mesh med er element pa bakkanten, den del av dronaren
som ar mest relevant att analysera. Darefter speci cerades de olika restriktionerna
och krafterna som agerar pa drénaren. Restriktionerna avsag delar som inte tillnor
bakkanten men som sitter ihop med bakkanten med fast stoéd och ar saledes lasta i
sina positioner i respektive led. Det sattes aven restriktioner i form av ett rullstoéd
pa armarna kopplade till aktuatorerna, vilket begransar till rérelse endast i x-led.
Den kraft som sattes pa armarna var en Newton som endast agerar i x-led. Denna
kraft vaxlade mellan positivt och negativt varde beroende pa vilket hall bakkanten
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skulle deformeras.

3.6 CFD

For att kunna uppskatta den aerodynamiska prestandan av den utvecklade pro-
totypen anvandes numeriska berékningsverktyg som kan analysera luft 6det runt
vingpro len vid olika ygforhallanden. For att korrekt kunna jamfora den be ntliga
dronarkroppen och den nya prototypen bér en CFD-analys i 3 dimensioner genom-
foras, men det beslutades att bérja med att ta fram en modell och genomféra en
analys i 2 dimensioner som ett férsta underlag for arbetet. Simuleringsprogrammet
som anvants heter StarCCM+ och ar en numerisk berakningsmjukvara som utveck-
lats av Siemens. For att kunna skapa en lamplig modell fér analysen som skulle
genomforas anvandes andra studier av tvadimensionella vingpro ler som utgangs-
punkt for att beddma vilka modeller och metoder som bér anvandas.

Syftet med denna analys var att se om den framtagna prototypen kunde genere-
ra tillrackliga skillnader i lyftkraft vid sin anvandning for att anses kunna vara
lampliga kontrollytor. FOr att kontrollera detta stélldes tre simuleringsmodeller av
vingpro len upp i 2D, en oférandrad som den be ntliga sdg ut samt tva dar den nya
kontrollytan deformeras at olika hall. De geometriska modellerna som anvandes for
CFD analysen ar de CAD-modeller som tagits fram i tidigare delar av rapporten
och analyserats mekaniskt med hjalp av ANSYS.

3.6.1 Modeller

Fysikmodellerna som anvandes i simuleringen delas upp i valda modeller och model-
ler som kravs for den anvand turbulensmodell. For att bedéma vilka modeller som
var lampliga att anvanda till denna typen av simulering anvandes andra studier av
liknande problem som utgangspunkt.

Att undersdka en tvadimensionell vingpro | valdes for att det &ar ett enkelt satt
att analysera en vingpro | och fa en uppfattning om hur férandringar av geometrin
kan paverka aerodynamiska egenskaper hos en vingpro |. Steady state valdes for
att simulera konstanta ygforhallanden vilket ar nédvandigt for att kunna jamféra
resultaten med vindtunneltester och berdkningar. Fluiden i simuleringen ar luft och
for att berdkna oOdet anvandes en segregated ow solver. Detta innebér enligt
Resolved Analytics [15] att ekvationerna som behover I6sas for att analysera 6det
delas upp i era mindre ekvationer till skillnad fran en coupled solver dar betyd-
ligt mer berékningskraft kravs for att I6sa hela ekvationerna for doméanen samtidigt.
Detta innebéar att segregerat 6de generellt sett ger snabbare berakningar i de esta
fall men &ar inte optimalt for alla typer av problem, dock passar det vél for denna
analys. For att vidare forenkla problemet antas luften ha konstant densitet, ett van-
ligt antagande inom stromningsmekanik nar 6den som ar langsammare &n mach
0.3 behandlas.
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Valda modeller
Two Dimensional
Steady
Gas
Segregated Flow
Constant Density
Turbulent
Reynolds-Averaged Navier Stokes (RANS)

K-Omega Turbulence

De sista fyra delarna galler modelleringen av turbulens i simuleringen, da hastig-
heterna for dronaren ar hdga nog att ¢det ej kan betraktas som laminart maste
en turbulensmodell valjas. Reynolds Averaged Navier Stokes (RANS) ar enligt She-
lil [16, s. 4] den vanligaste metoden som &anvands for att modellera turbulens. K-
Omega ar en av era turbulensmodeller som tillhér RANS familjen av modeller som
fullstdndigt modellerar e ekterna av turbulens i ett 6de forklarar Simscale [17].
K-Omega metoden anvander sig av era andra funktioner i STARCCM+ som listas
under detta stycke, dessa kommer dock inte férklaras djupare.

Modeller som kréavs av K-Omega Turbulence

All y+ Wall Treatment

Wall Distance

SST (Menter) K-Omega

Gradients
Gransvillkoren som anvants i simulationen bestar av en velocity inlet dar lufthastig-
heten bestams och en pressure outlet dar ett mottryck bestams, i dessa simuleringar
varierade hastigheten for olika tester och mottrycket var alltid noll. F6r évriga ytor

I domanen var gransvillkoret helt slata vaggar med no-slip villkoret vilket innebéar
att uidens hastighet vid ytan alltid ar noll.
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Tabell 3.1: Gransvillkor fér simulering.

Gransvillkor  Typ Variabler Ovrigt
Velocity = 30m/s Hastigheten
Inlet Velocity inlet  Density = 1:1841%g=m? andrades for

=1:85508 10 °Pa s olika simuleringar

Outlet Pressure outlet P = 0 Pa

Smooth

Drone Body Wall No-Slip

Symmetriplan
behandlas som
vaggar

Symmetry

Walls
plane

3.6.2 Mesh

Som grund for simuleringens doman valdes en ruta som &r ungefar 16 ganger vingens
chord-langd lang och 4 ganger vingens chord-langd hog. Dessa dimensioner valdes
for att sdkerstalla att domé&nen ar stor nog for att inte stora resultat i vingens
naromrade. Ett mindre doméan hade kunnat anvandas men berakningskraft var inte
en begransande faktor for denna enkla simulering och darfor anvandes ett relativt
stor doman.

Figur 3.1: Overgripande bild av meshen.

For att kunna fa ett tillforlitligt resultat av simuleringen behéver man for na meshen
kring dom delar av geometrin som ar relevanta for resultatet, vilket i detta fall
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ar hela vingpro len. Detta gjordes genom att minska cellstorleken i en cirkel runt
vingpro len med cirka 14 ganger. En annan viktig del av meshen nar man analyserar
en vingpro | ar omradet bakom vingen dar 6det ofta ar turbulent och en nare
mesh behdvs for att fa en noggran simulering med tillforlitligt resultat.

Wake-fér ning ar en metod dar man anpassar storleken av cellerna i omradet dar
det bildas en wake efter vingen. Innebdrden av att for na meshen ar att man okar
antalet celler i ett omrade for att forbattra upplosningen av meshen och darmed nog-
grannheten av simuleringen. | gur 3.2 kan skillnaden i upplésning mellan vingens
naromrade och den 6vriga doméanen ses tydligt.

Figur 3.2: Bild som visar meshen i vingens naromrade.

Narbilden i gur 3.3 visar en ytterligare for ning av meshen néra vingytan vilket ger
en tillrackligt hog upplosning for att korrekt simulera uidens gransskikt. Meshen
narmast vingytan ar gjord med en metod som kallas prism layer meshing vilket ar
en bra metod for att fa tillracklig upplosning nara ytor dar gransskikt uppstar. |
denna simulering bestar den delen av meshen utav 35 prism layers, dar majoriteten
ligger inom det omradet pa bilden som ser helt svart ut.

For att vara saker pa att meshen har tillrackligt hog upplosning for att kunna ge till-
forlitliga resultat genomfor man en mesh sensitivity study aven kallat mesh-studie.
En mesh-studie innebéar att man stegvis for nar hela sin mesh medan man kon-
trollerar en eller era variabler i simuleringens resultat for att se hur dessa &ndras
nar antalet celler i meshen okar. Malet med en mesh-studie ar for na meshen tills
man nar en upplosning dar resultatet inte langre férandras nar antalet celler fortsét-
ter 6ka. Nar detta kriterie upnatts anses meshen vara oberoende av meshupplésning.

| gur 3.4 visas mesh-studien som genomférdes for simuleringen i detta arbete dar
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Figur 3.3: Narbild som visar for ningen av meshen néra vingytan.

lyftkraftskoe cient anvandes som variabel for att kontrollera meshens tillfolitlighet.
Hogsta antalet celler som testades var 265 685 stycken, och som kan ses pa grafen
sa verkade lyftkraftskoe cienten konvergera vid 120 000 celler.

Figur 3.4: Plot over Lyftkraftskoe cient dver antal iterationer i simuleringen.

For att sakerstélla att simuleringen inte stoppas for tidigt &r en bra metod att vélja
en variabel att dvervaka under simuleringens gang och kontrollera att dess varde
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har konvergerat nar simulationen stoppas. Detta gérs enklast genom att plotta den
valda variabeln dver antalet iterationer for simuleringen. | gur 3.5 visas kan man se
att lyftkraftskoe cienten konvergerade relativt tidigt i simulationen, vilket innebar

att det troligtvis hade gatt att spara lite tid genom att minska antalet iterationer.
Dock fanns inget behov av att spara tid i detta fallet och darfor lamnades antalet
iterationer pa 2000.

Figur 3.5: Plot over Lyftkraftskoe cient 6ver antal iterationer i simuleringen.

3.7 Vindtunnel

Vintunneln anvandes for att ta fram data pa lyftkraft och moment pa drénarkroppen
vid olika vindhastigheter, attackvinklar och vingutslag med avseende att uppskat-
ta prestandan pa den framtagna prototypen pa en morphing wing. Darifran drogs
slutsatser géllande konceptets funktionalitet och huruvida I6sningen lampar sig for
anvandningsomradet.

3.7.1 Uppstallning/montering

Uppstallningen som anvandes under testerna i vindtunneln byggdes av Petter Mil-
tén [2], med nagra justeringar sedan 2022, sdsom anvandning av endast den Gvre
lastcellen samt forminskad vingpro lkdpa under monterat testobjekt. For 6vrigt be-
stod uppstaliningen av en monterad pelare pa en bottenplatta pad marken och pa
pelaren fanns en 3-axlad lastcell med en fjarrstyrd anfallsvinkelsdndrare som stall-
des in pa olika -lagen mellan -1°och 12°. P& denna monterades sedan dronaren
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