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TÓM TẮT
Bài báo đưa ra các kết quả nghiên cứu nhằm nâng cao hiệu suất khí động của cánh UAV thông qua quá trình mô hình hóa và mô phỏng dòng chảy khí động lực xung quanh một cánh máy bay sử dụng công cụ tính toán động lực học dòng chảy. Trước tiên, một mô hình cánh máy bay có thiết diện NACA4415 sẽ được khảo sát trong ảnh hưởng của dòng khí tốc độ thấp với các góc tới khác nhau. Các đặc trưng khí động cơ bản cho từng trường hợp sẽ được mô phỏng tính toán và phân tích. Trên cơ sở đó, tác giả đề xuất một thiết kế cánh mới nhằm nâng cao hiệu suất khí động. Thiết kế cánh mới sẽ được khảo sát trong cùng điều kiện dòng chảy không khí so với cánh ban đầu thông qua phương pháp mô phỏng số bằng phần mềm COMSOL Multiphysic. Các thông số thu được đã cho thấy thiết kế đề xuất cho hiệu suất cao hơn. Kết quả nghiên cứu có thể đóng góp vào nhiệm vụ thiết kế và chế tạo máy bay không người lái (UAV) ở Việt Nam.

Từ khóa: Khí động lực, cánh máy bay, góc tới, hệ số nâng và cản khí động, UAV.
ABSTRACT
This paper shows research results which allow improving the aerodynamic performance of an UAV airfoil through the modeling and simulation of aerodynamic flow around an airfoil using Computational Fluid Dynamics (CFD) tools. Firstly, a model of wing with the NACA4415 across area is considered under the effect of low speed air flow at different coming angles. The aerodynamic characteristics of this airfoil will be simulated, calculated and analyzed. Based on the analysis, the author proposes a new design of UAV airfoil in order to improve the aerodynamic performance of the wing. Several profiles of proposed design have been investigated in the similar airstream conditions with respect to the initial one by using the numerical simulation method on COMSOL software. The results show the good response of the new design. This research can apply for the design and construction tasks about unmanned aerial vehicle (UAV) in Vietnam.

Keywords: Aerodynamic, airfoil, angle of attack, lift and drag coefficients, UAV.
1. GIỚI THIỆU
Trong những năm gần đây, sự phát triển của các máy bay không người lái (UAV) [1, 2] dẫn tới nhiều ứng dụng quan trọng cả trong quân sự và trong dân sự như trinh thám, theo dõi rừng, giám sát ven biển, quan trắc thời tiết, thu thập dữ liệu khoa học... Ở Việt Nam, lĩnh vực này đã thu hút sự quan tâm của một số nhóm nghiên cứu. Một số đề tài đã và đang được thực hiện để có thể tự thiết kế và chế tạo các UAV của Việt Nam. Hầu hết các UAV bay tại tốc độ thấp, ứng với các số Reynolds nằm trong dải từ 104 đến 106 [3]. Sự phát triển UAV làm sống lại các nghiên cứu của lĩnh vực khí động lực học trong môi trường dòng chảy mật độ thấp.
Trải qua hơn ba thập kỷ, các tiến bộ mới trong lĩnh vực phần mềm máy tính cùng với sự gia tăng hiệu quả của các kỹ thuật tính toán đã cho phép các nhà thiết kế tiết kiệm được thời gian và chi phí nghiên cứu, phát triển. Nhiều công cụ và phương pháp tính toán, mô phỏng số đã được phát triển cho các bài toán động lực học dòng chảy [4]. Các phương trình cơ học mô tả cho các bài toán này thường rất phức tạp. Các phương pháp giải tích truyền thống thường khó được áp dụng. Trong khi phương pháp thử nghiệm thực tế thường đòi hỏi nhiều thời gian và chi phí cao. Do đó, phương pháp mô phỏng số được đánh giá là một cách tiếp cận khá đơn giản, hữu ích cho việc thiết kế và tối ưu các đặc trưng khí động, cũng như trong các nghiên cứu về khí động vật bay.
Bài báo này tập trung vào việc tính toán đặc trưng khí động của một thiết kế cánh máy bay. Thiết diện cánh NACA4415 đã được lựa chọn, bởi nó có độ dày thích hợp, và mặt dưới cánh tương đối phẳng, sẽ giúp đơn giản trong chế tạo và đặt các đầu dò cảm biến. Mô hình cánh hai chiều được tạo ra và phân tích trong phần mềm COMSOL Multiphysics, nhằm mục đích mô phỏng dòng chảy không khí xung quanh cánh, từ đó xác định được sự phân bố áp suất, vận tốc xung quanh cánh, các hệ số áp suất, hệ số nâng và hệ số cản khí động của cánh. Một số đề xuất mới của mô hình thiết diện cánh tiếp tục được phân tích trong cùng điều kiện dòng khí để rút ra giải pháp nâng cao hiệu quả khí động lực trong thiết kế cánh UAV.
2. MÔ HÌNH LÝ THUYẾT VÀ MÔ PHỎNG
a) Cơ sở lý thuyết
Khí động lực học [5, 6] là một nhánh nghiên cứu của ngành Cơ học kỹ thuật, cung cấp hầu hết các tiếp cận cơ bản và có hệ thống cho quá trình kiểm soát và ổn định sự bay trong dòng chảy không khí, là nền tảng lý thuyết của lĩnh vực hàng không vũ trụ. Các lực khí động cơ bản tác dụng trên một vật bay bao gồm lực nâng, có hướng vuông góc với chuyển động bay, và lực cản, theo hướng ngược lại với chuyển động bay. Thông thường để một vật bay có thể bay trong dòng chảy không khí, nó cần tạo ra lực nâng thắng trọng lượng của bản thân, và lực cản phải nhỏ hơn lực đẩy hay lực kéo của các động cơ. Các lực thông thường tác dụng trên một cánh máy bay được thể hiện trong hình 1. Các lực khí động chủ yếu được tạo ra từ các cánh của vật bay. Các lực này được xác định dựa theo sự phân bố áp suất xung quanh bề mặt cánh, phụ thuộc vào hình dạng và kích thước của thiết diện cánh, mật độ dòng khí, tốc độ và cả góc tới của luồng không khí đến mũi cánh. 
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Hình 1. Phác họa mô hình khí động học cánh máy bay

Mặt cắt ngang của một cánh máy bay khi di chuyển trong không khí gọi là thiết diện cánh máy bay. Góc tới thường được định nghĩa là góc giữa dây cung thiết diện cánh và hướng chuyển động tương đối của vật bay trong dòng chảy không khí. Thông thường, các vật bay yêu cầu một góc tới dương để tạo lực nâng ngược hướng trọng lực. Tượng trưng cho các lực khí động lần lượt là hệ số lực nâng và hệ số lực cản của thiết diện cánh. Các nghiên cứu khí động vật bay nhằm nâng cao hiệu suất khí động học hướng tới là tăng hệ số lực nâng, giảm hệ số lực cản hoặc tăng tỉ số lực nâng trên lực cản. Một số phương pháp có thể thực hiện cho bài toán này như thay đổi biên dạng cánh thiết kế hoặc góc tới.
b) Mô phỏng khí động trên cánh máy bay

Một trong các bước đầu tiên để thiết kế cánh máy bay là phải lựa chọn biên dạng thiết diện cánh. Có nhiều phương pháp khác nhau để xác định biên dạng cánh, trong đó có thể kể đến công cụ tính toán thiết kế mở của Ủy ban Tư vấn hàng không vũ trụ Hoa Kỳ (NACA, tiền thân của NASA ngày nay). Trong nghiên cứu này, thiết diện cánh NACA4415 đã được sử dụng, nó được thể hiện trên hình 2. Mô hình cánh có thể dễ dàng được xây dựng bằng các phần mềm thiết kế CAD.
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Hình 2. Biên dạng cánh NACA4415 [7]
Để mô phỏng các luồng khí xung quanh cánh cần phải tạo ra một môi trường không khí quanh nó. Điều này được thực hiện bằng cách tạo ra một vùng bao quanh cánh và trừ phần đặc của cánh. Sau đó, ta sẽ lựa chọn và cài đặt các tính chất của vật liệu, cũng như môi trường dòng khí. Nghiên cứu này mô phỏng dòng chảy không khí không nén được qua cánh máy bay thiết diện NACA4415, sử dụng mô hình chảy rối chuyển đổi biến dạng-ứng suất (Shear-Stress Transport, hay SST). Mô hình SST kết hợp các khả năng gần như tường của mô hình k-ω với ứng xử dòng tự do bậc cao của mô hình k-ε nhằm cho phép các mô phỏng chính xác về một loạt các bài toán dòng chảy bên trong và bên ngoài. Các phương trình Navier-Stokes với hệ số Reynolds trung bình (Reynolds Averaged Navier-Stokes, còn gọi là phương trình RANS) được sử dụng trong mô hình để dự đoán dòng chảy trong một thời gian tính toán trung bình. Thời gian trung bình tự nhiên của phương trình được lựa chọn khi mô phỏng.
Đặt dòng khí chạy qua biên đầu vào tại tốc độ 100 km/h (xấp xỉ 27 m/s). Biên đầu ra được thiết lập ở điều kiện áp suất không đổi và bằng áp suất khí quyển. Các bề mặt bao xung quanh các bề mặt tưởng tượng được coi là các mặt đối xứng và đặt điều kiện không trượt. Biên của thiết diện cánh với dòng khí được thiết lập là tường. Một điều kiện không trượt được áp dụng trên các bề mặt của cánh.
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Hình 3. Thiết kế mô hình và tạo lưới trong COMSOL Multiphysics
Để đơn giản, một mô hình cánh cứng cố định với mặt cắt ngang không đổi được sử dụng cho mô phỏng. Như vậy, thiết diện tại các vị trí khác nhau dọc sải cánh là như nhau, đều là thiết diện NACA4415. Cánh được đặt nghiêng một góc α so với dòng không khí tới, hay còn gọi là góc tới. Sau khi thiết lập các thông số vật lý và điều kiện biên, chức năng tạo lưới các phần tử hữu hạn cần được sử dụng, và sau đó là chạy tính toán, mô phỏng. Các phân tích được thực hiện tại một số góc tới α nhỏ, nằm trong dải từ 0 đến 20° trong cùng một điều kiện luồng khí tới. Ở các góc tới lớn hơn, cánh sẽ chịu ảnh hưởng của nhiều hiện tượng khí đàn hồi phi tuyến phức tạp, cũng như không phù hợp với thực tế chế tạo các cánh UAV, nên chúng không được xem xét trong nghiên cứu này.
3. KẾT QUẢ VÀ PHÂN TÍCH
Phân tích CFD đã được thực hiện trên thiết diện cánh NACA4415 sử dụng phần mềm COMSOL Multiphysics. Phân bố áp suất và vận tốc dòng khí xung quanh các bề mặt của một thiết diện cánh NACA4415 tại các góc tới 
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 lần lượt được thể hiện trong hình 4 và hình 5. Biên độ áp suất và vận tốc được thể hiện bằng các bảng đồ họa với thang màu từ xanh đến đỏ, tương ứng với các giá trị từ nhỏ đến lớn. Áp suất tác động trên bề mặt của một cánh máy bay với một luồng khí ổn định là không đồng nhất qua dây cung thiết diện. Màu đỏ cho thấy áp suất lớn hơn áp suất tĩnh của khí quyển, do đó có một vùng áp suất dương tại mũi của cánh. Áp suất xung quanh phần còn lại của cánh thường là âm, và có màu xanh. Chênh lệch áp suất cao sẽ tập trung ở đầu cánh và giảm dần về phía đuôi cánh. Kết quả mô phỏng cũng cho thấy áp suất ở mặt trên thấp hơn áp suất mặt dưới cánh, điều đó là phù hợp với lý thuyết khí động lực về hình thành lực nâng. Phân tích một cách tương tự nhưng trái ngược, đó là phân bố vận tốc luồng khí mặt trên lại nhanh hơn so với mặt dưới của cánh. 
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	Hình 4. Phân bố áp suất và các luồng khí xung quanh một thiết diện giữa cánh NACA4415

	[image: image10.png]Velocity magnitude (m/s) Streamline: Velocity field @

0.2

0.15

0.05

,005\—/’/—/—‘

-0.1

-0.15

-02
-0.6 -0.5 -0.4 -03 -0.2 -0.1 0 0.1 0.2

¥ 3.6095x 107 T . A 33819
5 10 15 20 25 30




Tại 
[image: image11.wmf]0

a

=°


	[image: image12.png]Velocity magnitude (m/s) Streamline: Velocity field

W

-0.6 -0.5 -0.4 -03 -0.2 -0.1 0 0.1 0.2

vo [ EEE—— | A 37.856
0 5 10 15 20 25 30 35




Tại 
[image: image13.wmf]10

a

=°



	Hình 5. Biên độ vận tốc và các luồng khí xung quanh một thiết diện giữa cánh NACA4415


Phân bố áp suất cũng thay đổi tùy theo góc tới của luồng khí. Điểm chênh lệch áp suất lớn nhất có xu hướng dịch về đầu mũi cánh, và miền áp suất dương tại đuôi xuất hiện, tăng cả về diện tích và biên độ. Bằng cách tạo ra một dòng chảy tương đối qua một cánh cố định thiết diện NACA4415 với chiều dài dây cung thiết diện 
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, thì số Reynolds tính được xấp xỉ là 7,5.105. Kết quả tính toán áp suất xung quanh bề mặt cánh tại các góc tới 
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 được thể hiện trên hình 6. So sánh với dữ liệu thực nghiệm về hệ số áp suất của Hoffmann [8] cho thấy tương đồng giữa mô phỏng và thực nghiệm là tốt.
Hệ số nâng và cản là các đặc trưng khí động phụ thuộc sự phân bố áp suất xung quanh bề mặt cánh máy bay. Các hệ số này được tính toán theo sự thay đổi góc tới, và được biểu diễn lần lượt trên các đồ thị hình 7 và hình 8. Khi tăng góc tới trong phạm vi góc nhỏ thì các hệ số này đều tăng. Khi góc tới tăng, áp suất giảm ở bề mặt trên sẽ càng nhanh, cho đến khi xuất hiện một điểm mà tại đó các lớp không khí tách ra khỏi bề mặt. Nó dẫn không khí xoáy qua bề mặt cánh trên sau điểm phân tách, đồng nghĩa với dòng khí có hiện tượng chuyển sang trạng thái hỗn loạn, hệ số nâng giảm trong khi hệ số cản vẫn tăng, và có thể dẫn tới trạng thái nguy hiểm.
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	Hình 6. Kết quả tính toán về hệ số áp suất xung quanh một thiết diện giữa cánh NACA4415


 Điểm mà tại đó sự chia tách bắt đầu được biết đến như một điểm giảm tốc, và góc tới mà tại đó sự chia tách bắt đầu xảy ra gọi là góc tới hạn (critical AoA or stall AoA). Với môi trường dòng chảy mật độ thấp đang xem xét trên cánh NACA4415, thì góc tới hạn tại xấp xỉ 10°, khi đó hệ số nâng khí động đạt cực đại bằng 0,8228.
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	Hình 7. Hệ số nâng khí động với góc tới
	Hình 8. Hệ số cản khí động với góc tới


4. GIẢI PHÁP NÂNG CAO HIỆU SUẤT KHÍ ĐỘNG THIẾT KẾ CÁNH
Nhằm tăng hệ số lực nâng của cánh trong miền tốc độ thấp, một phương pháp thay đổi thiết diện cánh được đề xuất. Một cánh cố định UAV 3-D được thiết kế gồm tổ hợp hai thiết diện C4415 và NACA4415 ở hai đầu sải cánh (xem hình 9). Trong nghiên cứu này sẽ tập trung vào việc so sánh hiệu quả khí động giữa thiết diện chỉnh sửa (sau đây gọi là C4415) và thiết diện ban đầu NACA4415. Kết quả dự kiến sẽ cho thấy thiết diện C4415 có một số ưu điểm hơn so với thiết diện NACA4415, kéo theo hiệu quả khí động của cánh tổ hợp cũng sẽ là tốt hơn so với cánh ban đầu. Cấu hình cánh sử dụng hay tỉ lệ kết hợp hai thiết diện C4415 và NACA4415 dọc theo sải cánh sẽ được xem xét đầy đủ trong các nghiên cứu tiếp theo.
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Hình 9. Minh họa đề xuất thiết kế cánh tổ hợp hai phần thiết diện C4415 và NACA4415
Thiết diện cánh chỉnh sửa C4415 được tạo ra bằng cách kết hợp hai thiết diện NACA4415, có tổng độ dài dây cung tương thích với cánh NACA4415 ban đầu. Tùy theo thay đổi về tỉ lệ chiều dài dây cung giữa hai phần trước và sau của C4415, một số cấu hình thiết diện cánh được đưa ra phân tích và minh họa trong hình 10. Phương pháp mô phỏng số tiếp tục được sử dụng để so sánh hiệu quả khí động giữa các cấu hình thiết diện cánh. Phân tích trên từng cấu hình cánh được thực hiện trong cùng các điều kiện cài đặt và trình tự tiến hành như đã trình bày ở trên. Đặc trưng khí động lực của các cấu hình cánh được tính toán và so sánh với nhau trong các đồ thị tương ứng của hình 11 và 12.
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Hình 10. Một số cấu hình thiết diện cánh NACA4415 và C4415
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Hình 11. Hệ số nâng khí động theo góc tới của các cấu hình thiết diện cánh
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Hình 12. Hệ số cản khí động theo góc tới của các cấu hình thiết diện cánh
Chúng ta thấy rằng, hầu như tất cả các cấu hình cánh chỉnh sửa cho hệ số nâng thấp hơn ở góc tới nhỏ (dưới 5°), và cao hơn ở các góc tới lớn hơn so với cánh ban đầu. Ngược lại, hệ số cản thì lớn hơn ở góc tới nhỏ và nhỏ hơn ở góc tới lớn. Do đó, phương pháp chỉnh sửa thiết diện cánh sẽ cho tỉ lệ lực nâng trên cản tăng, hay hiệu suất khí động tốt hơn ở các góc tới lớn (trong khoảng từ 4° đến 16°). Hơn nữa, khi tỉ lệ chiều dài dây cung giữa hai phần thiết diện trước và sau của các cấu hình C4415 tăng, thì góc tới giới hạn cũng tăng, lần lượt là 10° ở cánh NACA415 ban đầu, 12° của C-75/25, 14° của C-50/50, và 16° của C-25/75. Tuy nhiên, khi tiếp tục tăng góc tới vượt qua góc tới giới hạn thì hệ số nâng giảm nhanh chóng, trong khi hệ số cản tăng. So sánh giữa các cấu hình, thiết diện cánh C-50/50 sẽ cho hệ số nâng lớn nhất (CL= 1,58956) tại góc tới α = 14°, trong khi hệ số cản là (CD= 0,07148), khi đó tỉ số nâng trên cản sẽ là CL/CD= 22,24. Như vậy, thiết kế cánh cố định với thiết diện C-50/50 cho hiệu suất khí động tốt nhất khi góc tới xấp xỉ 14°.
5. KẾT LUẬN
Bài báo đã trình bày các kết quả nghiên cứu khí động lực trên một cánh máy bay sử dụng phương pháp mô phỏng số bằng công cụ phần mềm COMSOL Multiphysics. Các tính toán và phân tích động lực học dòng chảy trên thiết kế cánh thiết diện NACA4415 đã được thực hiện tại một số góc tới khác nhau trong môi trường tốc độ luồng khí thấp. Các đặc trưng cơ bản như áp suất, vận tốc dòng khí và các hệ số khí động thu được đã chứng minh kết quả mô phỏng là phù hợp tốt với lý thuyết. Tiếp theo, một giải pháp chỉnh sửa thiết kế cánh đã được đưa ra. Theo đó, thiết kế cánh dự kiến sẽ là tổ hợp của hai phần biên dạng dọc sải cánh, tương ứng với hai thiết diện C4415 và NACA4415 có cùng chiều dài dây cung. Kết quả cho thấy, các cấu hình thiết diện chỉnh sửa cho hiệu suất khí động tốt hơn ở các góc tới lớn, đồng thời góc tới giới hạn cũng cao hơn so với thiết diện cánh thông thường. Kết quả mô phỏng cũng dự đoán cấu hình thiết diện cánh là kết hợp hai phần NACA4415 có dây cung bằng nhau (C-50/50) sẽ cho hiệu quả khí động cao nhất, đạt được tại góc tới khoảng 14°. Kết quả này có thể áp dụng cho quá trình thiết kế và chế tạo các cánh cố định của các máy bay không người lái (UAV). Cách tổ hợp hai thiết diện C4415 và NACA4415 dọc sải cánh, cũng như phương pháp thiết kế cánh 3-D trong các trường hợp ứng dụng cụ thể có thể được tiến hành thực hiện và phân tích bởi các nghiên cứu tiếp theo trong tương lai.
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