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1 Introducere

Vehiculele aeriene fara pilot (UAV — Unmanned Aerial Vehicles) constituie un domeniu
dinamic al ingineriei aerospatiale, aflat intr-o expansiune acceleratda in ultimele decenii. Evolutiile
tehnologice din domeniul senzorilor, materialelor compozite, sistemelor de propulsie electrica si
controlului autonom au permis extinderea utilizarii UAV-urilor intr-o gama tot mai larga de aplicatii,
atat civile, cat si militare. Acestea includ misiuni de supraveghere si recunoastere, cartografiere,
inspectii industriale, transport logistic usor, cercetare stiintificd sau interventii in medii ostile ori
inaccesibile pentru aeronavele clasice cu pilot la bord.

Una dintre directiile inovative de operare o reprezintd lansarea UAV-urilor din aer, prin
intermediul unei platforme purtatoare aflate deja in zbor — asa-numita ,,aeronava-mama”. Aceastd
abordare prezintd o serie de avantaje operationale importante: extinderea razei de actiune a
sistemului aerian fara pilot, reducerea consumului de energie prin eliminarea fazei de urcare initiala,
flexibilitate tactica in desfasurarea misiunii si acces facil la zone greu accesibile, precum terenuri
montane, paduri dese, regiuni izolate sau zone calamitate.

Lucrarea de fata isi propune dezvoltarea unei configuratii UAV dedicate lansarii aeriene,
adaptatd cerintelor unei misiuni de cautare si salvare (eng. SAR — Search and Rescue) In medii
dificile. Etapele abordate in cadrul acestei lucrari acopera atat faza de proiectare conceptuala, cat si
extinderea cdtre proiectarea preliminard, urmarind tranzitia logica de la analiza globala a misiunii la
dimensionarea si validarea tehnica a solutiei identificate.

In cadrul fazei conceptuale sunt definite obiectivele misiunii, sunt extrase cerintele esentiale
privind autonomia, viteza, plafonul de zbor, capacitatea de lansare si masa totala. Se elaboreaza un
model matematic de optimizare, care coreleaza performantele cerute cu parametrii cheie ai
configuratiei — in special raportul putere/masd si Incdrcarea alara. Pe baza acestor relatii este
construitd o functie cost multi-criteriald, care permite compararea mai multor configuratii posibile si
selectarea unet solutii optime.

Pentru validarea alegerii, este realizata o simulare aerodinamica preliminara in XFLRS asupra
unei prime iteratii de design, fiind analizatd distributia portantei, stabilitatea statica longitudinald si
pozitia punctului de echilibru in zbor de croaziera. Rezultatele indica necesitatea unor ajustdri in
geometria aripii si evidentiaza tendintele generale privind influenta profilului aerodinamic si a
torsiunii asupra performantei si stabilitatii UAV-ului.

Etapa de proiectare preliminara include detalierea configuratiei selectate, estimarea
principalelor dimensiuni geometrice, stabilirea masei structurale prin metode analitice si prin
utilizarea instrumentelor software-ului CAD, estimarea pozitiei centrului de greutate, evaluarea
stabilitdtii statice si dinamice si calculul performantelor aerodinamice in regimuri de zbor planat si de
croaziera. Sunt analizate si conditiile de angajare, capacitatea de integrare a unei sarcini utile si se
propune o solutie de configurare a suprafetelor de comanda.

1.1 Scopul lucrarii

Scopul lucrdrii este de a construi o baza solida si reproductibild pentru dezvoltarea unui UAV
capabil de lansare aeriand, care sa raspundd cerintelor operationale si sa respecte constrangerile
tehnologice, oferind un cadru metodologic aplicabil si altor misiuni similare. Lucrarea urmareste sa
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demonstreze cum poate fi integratd abordarea iterativa si multidisciplinara — specifica proiectarii
ingineresti moderne — in dezvoltarea unui sistem aerian de tip UAV, de la definirea misiunii pand la
propunerea unei solutii valide din punct de vedere tehnic. Lucrarea urmareste s parcurgd, intr-un
cadru integrat, etapele de proiectare conceptuald si preliminara, oferind o solutie optima din punct de
vedere aerodinamic, structural si operational.

Prin construirea unei configuratii optimizate din perspectiva performantelor cerute de misiune
si a constrangerilor tehnologice, lucrarea contribuie la fundamentarea deciziilor ingineresti specifice
proiectarii UAV-urilor, in special pentru aplicatii critice in medii dificile.

1.2 Obiectivele lucrarii

Pentru atingerea scopului propus, au fost definite urmatoarele obiective specifice:

e Analiza cerintelor operationale ale unei misiuni tipice de cautare si salvare (SAR) si
traducerea acestora in parametri de proiectare.

o Identificarea i compararea configuratiilor posibile de UAV capabile de lansare aeriand, prin
utilizarea unei functii cost multi-criteriale.

o Elaborarea unui model matematic care coreleaza performantele UAV-ului cu parametrii de
baza (MTOW, putere instalata, incarcare alara, etc.).

e Determinarea unui punct optim de proiectare prin constructia unei diagrame de constrangeri
in planul raport putere/masa — Incarcare alara.

e Realizarea unei simulari aerodinamice preliminare pentru validarea configuratiei alese, cu
analiza stabilitatii si distributiei fortelor.

o Trecerea catre faza de proiectare preliminard prin:
o dimensionarea geometricd a UAV-ului;
o estimarea maselor si a stabilitatii dronei;
o evaluarea performantelor in conditii reale de zbor.

Formularea concluziilor si recomandarilor pentru dezvoltarea ulterioara a platformei.

1.3 Prezentarea lucrarii

Capitolul 1 introduce contextul general al proiectarii UAV-urilor lansate aerian, evidentiind
tendintele actuale In domeniul vehiculelor autonome si necesitatea unor solutii adaptate pentru
misiuni complexe Tn medii greu accesibile. Este definitd misiunea analizata, sunt clarificate scopul si
obiectivele lucrdrii, iar structura generald a proiectului este anuntata.

Capitolul 2 este dedicat documentdrii tehnice si prezentarii unor exemple de UAV-uri
existente, capabile de lansare din aeronava. Acest capitol plaseaza lucrarea intr-un cadru operational
real si ofera repere de ordin tehnic pentru masa, dimensiunile, performantele si configuratiile
utilizate. Exemplele prezentate au contribuit la formularea ipotezelor initiale privind geometria, tipul
de propulsie si cerintele de autonomie.

Capitolul 3 trateazd faza de proiectare conceptuala, in care sunt analizate relatiile
fundamentale dintre incdrcarea aripii si raportul putere/greutate, in trei regimuri de zbor: croaziera,
urcare si viraj. Pe baza acestora, este construita o diagrama de constrangeri care permite identificarea
unui punct optim de proiectare. In continuare, este elaborat un studiu de sensibilitate asupra
parametrilor geometrici si aerodinamici, iar performantele sunt cuantificate printr-o functie-cost
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multicriteriald. Aceastd abordare permite alegerea unei configuratii viabile din punct de vedere
aerodinamic si operational.

Capitolul 4 descrie procesul de selectie a configuratiei conceptuale finale a UAV-ului,
utilizdnd o matrice decizionala pentru compararea configuratiei de tip ,,aripa zburatoare” cu cea de
tip ,,monoplan clasic”. Pe baza criteriilor tehnice stabilite anterior, este aleasa aripa zburatoare, iar
geometria acesteia este rafinatd prin simuldri XFLRS. Se evalueaza stabilitatea statica si
performantele de portanta pentru diverse combinatii de profiluri, unghiuri de sageata si rapoarte de
trapezoidalitate, iar rezultatele sustin alegerea finald a unei configuratii stabile, eficiente si adaptabile
la lansare aeriana.

Capitolul 5 trateaza proiectarea preliminarda a UAV-ului. Sunt selectate componentele
sistemului de propulsie prin simuldri eCalc, se modeleazd configuratia finala in Onshape pentru
extragerea maselor si a centrului de greutate, se analizeaza stabilitatea dinamicad prin evaluarea
modurilor proprii in XFLRS, iar suprafetele de comanda sunt dimensionate atat pentru controlul in
ruliu si tangaj, cat si pentru generarea momentului de giratie. Astfel, se dezvoltd un model analitic
pentru validarea performantei elevonului si se stabileste zona optimd de amplasare si dimensiunea
acestuia. Finalul capitolului este dedicat sistemului de prindere si lansare de pe aeronava-mama. Sunt
prezentate mai multe solutii constructive existente in industrie, iar apoi este propus un sistem format
din trei bare de sustinere fixate cu bolturi actionate electric de catre servomotoare. Se estimeaza
fortele aplicate sistemului in regim de zbor captiv si se dimensioneaza preliminar barele de prindere,
sub ipoteza solicitarii compuse de intindere axiala si Tncovoiere.

Capitolul 6 se ocupa cu analiza structurald preliminard a UAV-ului, prin utilizarea metodei
elementelor finite. Dupad exportarea geometriei CAD din Onshape in Ansys Student, aripa a fost
modelata ca un ansamblu compus din invelis sandwich de material compozit si o structurd interna din
placaj de aviatie. Analiza statici a permis determinarea factorilor de suprasarcinda admisibili,
confirmand rezistenta structurald pana la valoarea ultima de 6g si stabilind pragul de 4g drept valoare
limita pentru diagrama de manevra si rafald. Analiza modald a evidentiat modurile proprii relevante
si proximitatea modului 7 fatd de o armonicd a excitatiei motor—elice, ceea ce indicd un potential risc
de rezonantd. Concluzia principald este cd, in faza de proiectare detaliata, vor fi necesare rigidizari
suplimentare ale structurii pentru a asigura separarea frecventelor naturale de cele de excitatie si
pentru a imbunatati comportamentul dinamic general al UAV-ului.

Capitolul 7 analizeaza performantele de zbor ale UAV-ului, cu accent pe faza initiald de
planare pasiva dupa desprinderea din avionul-mama. Sunt definite doud manevre specifice - planare
rectilinie si viraj planat de 180 de grade - iar acestea sunt modelate matematic prin ecuatii
diferentiale. Simularile obtinute in Matlab oferd estimari privind durata planarii si indltimea pierdutd
in timpul manevrei, precum si o valoare minima a vitezei de lansare. Rezultatele obtinute valideaza
configuratia aleasd si confirma capacitatea UAV-ului de a incepe misiunea in conditii sigure. In plus,
este dezvoltatd si o metoda de estimare a performantelor dronei in zborul de croaziera, bazata pe
corelarea rezultatelor dintre cele oferite de analiza eCalc si cele obtinute in urma calculelor analitice.

Capitolul 8 contine concluziile generale ale lucrarii, sintetizand etapele parcurse si subliniind
contributiile autorului. De asemenea, sunt propuse directii de dezvoltare ulterioara, printre care se
numadra testarea in tunel aerodinamic, dezvoltarea unui prototip functional, proiectarea detaliata a
structurii si integrarea unui sistem complet autonom de control si navigatie.
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2 Documentatie
2.1 Scurt istoric. Sisteme UAYV similare.

Evolutia vehiculelor aeriene fard pilot reflectd o tendintd generald a aviatiei moderne spre
automatizare, miniaturizare si operare autonoma, in paralel cu reducerea riscurilor asociate prezentei
umane in zone periculoase sau inaccesibile. Primele UAV-uri, dezvoltate in context militar incepand
cu anii ’60—"70, au fost destinate recunoasterii si misiunilor de antrenament. Ulterior, datoritd
progreselor tehnologice in domeniul senzorilor, comunicatiilor si propulsiei electrice, UAV-urile au
cunoscut o dezvoltare acceleratd, patrunzadnd in tot mai multe domenii civile si industriale:
cartografiere, agriculturd de precizie, inspectii de infrastructura, securitate, cercetare stiintifica si
interventii de urgenta.

Una dintre directiile recente de dezvoltare, intens exploratd atat in mediul academic, cat si
industrial, o constituie lansarea aeriand a UAV-urilor din platforme aflate deja In zbor — cunoscute ca
»aeronave-mama”. Aceasta strategie operationald ofera multiple avantaje tactice si logistice, precum:

e Eliminarea fazei consumatoare de energie a decolarii;

o Lansarea la altitudine si viteza optima pentru zbor autonom,;

o Extinderea razei de actiune si reducerea timpului de raspuns;

e Posibilitatea de a accesa medii izolate, deasupra obstacolelor naturale sau in lipsa
infrastructurii de lansare la sol.

In contextul dezvoltarii accelerate a tehnologiilor autonome si a cerintelor operationale tot
mai complexe, utilizarea UAV-urilor lansate din zbor devine o solutie viabild pentru misiuni in care
flexibilitatea, acoperirea extinsa si riscul redus pentru personal sunt esentiale. Aceste platforme pot
opera 1n regimuri de zbor variate (inclusiv la altitudini joase), in conditii meteorologice nefavorabile
si pot acoperi eficient zone vaste, fiind astfel deosebit de valoroase in misiuni de cautare-salvare,
recunoastere tacticd sau monitorizare ecologicd in zone afectate de dezastre naturale.

Totodata, lansarea aeriand impune o serie de constrangeri tehnice semnificative: masa totala a
UAV-ului trebuie optimizatd pentru a nu afecta echilibrul si performantele aeronavei-mama,
anvergura aripii este limitatd de spatiul disponibil la bord sau de mecanismele de lansare, iar
structura trebuie si reziste socurilor si accelerarilor specifice desprinderii in zbor. In plus, timpii de
activare a sistemelor de zbor autonome trebuie sa fie foarte scurti, pentru a asigura tranzitia rapida la
zbor controlat dupa lansare.

Pentru a Intelege mai bine stadiul actual al tehnologiei si tendintele dominante in proiectarea
UAV-urilor capabile de lansare aeriand, se impune o trecere in revista a unor platforme
reprezentative existente, care pot servi drept repere pentru definirea unei configuratii comparabile:

o Backfire Drone — platforma militara de dimensiuni medii, cu anvergura de 3.4 m si masa
maxima la decolare (MTOM) de 23 kg. Ofera o autonomie de peste 100 km si poate opera
pana la 1500 m altitudine in conditii moderate de vant si precipitatii. Este compatibila cu
misiuni tactice de recunoastere si sprijin in teren [1].

e Perdix Drone — proiectatd pentru zboruri in roi (eng. swarm flight), cu dimensiuni extrem de
reduse (anvergurd de 300 mm, MTOM 290 g) si autonomie de aproximativ 20 minute. Au
fost proiectate pentru fi lansate in numar mare pentru acoperire simultand a unei zone extinse,
fiind utilizatd experimental de Departamentul Apararii al SUA [2].
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e ALPHA-S — UAV cu masa totald de 19.25 kg, autonomie de 200 km si capacitate de
transport a unei sarcini utile de pand la 2.75 kg. Este optimizat pentru stabilitate Tn conditii
meteorologice moderate (pana la scara 6 Beaufort) si poate fi lansat din platforme aeriene [3].

e Familia ALTIUS (600, 700, 900) — exemplifica UAV-uri capabile de lansare aeriana cu
anverguri intre 2.54 m si 6.1 m (datorita aripilor pliabile), MTOM sub 40 kg si autonomie de
pana la 1000 km. Aceste platforme sunt prevazute cu motoare tractoare si pot atinge durate de
zbor de pana la 15 ore, fiind adaptate atat misiunilor de supraveghere, cat si celor ofensive

[4].

Aceste exemple pun 1n evidentd trasaturi comune ale UAV-urilor lansate aerian: dimensiuni
compacte, eficientd energetica, autonomie ridicatd, capacitate de lansare in zbor si adaptabilitate la
diverse scenarii de misiune. Ele ofera repere valoroase in stabilirea criteriilor de proiectare a unei
platforme aeriene, adaptata unei misiuni SAR, asa cum este analizata in prezenta lucrare.
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3 Realizarea studiilor de sensibilitate si trade-off
3.1 Cerinte de design impuse de misiune

Misiunea analizata in cadrul acestei lucrari presupune desfasurarea unei operatiuni de cautare
si salvare In zone greu accesibile, caracterizate de relief variat, infrastructura deficitara sau conditii
meteorologice instabile. Aceste misiuni implicd un grad ridicat de urgenta, incertitudine operationala
si necesitatea acoperirii unor suprafete mari intr-un interval de timp relativ scurt. Din aceste
considerente, vehiculul aerian fara pilot propus trebuie sa respecte o serie de criterii de performanta
esentiale, care deriva direct din cerintele operationale ale scenariului de utilizare.

Printre aceste criterii, cele mai relevante sunt urmatoarele:

e Autonomia de zbor (notatd cu #): Este unul dintre parametrii critici ai sistemului, intrucat
determind perioada de timp in care UAV-ul poate desfagsura misiunea fara a necesita
reincdrcare sau recuperare. Autonomia trebuie maximizatd pentru a asigura o acoperire
extinsd a zonei de interes si pentru a permite executarea unor traiectorii complexe, inclusiv
revenirea la punctul de lansare sau transmiterea continui a datelor. In contextul operatiunilor
SAR, o autonomie ridicata creste sansele de succes ale misiunii prin mentinerea unui timp de
zbor indelungat n zona de interes.

o Capacitatea de a transporta masa utild (notatd cu m): Acest parametru defineste limita
superioard a echipamentelor ce pot fi integrate la bordul UAV-ului: senzori electro-optici,
camere IR, sisteme de comunicatii sau chiar truse de prim ajutor. Cu cat masa utila admisa
este mai mare, cu atat platforma va putea sustine sisteme de detectie mai performante si
functionalitati suplimentare, adaptate nevoilor reale din teren. De asemenea, o sarcina utila
mai mare permite modularitate si adaptabilitate intre diferite tipuri de misiuni.

o Viteza de angajare (notatd cu VS): Viteza de angajare reprezintd viteza minima la care
UAV-ul poate zbura in regim sustinut fird a intra in pierdere de portanti. in misiuni de
cautare, aceastd viteza trebuie mentinuta cat mai scazutd pentru a permite zborul lent si stabil,
esential Tn observarea detaliatd a terenului, urmarirea unor obiective sau scanarea unor
sectoare restranse. Din punct de vedere aerodinamic, aceasta impune cerinte directe asupra
incarcarii alare si asupra coeficientului maxim de portanta al profilului ales.

e Viteza de croaziera (notatd cu VC): Desi nu are o pondere decisiva in analiza functiei cost,
viteza de croaziera influenteaza indirect capacitatea de reactie rapida si acoperirea teritoriala
intr-un interval de timp dat. UAV-ul trebuie sd fie capabil sd se deplaseze eficient intre
punctele de interes, mai ales in cazul unei lansdri departe de zona tintd. Prin urmare,
mentinerea unei viteze de croaziera rezonabile este beneficd pentru eficienta generald a
misiunii.

Aceste patru criterii constituie baza pentru constructia functiei cost utilizate in analiza multi-
parametru, fiecare avand o influentd diferitd asupra performantei globale a sistemului. Importanta
relativa a fiecarui parametru este discutata n detaliu in cadrul studiului de sensibilitate, iar valorile
tinta asociate fiecaruia sunt alese in acord cu profilul general al misiunii SAR.

3.2 Model matematic utilizat

Acesti 4 parametri vor fi utilizati pentru evaluarea configuratiilor conceptuale pentru drona
proiectatd. Modelul matematic recomandat pentru compararea solutiilor posibile este cel al
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maximizarii unei functii — cost [5], care poate fi definita astfel:

config ] mconfig Vsmedie Vcconfig

t
Cost=f, - +f +fvs' ve ©
? tmediu " Mpmpedie VSconfig chedie

(1)

In aceasta formuld, coeficientii f,,fy,, fys si fyc reprezintd ponderi pentru importanta
autonomiei, masei utile, vitezei de angajare si respectiv vitezei de croazierd in configuratia finala
aleasd. Valorile atribuite acestor parametri, in urma discutiei de la inceputul prezentului capitol, sunt:

fa = 40%, fm = 30%, fVS = 20%, fVC = 10%

Mai mult de atat, cei 4 parametri evaluati sunt normalizati dupa valori medii ale acestora,
pentru a asigura adimensionalitatea functiei cost. Aceste valori medii sunt alese pe baza dronelor
descrise la Capitolul 2 si sunt pentru acest studiu:

tmediu = 3 h, Mpeqie = 10 kg) VSmedie = 12 m/S » VCedie = 25 m/S

Dupa definirea cerintelor misiunii si formularea functiei cost care integreaza principalii
indicatori de performanta ai sistemului (autonomie, masa utild, viteze caracteristice), pasul urmator
constd 1n stabilirea parametrilor aerodinamici si geometrici care influenteaza direct sau indirect
valoarea acestei functii. Acesti parametri sunt esentiali in procesul decizional, deoarece reflectd
alegerile ingineresti asupra formei si capacitatilor UAV-ului.

Fiecare parametru are un efect specific asupra performantelor evaluate in functia cost, astfel:

e MTOW: Reprezinta masa maximd la decolare si influenteaza in mod direct masa utila
disponibila, dar si viteza de angajare. In mod indirect, afecteaza si autonomia, prin faptul ci o
masa mai mare permite instalarea unui sistem energetic de capacitate superioard (ex. baterii
mai mari), dar necesitd si putere suplimentard pentru zbor, ceea ce poate duce la cresterea
consumului. De asemenea, are efect asupra vitezei de croazierd, prin modificarea echilibrului
aerodinamic si a coeficientului de portanta de la croaziera.

o Suprafata portanta (S): Determina In mod direct vitezele de zbor (VS si VC), prin influenta
asupra incarcdrii alare. Desi are un efect indirect asupra autonomiei (prin impactul asupra
consumului de energie), influenta asupra masei utile este considerata neglijabila in acest
model, deoarece se presupune o structurd usoara si eficienta.

o Alungirea aripii (AR — Aspect Ratio): Este un parametru geometric si aerodinamic esential,
cu implicatii directe asupra eficientei aerodinamice. Un raport de alungire ridicat contribuie la
scaderea rezistentei induse, ceea ce se traduce In cresterea autonomiei si, in anumite cazuri, in
imbunatatirea vitezei maxime de zbor.

o Puterea instalata (P): Este un factor de control asupra performantei propulsive, influentand
atat timpul de zbor (prin echilibrul energetic cu sistemul de stocare), cat si viteza de
croaziera. O putere mai mare poate permite zboruri mai rapide, dar poate genera si un consum
mai ridicat 1n lipsa unui sistem de gestiune eficient.

e Coeficientul minim de rezistenta la inaintare (Cp ,;,): Acest parametru caracterizeaza
profilul aerodinamic al UAV-ului si influenteazd consumul energetic in regim de croaziera,
afectand astfel autonomia si viteza de deplasare. O valoare redusd a acestui coeficient este, in
general, asociata cu un design aerodinamic curat si eficient.
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Pentru a determina sensibilitatea functiei cost fatd de fiecare dintre acesti parametri, a fost
aplicatd o metodologie de analiza parametrica univariata. Astfel, fiecare parametru a fost evaluat in
raport cu un set de valori de referintd (valori medii), considerate reprezentative pentru un UAV de
dimensiuni si performante similare celor analizate.

Procedura de analiza a fost urmatoarea:

o S-astabilit o valoare medie pentru fiecare parametru analizat.

e Apoi, pentru fiecare parametru in parte, s-a efectuat o variatie controlatd in intervalul
(0.8 - valeq, 1.2 * valpeq), in timp ce ceilalti parametri au fost mentinuti constanti.

o Pentru fiecare variatie, a fost recalculatd valoarea functiei cost, obtindndu-se astfel o serie de
puncte care indicd sensibilitatea functiei la modificarea respectivului parametru.

Aceastd metodologie a fost aplicatd pentru toti cei cinci parametri descrisi, iar rezultatele au
permis evidentierea celor mai influenti factori In determinarea configuratiei optime. De asemenea,
analiza a oferit o baza rationald pentru ierarhizarea parametrilor in procesul de proiectare si pentru
luarea deciziilor privind posibile ajustéri in etapele ulterioare de optimizare si validare.

Relatiile matematice care stau la baza modelului matematic creat sunt preluate din [6] si sunt
urmatoarele (unde nu e specificat altfel, s-au folosit notatiile standard din literatura de specialitate):

m o« MTOW,  Mpaeerie € MTOW )

Modelul simplificat de rezistenta la inaintare (din aerodinamica liniard), definit astfel:

1

©o = bomin ¥ AR

- CZ, unde e reprezinta factorul de eficientd Oswald 3)

Se demonstreaza ca la regim de croaziera puterea necesara zborului are expresia:

1 MTOW?
P =05-p-S- I V£ ) - 4
(V) 0.5 P S-Cpmin-V +1'[-e'AR OSpSV ()

Variatia timpului de zbor (autonomiei) se calculeaza tindnd cont de proportionaliatea:

Mpaterie

t o 5 (5)
Iar coeficientul de rezistenta la Tnaintare minim pentru regim incompresibil subsonic este dat de:
Cb min = Cp min profil + Cp frecare (6)
Co recare = Aemerrzs @
(In Re)258

17



3.3 Interpretarea studiului de sensibilitate

Modelul matematic dezvoltat a fost implementat intr-un cod Matlab, cu scopul de a evalua
influenta principalilor parametri de proiectare asupra performantei generale a UAV-ului, exprimata
printr-o functie cost multi-criteriald. Aceastd functie integreaza factori precum autonomia, viteza de
zbor, masa utild si viteza de angajare, reflectdnd prioritdtile operationale ale misiunii de cautare-
salvare.

Rezultatul implementdrii este reprezentat grafic in Figura 1, unde sunt ilustrate variatiile
functiei cost In functie de mai multi parametri-cheie. Analiza acestui grafic evidentiazd faptul ca
masa maxima la decolare (MTOM) este variabila cu cea mai mare influenta asupra valorii functiei
cost. Configuratiile care permit un MTOM mai mare tind sd obtina scoruri superioare, fapt ce indica
o corelatie puternicd intre capacitatea portantd a platformei si performantele globale ale misiunii.
Acest rezultat este logic, intrucdt o masd maxima mai mare permite integrarea unei baterii de
capacitate superioard si/sau a unei sarcini utile mai consistente, fara a compromite autonomia de
zbor.

Studiu de sensibilitate
0.96 T T T T T T T

0.94

0.92

0.9

0.88

0.86

Functie cost

0.84 R i e N

0.82

Masa maxima
Suprafata portanta

Alungirea aripii

Puterea disponibila

~ Coeficientul de rezistenta minim

0.76 . . , . . . .
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

Variatia parametrului [%]

Figura 1. Studiu de sensibilitate al parametrilor globali ai dronei

Al doilea parametru ca importantd identificat in cadrul studiului este puterea instalatd la bord,
care influenteazd in mod direct regimul de zbor si capacitatea UAV-ului de a efectua urcari sau
manevre sustinute in conditii dificile. Totusi, spre deosebire de MTOM, variatia acestui parametru
determind schimbari mai moderate ale functiei cost, sugerand existenta unui prag peste care cresterea
puterii nu aduce beneficii proportionale.

In schimb, alti parametri, precum suprafata portanta, alungirea aripii si coeficientul minim de
rezistentd la inaintare (Cp i), prezintd o influentd secundard in cadrul modelului. Desi acestia
contribuie la rafinarea performantei aerodinamice, impactul lor este semnificativ doar in combinatie
cu variatii mai mari ale celorlalti parametri principali. Acest aspect justificd abordarea etapizata a
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proiectdrii: mai intdi se stabileste un cadru general favorabil din punct de vedere al masei si al
sistemului propulsiv, urmand ca ajustarile aerodinamice sa fie aplicate in etapele de optimizare
finala.

Rezultatele obtinute subliniaza, de asemenea, importanta stabilirii unei relatii functionale intre
MTOW si puterea instalata, Intrucat aceste doud variabile nu pot fi tratate izolat. O masa totald mai
mare necesitd, Tn mod firesc, o putere mai ridicatd pentru a mentine aceleasi performante in zbor.
Aceastd interdependentd va fi analizatd detaliat in subcapitolul urmator, in cadrul constructiei
diagramei de constrangeri.

3.4 Diagrama de constrangeri

Pe baza modelului de misiune definit anterior si a rezultatelor obtinute in cadrul studiului de
sensibilitate, a fost posibila formularea unei relatii cantitative intre doi parametri fundamentali pentru
analiza performantei globale a UAV-ului: raportul dintre puterea instalatd si greutatea maxima la

decolare (P / () tespectiv raportul dintre greutatea maxima si suprafata portanta (G/ ), cunoscut
drept incarcare alara.

Aceastd relatie oferda o comparatie a performantelor vehiculului aerian pentru mai multe
regimuri de zbor, in functie de capacititile sale propulsive si aerodinamice. In mod specific,

construirea diagramei de constrangeri in planul (P / G- G/ ) permite identificarea unei zone fezabile

din punct de vedere al proiectdrii, dar si determinarea punctului optim de design, in functie de
regimurile de zbor impuse de misiune.

Pentru aceasta analiza, s-au selectat trei regimuri de zbor relevante pentru UAV-ul analizat:

e Zbor de croaziera — caracterizat prin consum energetic optim si mentinerea autonomiei
maxime;

e Zbor in viraj — necesar pentru manevre de evitare sau explorare in teren variat; implica o
suprasarcind crescutd;

e Zbor de urcare — relevant in scenariul lansarii aeriene, dar si pentru zborul la diferite altitudini
in teren montan.

Pe langd aceste regimuri, a fost inclusd si analiza fenomenului de angajare, care determina
limita inferioard a vitezelor de zbor sigure si influenteaza alegerea profilului aerodinamic si a
incarcarii alare maxime admisibile. In acest caz, este analizatd relatia dintre coeficientul maxim de
portanta (Cy, ax) S1 Incdrcarea alara G/ - pentru a determina daca vehiculul poate produce suficienta

portanta la viteze reduse.

Pentru o prima iteratie de analiza, valorile parametrilor aerodinamici si de zbor au fost alese
pe baza rezultatelor medii din studiul de sensibilitate si a valorilor de referinta extrase din UAV-uri
similare. Valorile considerate sunt:

e Viteza de croaziera (VC): 35 m/s

e Viteza de angajare (VS): 12 m/s

e Viteza maxima de manevrd (VA): 25 m/s

e Viteza verticald in regim de urcare (VV): 3 m/s
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e Suprasarcina in viraj (n): 3g
e Coeficientul minim de rezistenta la inaintare (Cp pip): 0.025

Aceste valori permit generarea curbelor de constrangere corespunzatoare fiecarui regim de
zbor. Intersectia acestor curbe in diagrama / G- G/ ¢ indica domeniul de proiectare fezabil, iar prin

suprapunerea conditiilor de angajare se identificd zonele care respecta toate cerintele aerodinamice
impuse de misiune.

Analiza oferd o imagine clara asupra compromisurilor necesare intre eficienta propulsiva,
suprafata portanta si masa totala a UAV-ului, facilitdnd luarea unei decizii informate privind punctul
de echilibru optim intre performanta si constrangeri tehnologice. Acest punct va fi ulterior utilizat in
faza de proiectare preliminard pentru definirea dimensiunilor geometrice si alegerea configuratiei
detaliate.

Ecuatiile care stau la baza modelului matematic pentru diagrama de constrangeri sunt preluate
din [5] st sunt urmatoarele:

Zbor d ' "-P—vc(q o o G) (8)
or de croazierd: = = G/s Comin T 173
P Cp mi n\? G
Zbor in viraj: e VA-q- I GD;nSm + K- (a) gl )
P W g K G
Zbor de urcare: = VC- (% + G_/SCD min + q . §) (10)
Coeficientul maxim de portanti: Gy .. = 2 -2+ —— (11)
oeficientul maxim de portantd: Cp max = 2 * g T

Cu q s-a notat presiunea dinamica la regimul de zbor studiat, iar K reprezintd contributia
factorului de rezistenta indusa din modelul simplificat de rezistentd, avand bine-cunoscuta expresie:

1
K=—— 12
m-e-AR (12)
Iar coeficientul Oswald de eficientd, pentru aripi dreptunghiulare, are expresia:
e = 1.78(1 — 0.045AR%%®) — (.64 (13)

Se poate acum realiza diagrama de constrangeri pentru drona consideratd (Figura 2). Se
observa cum cerintele de urcare sunt acoperite de performantele necesare pentru zborul de croaziera
st cel 1n viraj. Interpretand diagrama, punctul de design optim se obtine pentru:

o G/g=113 N/ 2

e Cymax = 1.3 — valoare ce poate fi atinsa fara utilizarea flaps — urilor
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Diagrama de constrangeri
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Figura 2. Alegerea configuratiei optime

3.5 Studiu de trade-off. Stabilirea parametrilor geometrici si aerodinamici

Dupa interpretarea detaliatd a diagramei de constrangeri si identificarea punctului optim de
proiectare in spatiul (P / G~ G/ ), a fost reluat studiul de sensibilitate, de aceastda datd cu accent pe

parametrii geometrici majori ai configuratiei alese. Scopul acestei etape este de a analiza influenta
anvergurii si a raportului de alungire asupra valorii functiei cost si, implicit, asupra performantelor
globale ale UAV-ului.

Functia cost utilizatd a fost pastrata in forma definita anterior, contindnd ca termeni principali
autonomia de zbor, capacitatea de transport a unei mase utile, viteza de angajare si viteza de
croaziera. Totusi, fatd de studiile anterioare, in aceastd faza variabilele analizate devin exclusiv
geometrice, iar valorile parametrilor derivati sunt extrase din corelatiile stabilite anterior intre
MTOW, putere instalatd si suprafatd portantd, in conformitate cu diagrama de constrangeri
prezentata In capitolul anterior.

Astfel, pentru fiecare combinatie de anvergura (b) si alungire (AR), se calculeaza:

o suprafata portantd (S), prin relatia:

S =b%/AR (14)

e masa maxima admisa la decolare (MTOM), din dependenta;
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G="0/-s (15)
e Puterea necesara la bord, din relatia:
P=P/.-G (16)
Din aceste date se determina indirect valorile necesare pentru evaluarea functiei cost:

e autonomia de zbor, estimatd in raport cu eficienta aerodinamica si consumul specific de
energie;

o masa utild disponibila, calculatd ca diferentd intre MTOW si suma maselor estimative pentru
structura, sistem energetic si comenzi,

o viteza de angajare, in functie de coeficientul maxim de portanta si incarcarea alara;

e viteza de croazierd, determinatd din echilibrul intre tractiune si rezistenta, in regim stabil de
zbor.

Pentru aceasta analiza, s-au definit urmatoarele intervale de variatie:

e Anvergura aripii: Intre 2.5 m si 3.5 m. Aceastd alegere reflectd dorinta de a mentine
configuratia UAV-ului compatibila cu lansarea directa, fara a apela la mecanisme de pliere a
aripii. Solutiile fara aripi pliabile simplifica procesul de fabricatie si reduc masa structurala
asociatd cu sistemele mecanice necesare.

e Alungirea aripii (AR): intre 7 si 12. Intervalul ales este compatibil cu ipotezele aerodinamicii
liniare, metoda utilizatd in cadrul modelului matematic implementat. Valori mai mici ar
reduce eficienta aerodinamica, In timp ce valori mai mari ar necesita aripi foarte inguste,
dificil de realizat structural in constrangerea datda de MTOW.

Modelul matematic utilizat pentru aceste calcule este identic cu cel din faza anterioara,
asigurand continuitatea metodologicd si comparabilitatea rezultatelor. Fiecare combinatie (b, AR) a
fost evaluata individual, iar valorile obtinute ale functiei cost au fost reprezentate grafic pentru a
permite identificarea unei configuratii optime din punct de vedere al performantei globale.

Rezultatele complete sunt prezentate in Figura 3. Se observa ca functia cost este maximizata
pentru valori mari ale anvergurii si valori mici ale alungirii. Astfel, se obtin succesiv urmatorii
parametri pentru configuratia conceptuala a sistemului aerian studiat:

e Anvergura:b =3.5m
e Alungirea: AR =7

e Suprafata portantd: S = bZ/AR = 1.75 m?
e Masa maxima la decolare: MTOM = G/S -S/g =20.17 kg
e Puterea minima instalata la bord: P = P/G . G/S -S=1515W
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Alegere configuratie optima
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Figura 3. Alegerea anvergurii si alungirii optime
3.6 Studiu de trade-off. Alegerea configuratiei generale a dronei

Vehiculele aeriene fara pilot sunt, in literatura de specialitate si in practica inginereasca,
clasificate in mai multe tipuri constructive, dintre care cele mai utilizate in prezent sunt monoplanul
clasic (configuratie cu fuzelaj, aripa, ampenaj orizontal si vertical) si aripa zburatoare (configuratie
integrata, fara fuzelaj distinct si fara suprafete conventionale de stabilizare). Alegerea intre aceste
doud familii de configuratii depinde in mod direct de tipul de misiune, de cerintele impuse asupra
performantelor UAV-ului si de constrangerile tehnologice (dimensiuni, masd, manevrabilitate,
complexitate).

In cadrul acestei lucrari, selectia configuratiei generale s-a realizat prin aplicarea unei matrici
decizionale multicriteriale, metoda specifica fazei de proiectare conceptuala a aeronavelor [5].
Aceasta tehnicad permite compararea obiectivdi a doud sau mai multe configuratii-candidat prin
analiza lor in raport cu un set de criterii de performanta relevante. Fiecarui criteriu 1 se asociaza o
pondere (care reflectd importanta relativd a acelui criteriu in contextul misiunii) si o nota de
conformitate (care reflecta cat de bine satisface fiecare configuratie acel criteriu).

Metoda a fost aplicata anterior de cétre autor n cadrul participarii la competitia internationala
ATAA Design/Build/Fly 2025 [7], unde a demonstrat eficientd in alegerea configuratiei initiale a
UAV-ului, in raport cu cerinte multiple si contradictorii. In contextul actual, matricea decizionald
permite o comparare sistematicad intre doud configuratii posibile: monoplanul si aripa zburatoare, in
raport cu urmatoarele criterii:

e Masa maxima — evalueaza potentialul fiecdrei configuratii de a minimiza masa structurala, cu

impact direct asupra autonomiei si a masei utile disponibile.
o Coeficientul minim de rezistentd la inaintare (Cp i) — reflecta eficienta aerodinamica a
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formei, cu efect asupra consumului energetic, vitezei de croaziera si timpului de zbor.

o Stabilitate si control — analizeaza capacitatea UAV-ului de a-si mentine echilibrul in zbor si
de a raspunde manevrelor, un criteriu esential pentru misiunea data.

e Spatiu dedicat sarcinii utile — important pentru integrarea echipamentelor de cautare-salvare
(sisteme optice, truse medicale etc.).

e Ergonomie — se refera la usurinta de integrare a UAV-ului intr-un sistem aerian mai complex
(inclusiv compatibilitatea cu aeronava-mama si accesibilitatea componentelor).

e Manufacturd — analizeaza complexitatea realizarii structurale, nivelul de precizie necesar si
riscurile de aparitie a neconformitatilor in procesul de fabricatie.

Pentru comparatia dintre cele doua configuratii, a fost utilizat un sistem binar de notare, nota
,1” fiind acordatd configuratiei care raspunde mai bine unui anumit criteriu, iar nota ,,0” celei mai
putin favorabile. Valorile astfel obtinute au fost apoi ponderate cu importanta fiecarui criteriu,
obtinandu-se scorul total asociat fiecarei variante de design.

Rezultatul analizei, evidentiat in Tabel 1, aratd ca, pentru cerintele specifice misiunii
analizate 1n aceasta lucrare (cautare-salvare In medii dificile, lansare aeriana, autonomie ridicata),
configuratia de tip ,,aripa zburatoare” se dovedeste a fi cea mai potrivitd. Aceasta oferd un avantaj
clar in ceea ce priveste eficienta aerodinamica si masa structurald redusa, criterii critice pentru
autonomia UAV-ului, in timp ce eventualele deficiente in control si stabilitate pot fi corectate prin
optimizari ulterioare (profil reflex, winglet-uri, sistem de control adaptiv).

Aceastd alegere va constitui baza pentru iteratiile urmatoare de proiectare preliminard si
pentru dimensionarea completd a configuratiei, In concordantd cu cerintele extrase din analiza
misiunii.

Tabel 1. Matrice decizionala pentru configuratia sistemului UAV

Configuratii Evaluate

Monoplan Aripa Zburatoare

Criterii Evaluate Pondere

Masa maxima

CD min
Stabilitate si Control

Spatiu incarcatura utila

Ergonomie

Manufactura
Total
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4 Iteratii de design. Finalizarea proiectarii conceptuale
4.1 Stabilitatea statica longitudinala a aripii zburatoare. Formula lui Panknin

Una dintre provocarile majore asociate configuratiilor de tip aripd zburdtoare constd in
absenta suprafetelor clasice de stabilizare (ampenajul orizontal si vertical), care in cazul aeronavelor
conventionale asigura stabilitatea longitudinald si controlul lateral. In lipsa acestora, stabilitatea
trebuie obtinutd prin mijloace integrate in geometria aripii — in special prin torsiune, profil reflex si o
distributie corespunzatoare a portantei de-a lungul aripii.

Pentru a compensa absenta stabilizatorului orizontal si a asigura stabilitatea longitudinala
statica, a fost implementata o torsiune a aripii, realizata atat prin mijloace aerodinamice, cat si prin
torsiune geometricd propriu-zisd. Din punct de vedere aerodinamic, s-a ales un profil NACA 0015 in
zona de ncastrare si un profil MH 60, de tip reflex, in zona de extremitate, profiluri care au unghiuri
diferite de portantd nula. Aceastd diferentd determind o torsiune aerodinamica echivalentd de
aproximativ 0.31°, contribuind la echilibrarea momentului longitudinal in jurul centrului de greutate.

Torsiunea aerodinamica a fost combinatd cu parametrii geometrici ai aripii, calculati in
capitolele anterioare:

e Alungire: 7 (valoare ridicata, caracteristice configuratiilor eficiente aerodinamic si aripilor
zburatoare);,

o raport de trapezoidalitate: 0.43;

e unghi de sdgeata: 25°.

Pe baza acestor date si aplicand formula propusd de Panknin [8], s-a estimat necesitatea unei
torsiuni geometrice initiale de aproximativ 3°, distribuitd progresiv de la incastrare catre varful aripii.
Aceastd valoare este suficientd pentru a asigura o margine statica pozitiva (impusa prin design la o
valoare de 20%) si pentru a preveni tendintele de picaj in regimuri de zbor stabilizat.

Un obiectiv suplimentar urmdrit prin aceastd configuratie este obtinerea unei distributii a
portantei de tip ,,clopot” (eng. bell-shaped lift distribution), recunoscuta in literatura de specialitate
pentru multiple avantaje aerodinamice [9]:

» reducerea rezistentei induse, prin apropierea distributiei de cea ideala (elipticd);

o imbunatatirea stabilitatii latero-directionale, prin aparitia unui moment de girare pozitiv (eng.
proverse yaw), care poate reduce sau chiar elimina necesitatea unui stabilizator vertical,

e proprietdti favorabile in recuperarea din angajare, prin controlul momentului de ruliu generat
la pierderea portantei pe sectiunile exterioare.

Totusi, configuratiile de tip aripa zburatoare raman vulnerabile la instabilitati latero-
directionale, mai ales in regimuri dinamice si in prezenta perturbatiilor externe. Pentru a reduce
aceste efecte, s-a optat pentru integrarea unor winglet-uri, care au rolul de a:

o stabiliza miscarile de girare (eng. yaw) cauzate de rafale laterale;
o amortiza oscilatiile transversale 1n zbor;

e contribui la mentinerea directiei in regim de zbor autonom.

Formula lui Panknin [8], utilizatd pentru estimarea torsiunii geometrice necesare, permite
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evaluarea inca din faza conceptuald a proiectarii a conditiilor minime de stabilitate longitudinala, fara
a necesita un model complet 6-DOF. Ea ia in considerare parametri precum alungirea aripii, pozitia
centrului de greutate si caracteristicile profilului reflex, fiind astfel un instrument valoros in prima
faza de validare a configuratiei propuse.

Ecuatia (17) prezintd expresia generald folosita 1n acest calcul, rezultatele urméand a fi
verificate ulterior prin simulare aerodinamica (XFLRS), pentru a asigura coerenta cu distributia reald
a momentelor si portantei de-a lungul anvergurii aripii.

incastrare extremitate
chM + KZCM - KSTCL croaziera

1.4-1075- AR - Ac
4

(Pg — _ (aancastrare _ O(S)ﬁtremltate) (17)

Notatiile utilizate reprezinta:

® (pg — torsiunea geometricd necesard, in grade

Cpjcastrare - cextremitate _ ooeficient de moment al profilului de la incastrare, respectiv

extremitate

o (licastrare qextremitate _ ynohj de portantd nuld al profilului de la incastrare, respectiv
extremitate

e AR — alungirea aripii

® A/, — unghi de sageatd la sfert de coardd, in grade

e Kgr — margine statica dorita, in procente

° _ AR nde A reprezinta raportul de tr idalitat
1= 4(1+x+x2)’u e A reprezinta raportul de trapezoidalitate
® KZ == 1 - Kl

4.2 Prima iteratie de design. Probleme observate
4.2.1 Alegerea primei iteratii de UAV

Cu datele fixate in capitolele anterioare, se pot calcula parametri ce definesc formula
Panknin:

° C;&[lcastrare =0

— la portantd nula

o (Pxtremitate — _( 01 — ]a portantd nuld
° 0(%nLcastrare =0°
° ag)ﬁtremitate = —0.75°
e AR=7
o Ac=25°
4

o Kgr =20% — ales
e A=0.43-ales

34+2A+A2
17 4a+2+22) — 0.361

[ ] K2=1_K1=O639
* g = 3°— calculat
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Se obtine astfel o prima iteratie a design-ului UAV-ului, vizibila in Figura 4:

-8 -4,7 -16 -15 -14 -13 -12 -11 -1 -09 08 -07 -06 -05 -04 -03 -02 -0 1 02 03 04 05 06 07 08 09 1 11 12 13 14 15 16 17 18 19

—+—Bord de atac

—a—C/4

-=CG

== Sectiune constanta

—e—CMA

——CMAC/4
@@Punctul neutru

Figura 4. Prima iteratie a configuratiei UAV-ului
4.2.2 Analiza XFLRS a design-ului propus. Interpretarea rezultatelor

Configuratia a fost modelatd si simulata in XFLRS [10] pentru a obtine parametrii
aerodinamici:

Wing Span = 4.200 m
xyProj. Span = 3.500 m
Wing Area = 1.910 m*
"}~ xyProj. Area = 1.735 m*
Plane Mass = 0.250 kg
Wing Load = 0.144 kg/m?®
Root Chord = 0.700 m
MAC = 0.497 m
TipTwist = -3.000°
, Aspect Ratio = 9.236
Taper Ratio = 0.286
Root-Tip Sweep = 24.905°
Mesh elements = 4408

Figura 5. Sistemul UAV modelat in XFLRS
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Figura 6. Rezultatele simularii XFLRS

Analizand graficul portantei in functie de incidenta, se observd imediat ca valoarea maxima a
coeficientului de portantd este de aproximativ 0.9 — 1, valoare mai micd decat estimarea initiald de
1.3. In consecinti, daca se pastreazi acest design, viteza de angajare se va miri si ea de la 12 m/s la
14 m/s. O noua iteratie va trebui efectuata, cu alegerea unei incarcdri alare mai mici sau cu o viteza
de angajare crescutd. Altd solutie poate veni prin configurarea unui sistem de flaps-uri, pentru a mari
coeficientul maxim de portanta la valoarea doritd de 1.3.

Polara coeficientului de moment fata de incidenta prezintd o pantd negativa, ceea ce indica
stabilitatea staticd a configuratiei [11]. Coeficientul de moment nul se atinge in jurul incidentei de
1.5° care va reprezenta practic unghiul de incidentd la croazierd. Aceasta corespunde cu un
coeficient de portantd de 0.05, care este asociat unei viteze de zbor de 61 m/s, in ipotezele atmosferei
standard. Valoarea aceasta nu este acceptabild, deoarece viteza de zbor la croaziera a fost stabilita la
35 m/s. In plus, ultima polara arati cum finetea maxima se obtine la o incidentd de 5°, departe de
valoarea doritd pentru zborul de croaziera.

Cu aceste consideratii, este necesard alegerea altei configuratii, care sd ofere parametrii
aerodinamici adecvati performantelor cerute in descrierea misiunii. Pentru inceput, se pot modifica
marimi si valori alese in ultima parte a analizei (precum profiluri aerodinamice, raport de
trapezoidalitate si/sau unghi de sageata), iar, dacd nu se obtin rezultate satisfacatoare, solutia va veni
prin efectuarea de modificari in valorile considerate n primele faze ale proiectarii conceptuale.
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4.3 Alte iteratii de design. Alegerea configuratiei optimizate
4.3.1 |Identificarea parametrilor de optimizat

Simularile aerodinamice efectuate in XFLRS5 asupra unei prime iteratii a configuratiei s-au
apropiat de cerintele generale de performantd, dar au semnalat totodatd necesitatea unor ajustari — in
special privind maximizarea coeficientului de portantd la angajare si optimizarea parametrilor
aerodinamici la croazierd. Aceste schimbari pot fi realizate prin modificari geometrice (torsiune,
raport de trapezoidalitate), sau aerodinamice, prin utilizarea unor dispozitive de hipersustentatie
(flaps-uri) si/sau schimbarea profilurilor aerodinamice.

Mai mult de atat, analizele au demonstrat si ineficienta design-ului de winglet. Pentru a fi
eficient din punct de vedere aerodinamic (rezistenta de forma obtinuta prin addugarea wingletului sa
fie mai mica decat reducerea de rezistentd indusa In modul), acesta ar trebui sa aiba alungire cat mai
mare (care sd contribuie la marirea suprafetei portante efectivd) si o coarda la extremitate redusa
(care sa reduca rezistenta indusa la extremitatea aripii) [12].

Astfel, principalii parametrii care vor fi modificati in urmatoarele propuneri de configuratii
vor fi:

e Raportul de trapezoidalitate — care afecteaza atat distributia portantei de-a lungul aripii, cat si
caracteristicile de stabilitate ale UAV-ului. Astfel, un raport mai mare va oferi caracteristici
portante mai bune, dar va veni si cu cerintd de torsiune geometricd suplimentara peentru a
asigura aceeasi margine de stabilitate staticd — fenomen cauzat in mare parte de pierderea
eficientei profilului aerodinamic de la extremitate datorat reducerii corzii si, implicit, a
numarului Reynolds de zbor [5].

e Unghiul de sageatd — asemanator ca raportul de trapezoidalitate, si acesta are impact asupra
distributiei portantei si a caracteristicilor de stabilitate ale UAV-ului. Un unghi de sdgeata
mare va fi favorabil stabilitatii statice, dar poate veni cu o pierdere a eficientei aerodinamice
[5].

e Geometria wingletului — din motivele explicate mai sus In acest capitol, aceasta va afecta atat
caracteristicile de stabilitate, cat si cele de eficientd aerodinamica.

4.3.2 Configuratii studiate. Compararea rezultatelor
Pentru inceput, s-au realizat doud configuratii fara winglet, pentru a studia influenta asupra
performantelor aerodinamice si de stabilitate doar a parametrilor geometrici ai aripii — raportul de

trapezoidalitate si unghiul de sdgeatd. Propunerile de design studiate au fost:

e Configuratia initiald (Figura 5), cu datele geometrice discutate in capitolele anterioare.
e Configuratia 2 (Figura 7), cu urmatoarele dimensiuni modificate:

o Raport de trapezoidalitate: A, = 0.667
o Unghi de sdgeatd: Ac, = 15°
4

e Configuratia 3 (Figura 8), cu urmatoarele dimensiuni modificate:

o Raport de trapezoidalitate: A; = 0.667
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o Unghi de sdgeatd: Ac, = 25°
4

Pentru fiecare configuratie propusd, formula Panknin a fost recalculata, cu aceeasi cerinta de
stabilitate staticd si cu aceleasi profile aerodinamice. Configuratiile obtinute In XFLRS sunt vizibile
in figurile urmatoare:

Licenta2
Wing Span = 3.500 m
xyProj. Span - 3.500 m
Wing Area - 1.708 m*
xyProj. Area = 1.708 m?
Plane Mass = 0.250 kg
Wing Load = 0.146 kg/m?
Root Chord = 0.600 m
MAC = 0.494 m
TipTwist = -5.000°
Aspect Ratio = 7.174
Taper Ratio = 0.667
Root-Tip Sweep = 15.033°
Figura 7. Configuratia 2 in XFLRS
Licenta2_ test25grade
Wing Span = 3.500 m
xyProj. Span = 3.500 m
Wing Area = 1.708 m?
xyProj. Area = 1.708 m*
Plane Mass = 0.250 kg
Wing Load - 0.146 kg/m*
Root Chord = 0.600 m
MAC = 0.494 m
TipTwist = -5.000°
Aspect Ratio = 7.174
Taper Ratio = 0.667
Root-Tip Sweep = 25.907°

Figura 8. Configuratia 3 in XFLRS
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Se pot realiza acum analizele XFLRS5, o comparatie intre principalele performante
aerodinamice fiind ilustratd in figura urmatoare:

CL CL

o -

- : 7
0 v

s
<D N
o - alpha
0.02 0.02 0. 06

- alpha

alpha

Figura 9. Comparatia performantelor: Configuratia initiala (albastru), Configuratia 2 (galben),
Configuratia 3(rosu)

Pentru a evalua influenta modificarilor geometrice asupra performantelor aerodinamice si
asupra stabilitatit UAV-ului propus, au fost astfel comparate mai multe variante de configuratie,
diferentiate prin raportul de trapezoidalitate al aripii si unghiul de sageata. Aceasta analiza a avut
drept scop identificarea configuratiei care satisface cel mai bine atat cerintele impuse de misiunea
analizata, cat si criteriile tehnice stabilite In etapele anterioare ale proiectarii.

Compararea rezultatelor obtinute a condus la urmatoarele observatii si concluzii:

1. Influenta redusd a modificarilor geometrice asupra performantelor aerodinamice
generale
Analiza aratd cd variatiile moderate ale raportului de trapezoidalitate si ale unghiului de
sageatd nu produc schimbari semnificative In coeficientii de portantd si in finetea
aerodinamica (raport L/D). De exemplu, o reducere a raportului de trapezoidalitate sau o
crestere a unghiului de sdgeatd conduce la o usoarad scadere a portantei maxime si o crestere
marginald a finetei — comportament anticipat si in cadrul analizei teoretice din Capitolul
4.3.1. Totusi, aceste diferente sunt minore din punct de vedere practic si pot fi considerate
neglijabile in contextul proiectarii preliminare.

2. Efectul raportului de trapezoidalitate asupra incidentei la croaziera
Modificarea raportului de trapezoidalitate are un impact direct asupra unghiului de incidenta
corespunzator momentului nul si, implicit, asupra unghiului de incidentd in regim de
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croaziera. In studiul realizat, cresterea acestui raport a dus la cresterea unghiului de incidentd
la croazierd de la 1.5° la 3.4°, corespunzator unui coeficient de portanta de 0.147. Acest
rezultat valideaza valoarea vitezei de croaziera obtinute (35-36 m/s), care se aliniazd cu
cerintele impuse initial in cadrul fazei de proiectare conceptuala. Aceastd concordanta
reprezintd un semn al coerentei intre ipotezele initiale si rezultatele simulate, justificand
alegerea acestor valori pentru iteratiile urmatoare.

3. Influenta unghiului de sageatda asupra stabilititii statice longitudinale
Modificarea unghiului de sageatd are un efect pronuntat asupra pantei curbei coeficientului de
moment in functie de incidentd, care este un indicator direct al stabilitatii statice
longitudinale. In particular, cresterea unghiului de sigeatd de la 15° la 25° a condus la o
imbunatatire clard a stabilitatii, reflectatd prin cresterea pantei negative a curbei si deplasarea
mai avantajoasa a centrului de presiune. Acest rezultat confirma literatura de specialitate, care
asociaza unghiurile de sdgeatd moderate cu o crestere a stabilitatii la zborul subsonic [6].

Pe baza acestor observatii, se poate concluziona cd propunerea de design reprezentatd de
Configuratia 3 — caracterizata prin raport de trapezoidalitate de 0.667, unghi de sigeata de 25° si o
alungire de 7 — ofera cel mai bun echilibru intre:

o performantele aerodinamice globale (finete, portantd);

o stabilitate longitudinala;
e coerentd cu cerintele misiunii.

Aceastd configuratie este astfel aleasa ca bazd pentru continuarea proiectdrii in etapa
preliminara, urmand a fi detaliatd in ceea ce priveste geometria, distributia maselor si integrarea
sarcinii utile.

4.3.3 Proiectarea wingletului

In urma analizei teoretice efectuata la Capitolul 4.3.1, wingletul a fost reproiectat cu
urmatoarele dimensiuni:

e Anvergura: 400 mm

e Coarda la extremitate: 50 mm, 100 mm si 150 mm, pentru a vedea influenta
modificarii corzii asupra performantelor aerodinamice.

CD

.02 0. 03 0.04 0..05

Figura 10. Comparatii winglet
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Se observd cd modificarea design-ului de winglet nu aduce schimbari majore asupra
performantelor aerodinamice globale alea UAV-ului studiat. Astfel, din motive estetice, care au si ele
importanta in realuzarea dronei [5], se va alege o coarda la extremitate de 100 mm.

4.4 Configuratie conceptuala finala
Parametrii finali pentru configuratia conceptuala finald (Figura 11) sunt:

Anvergura: 3.5 m

Alungire: 7

Suprafatd portanti: 1.5 m?

Raport de trapezoidalitate: 0.667

Coarda la incastrare: 600 mm

Coarda la extremitate: 400 mm

Unghi de sdgeata: 25°

Profil aerodinamic incastrare: NACA0015
Profil aerodinamic extremitate: MH60 reflex
Anvergura winglet: 400 mm

Coarda la extremitate winglet: 100 mm

Figura 11. Configuratia conceptuald finald a sistemului UAV studiat
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5 Proiectare preliminara
5.1 Alegerea sistemului de propulsie
5.1.1 Tipuri de motoare. Discutie

Indiferent de tipul sau scopul misiunii, sistemele de propulsie utilizate pe platformele UAV
au fost in mod traditional impartite intre doua categorii majore: propulsia cu motoare cu combustie
interna si propulsia electrica. In ultimii ani, cea de-a doua varianti a cunoscut o crestere accelerata in
utilizare, sustinuta de progresele semnificative in dezvoltarea bateriilor de inaltd densitate energetica
si a motoarelor electrice cu randament crescut. Aceastd tendintd reflectd orientarea actuala a
industriei aerospatiale catre solutii mai eficiente, mai usoare si cu impact ecologic redus.

Desi sistemele de propulsie electricd prezintd anumite limitari, in special legate de densitatea
energetica scazuta a bateriilor (ce impune mase semnificative pentru capacitti energetice mari) si de
necesitatea reincarcarii frecvente, acestea sunt compensate de multiple avantaje operationale. Printre
cele mai relevante se numara: masa redusa a motorului, timpul de raspuns foarte scurt, simplitatea
mecanica si nivelul redus de zgomot si vibratii, caracteristici extrem de importante 1n aplicatiile ce
implicd zbor autonom sau operatiuni discrete. De asemenea, impactul asupra mediului este
considerabil mai mic comparativ cu propulsia clasicd, ceea ce sustine preferinta pentru aceasta
solutie 1n sistemele UAV de generatie noud [13].

Din punct de vedere constructiv, motorul electric fard perii (eng. brushless) este astazi solutia
dominantd in domeniul UAV-urilor, datorita fiabilitatii sporite si performantelor ridicate. Acest tip
de motor, desi necesitd un control electronic mai avansat si implica costuri putin mai ridicate, ofera o
serie de avantaje esentiale: duratd de viata extinsa, eficientd energetica superioard si emisii acustice
reduse [14].

Avand in vedere toate aceste considerente tehnice si operationale, sistemul de propulsie
adoptat pentru UAV-ul analizat In cadrul acestei lucrari va fi de tip electric, echipat cu motor fara
perii, fiind cel mai potrivit pentru cerintele misiunii de cadutare si salvare si pentru constrangerile de
masa si stabilitate impuse de lansarea aeriana.

5.1.2 Configuratii propuse. Alegerea configuratiei optime

Pe baza datelor obtinute in faza de proiectare conceptuald, inclusiv parametrii aerodinamici
caracterizati anterior si alegerea sistemului de propulsie electric de tip motor fara perii, se poate
avansa cdtre definirea completd a configuratiei propulsive. Aceasta etapa presupune alegerea optima
a bateriei, a motorului electric si a elicei, in functie de cerintele de performantd ale misiunii si de
constrangerile structurale si energetice identificate.

Pentru realizarea acestei selectii, a fost utilizat software-ul de simulare eCalc [15], o
platforma specializatd in evaluarea configuratiilor propulsive electrice pentru aeronave usoare si
UAV-uri. Acest instrument permite introducerea unor date de intrare relevante — cum ar fi masa
totala estimata a UAV-ului, suprafata portantd, alungirea aripii, coeficientul de rezistentd parazita in
regim de croaziera — si oferd, in schimb, o serie de estimari privind eficienta energeticd, viteza de
croaziera atinsd, timpul de zbor si caracteristicile motorului si ale bateriei.

In urma ruldrii mai multor combinatii de configuratii candidat, fiecare varianta generatd de
eCalc a fost evaluata din doud perspective:
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o Estimarile directe furnizate de simulator, referitoare la autonomie, masa a sistemului
electronic si viteza de zbor;

o Aplicarea functiei cost definite anterior in Capitolul 3.2, care permite o comparatie obiectiva
intre alternative, in functie de impactul fiecarui parametru asupra performantei generale a
UAV-ului.

Aceasta abordare duald — simulare numerica si analiza multicriteriald — asigurd selectia unei
configuratii de propulsie care nu doar ca satisface cerintele tehnice de baza, ci si optimizeaza
performantele globale ale sistemului in raport cu misiunea de referinta. Astfel, configuratiile evaluate
sunt:

e Configuratia 1

o Motor: Dualsky GA3500R-200
o Baterie: LiPo 66000 mAh, 6S 3P
o Elice: Aeronaut CamCarbon 22x22

e Configuratia 2

o Motor: Dualsky GA3500R-200
o Baterie: LiPo 66000 mAh, 6S 3P
o Elice: Aeronaut CamCarbon 24x22

e Configuratia 3

o Motor: Dualsky GA3500R-200
o Baterie: LiPo 66000 mAh, 6S 3P
o Elice: Aeronaut CamCarbon 22x20

e Configuratia 4

o Motor: Dualsky XM6355DA-13 V3
o Baterie: LiPo 44000 mAh, 8S 2P
o Elice: Dualsky MRP Carbon 20x16

e Configuratia 5

o Motor: Dualsky XM6355DA-25 V4
o Baterie: LiPo 66000 mAh, 6S 3P
o Elice: Dualsky MRP Carbon 22x20

In urma simularilor efectuate cu ajutorul platformei eCalc, au fost generate mai multe
configuratii propulsive viabile, care respectd constrangerile impuse de geometria UAV-ului si de
cerintele misiunii. Toate variantele analizate oferd autonomii de zbor cuprinse intre 40 si 60 de
minute, in conditiile unei functionari continue a motorului electric, fard a se lua in calcul perioadele
de zbor planat. Aceasta estimare reprezintd un caz conservator, corespunzator scenariului de operare
cel mai solicitant energetic.
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Din punct de vedere al masei totale a ansamblului de propulsie si electronicd asociata,
valorile estimate se situeaza in intervalul 9—11 kg, in timp ce vitezele de croazierd atinse de fiecare
configuratie sunt cuprinse Intre 110 si 120 km/h, ceea ce corespunde cerintelor formulate in etapa de
proiectare conceptuala.

Pentru o mai buna intelegere a diferentelor dintre variante, au fost realizate mai multe grafice
comparative:

o Figura 12 ilustreaza variatia autonomiei de zbor in functie de configuratia analizata.
Autonomie

70

60

50
2
1
0
1 2 3 4 5

Configuratie

t[min]
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(=] (=] =
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Figura 12. Autonomia de zbor oferita de fiecare configuratie

e Figura 13 prezintd masa estimata a sistemului de propulsie pentru fiecare varianta.

Masa

10,6
10,4
10,2
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B 98
g 96
9,4
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9

88
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Figura 13. Masa sistemelor de propulsie analizate
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o Figura 14 oferd o comparatie a vitezelor de croaziera obtinute.

Viteza estimata

128
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1 2 3 4 5
Configuratie

Figura 14. Viteza de croaziera estimata pentru fiecare configuratie

o Figura 15 integreaza toate cele trei criterii analizate (autonomie, masa, vitezd) intr-o
reprezentare grafica unificata, facilitand evaluarea vizuald a compromisurilor implicate.

Configuratii Sistem Propulsie

140
120
100
80
60
40
20 I
. ] ] ] L] L]
1 2 3 4 5
W Autonomie [min]  ® Masa [kg] Vitezd estimatd [km/h]

Figura 15. Analiza comparativa a performantelor sistemelor de propulsie analizate

in completare, comparatia realizatd in Tabel 2 ofera o sintezi a datelor numerice si a valorilor
functiei cost corespunzatoare fiecarei configuratii. Pe baza acestei analize, se identifica configuratia
optimd, care oferd cel mai bun echilibru intre performanta, eficienta energetica si masa totala, in
acord cu obiectivele stabilite in capitolele anterioare. Se observa astfel cum Configuratia 5 a
maximizat valoarea functiei — cost, fiind astfel sistemul de propulsie ales pentru sistemul UAV
studiat 1n aceasta lucrare.
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Tabel 2. Alegerea sistemului de propulsie optim

Autonomie Masa \Viteza estimata Functie
[min] [kg] [km/h] Cost

Configuratie

5.2 Proiectare preliminara CAD. Centraj si momente de inertie masica
5.2.1 Mediul de proiectare ales

Odata finalizatd selectia sistemului de propulsie, a fost posibild realizarea unui model
preliminar CAD al UAV-ului, cu scopul de a evalua pozitia centrului de greutate, distributia maselor
si momentele de inertie, aspecte esentiale pentru validarea stabilitdtii statice si dinamice a
configuratiei propuse. Aceastd etapd are un rol crucial in corelarea rezultatelor obtinute din calcule
analitice si simuldri aerodinamice cu realitatea geometrica si volumetrica a vehiculului.

Pentru dezvoltarea modelului tridimensional s-a utilizat platforma Onshape, un software
modern de proiectare asistatd de calculator (CAD) in mediu cloud, care oferd numeroase
functionalitati utile pentru proiectarea aeronautica. Printre avantajele majore ale acestei platforme se
numara:

e integrarea directd a unui generator de profile aerodinamice, ce permite definirea rapida si
precisa a sectiunilor aripii;

e posibilitatea de a lucra intr-un mediu parametric, in care anumite dimensiuni sau variabile
geometrice pot fi definite simbolic si modificate ulterior, fard a necesita reconstruirea
modelului [16].

Acest mod de lucru parametric asigura o flexibilitate ridicatd in faza de proiectare preliminara,
permitand explorarea rapida a mai multor variante constructive si evaluarea impactului modificarilor
geometrice asupra distributiel maselor si a performantelor aerodinamice. Modelul CAD a fost utilizat
ulterior pentru estimarea preliminard a centrului de greutate si a momentelor de inertie prin
intermediul functiilor de analiza masica integrate in Onshape, oferind un prim set de date utile pentru
studiul stabilitatii configuratiei in regim de zbor.

5.2.2 Realizarea principalelor elemente structurale
In etapa de proiectare preliminari, pe baza recomandarilor din literatura de specialitate [17], a
consultdrilor cu specialisti in domeniul proiectarii si constructiilor sistemelor UAV si a experientei

directe a autorului, a fost aleasd o configuratie structurald clasica de tip bilonjeron, recunoscuta
pentru echilibrul eficient intre rigiditate, rezistentd si masa structurala redusa.
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In aceasta configuratie, primul lonjeron este amplasat la aproximativ 25% din lungimea corzii
profilului aerodinamic, pozitie corespunzatoare centrului de presiune in regim de zbor subsonic
incompresibil. Al doilea lonjeron este pozitionat spre 70% din coarda, avand atat rol structural, cat si
functional, Intrucat serveste drept ax de rotatie pentru suprafetele de comanda (elevoane). Ambele
lonjeroane sunt proiectate a fi continue pe Intreaga lungime a aripii si vor avea o sectiune de tip ,,C”,
configuratd astfel pentru a asigura o bund capacitate de preluare a eforturilor de incovoiere si
forfecare, specifica in special in regimurile de viraj si urcare. Comparativ cu lonjeroanele clasice cu
sectiune ,,I”, varianta adoptata asigurd o reducere a masei structurale, fara penalizarea semnificativa a
rigiditatii.

In ceea ce priveste nervurile, acestea sunt dispuse paralel cu directia de zbor, si nu
perpendicular pe lonjeroane, solutie adoptatd pentru simplitatea constructiva si compatibilitatea cu
metodele de fabricatie aditive sau compozite. In configuratia initiala, s-a optat pentru sase nervuri pe
fiecare semiplan, numar estimat empiric pe baza experientei si care va fi ajustat ulterior in functie de
rezultatele simularilor de tip FEM (Finite Element Method) efectuate in software-ul Ansys.

Este important de mentionat ca intreaga geometrie structuralda — inclusiv pozitiile
lonjeroanelor, numarul si distantarea nervurilor, precum si grosimea elementelor principale (invelis,
inima lonjeronului, nervuri) — este tratatd In mod parametric, permitand o adaptare rapida in faza de
proiectare detaliatd. Aceastd flexibilitate este esentiald pentru ajustarea structurii in functie de
rezultatele analizelor de stres si deformatie si ale modificarilor geometrice rezultate din iteratiile
ulterioare de optimizare.

La aceasta structurd de bazd au fost addugate si bateria si motorul selectate in capitolul
anterior, pentru importanta pe care o au acestea asupra distributiei maselor si implicit asupra
stabilitatii statice si dinamice a sistemului UAV studiat. A rezultat astfel urmatoarea iteratie de
design preliminar:

Variable table

! v Licentd
-
Name Variable type Value Description
Right
b Length ~ | 1750 mm semi anvergura
- co Length ~ | 600 mm
Ce Length ~ | 400 mm
b_ct_sec Length ~ | 400 mm semi anvergura
& | | sageata Angle v | 25deg
% || co_st_spar Length v | 150 mm
®} || co_ninge Length ~| 420mm
&) Ce_1st_spar Length ~ | 100 mm
Ce_hinge Length ~ | 280 mm
rib_start Length ~ | 400mm
rib_inc Length ~ | 270 mm
rib_no Number ~|5 calculat
trib Length ~|3mm
Perimetru_coarda © | Measured 1140172 mm
v
S B n a;)createVanableStudlo -

Figura 16. Modelul preliminar al Sistemului UAV si tabelul cu variabile parametrice
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5.2.3 Materiale folosite. Inertia aeronavei in configuratie gol — echipata

Ultima etapa pregatitoare Tnaintea analizei de centraj si a evaludrii stabilitatii, atat statice cat
si dinamice, a constat in stabilirea preliminarda a materialelor utilizate pentru fabricarea
componentelor platformei aeriene. Tehnologia constructiva aleasa este bazatd pe utilizarea
materialelor compozite, o solutie tot mai frecvent adoptatd in proiectarea si realizarea sistemelor
UAYV, datorita raportului excelent intre rezistenta, rigiditate si masa structurala. Desi presupune timpi
de fabricatie mai lungi si costuri initiale mai ridicate, aceastd tehnologie asigura performante
structurale superioare, aspect esential In contextul unei aeronave usoare cu cerinte stricte de masa si
rezistenta.

Pentru realizarea invelisului extern s-a optat pentru o structura de tip sandwich, formata din
doua straturi de carbon bidirectional cu densitatea de 100 g/m? si un miez din material Rohacell cu
densitate de 50 g/m?. Consumul estimat de rasind este de aproximativ 100 g/m?, conform valorilor
recomandate de producatori. Materialul de carbon utilizat prezintd fibre dispuse pe doud directii
perpendiculare, care pot fi orientate in functie de directiile de solicitare dominante, ceea ce permite
optimizarea comportamentului mecanic al invelisului. O variantd constructiva alternativa analizatd a
fost utilizarea unui miez de spuma acoperit cu un singur strat de carbon, solutie care ar fi simplificat
procesul de fabricatie si ar fi redus complexitatea structurii interne. Totusi, aceastd variantd a fost
exclusda din cauza masei suplimentare pe care ar fi introdus-o, incompatibild cu cerintele de
proiectare.

Pentru realizarea winglet-urilor a fost, de asemenea, selectatd o solutie pe baza de materiale
compozite. Avand in vedere dimensiunile reduse ale acestor componente, s-a considerat adecvata
varianta unui miez din spuma de densitate 40 g/m?, invelit intr-un strat de carbon de densitate foarte
redusd, de 23 g/m?. Aceasta combinatie oferd un bun compromis intre greutate minima, rigiditate si
usurintd Tn manufacturare.

In ceea ce priveste structura interna a aripii, in aceasti faza preliminara s-a optat pentru
fabricarea acesteia din placaj de aviatie, un material utilizat frecvent in constructiile aeronautice.
Alegerea este motivata de usurinta procesarii prin debitare CNC, care permite o productie rapida,
precisa si cu riscuri minime de eroare in procesul de taiere si asamblare.

In Tabel 3 este sumarizati analiza de centraj pentru drona gol — echipati. Datele au fost
extrase utilizand Onshape, iar originea axelor este data de botul aeronavei:

Tabel 3. Centrajul UAV-ului in configuratie gol - echipata

Xcg [M] Ze [m]
Tnvelis Compozit 2,450 -0,628 0,001

oY oISl g N lalellsEIN Placaj de aviatie| 0,590 -0,506 0,002
(YTl KTV sTeETdl Placaj de aviatie| 0,420 -0,734 0,000
Nervuri Placaj de aviatie| 0,470 -0,595 0,002
Winglets Compozit 0,201 -0,563 0,001
Baterie - 8,600 -0,308 0,000
Motor - 1,600 -0,060 0,000

TOTAL

Subansamblu Material Masa [kg]

Locatia punctului neutru

Margine statica obtinuta
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Analiza releva existenta unei margini statice mari, superioara celei stabilite in faza proiectarii
conceptuale (Capitolul 4.2.1). In plus, masa de aproximativ 14 kg permite acomodarea unei mase
utile de 6 kg, cu o libertate ridicatd de dispunere a acesteia datoratd marginii statice ridicate. Cu
aceste date, mometele de inertie masica pentru aeronava gol — echipatd au putut fi extrase, utilizand
tot Onshape:

Mass Override 14.131 kg
Volume 1.468e+7 mm?®
Surface area 9.174e+6 mm?
Center of mass Override
b 0.015 mm
A -366 009 mm
T 0436 mm
Mass moments of inertia (kg mm?) Override
Lxx 702044 678 Lxy 93371 Lxz -1047
Lyx 93.371 Lyy 3.55%e+6 Lyz 2389.232
Lzx -1047 Lzy 2389232 lzz 4.252e+6

Figura 17. Momente de inertie masica
5.3 Stabilitate dinamica. Influenta wingleturilor

Dupa stabilirea pozitiei centrului de greutate si extragerea momentelor de inertie masice din
modelul CAD, a fost posibila realizarea analizei de stabilitate dinamicd cu ajutorul software-ului
XFLRS. Scopul acestei analize a fost determinarea valorilor proprii asociate matricilor de stabilitate
pentru miscarile perturbate ale UAV-ului, atit in plan longitudinal, cét si in plan lateral-directional,
si interpretarea modurilor proprii rezultate in termeni de stabilitate, amortizare si timp caracteristic
(de injumatatire sau de dublare).

Pentru a evidentia influenta unor componente aerodinamice asupra comportamentului dinamic,
au fost analizate doud variante constructive ale UAV-ului: una prevazuta cu winglet-uri (Tabel 5) si
una fard aceste elemente (Tabel 4). Compararea celor doua cazuri evidentiaza impactul semnificativ
al winglet-urilor in stabilitatea dinamica a configuratiilor de tip aripa zburatoare.

Structura solutiilor obtinute din analiza XFLRS este urmatoarea:

Miscarea longitudinala:
e Doua valori proprii complex conjugate corespunzitoare modului fugoid (eng. phugoid).

Acest mod este caracterizat de o miscare oscilatorie de joasa frecventa si amortizare redusa.
Stabilitatea sa depinde de semnul partii reale a valorilor proprii. Modul fugoid implica variatii
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lente ale vitezei si altitudinii, cu o frecventa scazuta si timp caracteristic mare.

e Doua valori proprii complex conjugate asociate modului rapid (eng. short period). Acesta
este un mod de oscilatie rapida, in general stabil, cu o frecventa ridicatd si o amortizare
semnificativa. Partea reald si partea imaginara ale acestor solutii au valori mari in modul,
reflectand un raspuns rapid la perturbatii longitudinale.

Miscarea lateral-directionala:

e O valoare proprie reala negativa, asociatd modului de ruliu (eng. roll). Acest mod este
aperiodic, puternic amortizat si se manifesta printr-o revenire rapida la echilibru in urma unei
perturbatii de ruliu.

e O valoare proprie reald, apropiatd de zero, corespunzitoare modului spiral (eng. spiral).
Acest mod descrie o miscare aperiodicd lenta, slab amortizatd. Stabilitatea sa depinde de
semnul partii reale si poate fi influentata de distributia masei si de efectul winglet-urilor.

e Douad valori proprii complex conjugate care definesc modul de ruliu olandez (eng. Dutch
Roll). Acest mod descrie o oscilatie combinatd de ruliu si giratie, de frecventd medie si
amortizare slaba. De reguld este stabil, insd cu o parte reald redusd, ceea ce implica o
amortizare insuficienta si o durata relativ lunga a oscilatiilor [18].

Tabelele urmatoare sumarizeaza rezultatele analizelor

Tabel 4. Stabilitatea dinamica a configuratiei fara winglet

. Ridicini Pulsatia Naturals [Hz] Raport de . Timp de
Mod Analizat . o — . Stabilitate . ..
Real Imaginar Neamortizatd Amortizatd Amortizare injumatatire/dublare [s]
e Phugoid -0,016 0,375 0,060 0,060 0,043 Stabil 42,655
Longitudinal = =
Short Period -9,123 15,142 2,814 2,140 0,516 Stabil 0,076
Roll -168,265 0 - - - Stabil 0,004
Lateral- = =
. . Spiral 0,006 0 - - - Instabil 118,893
Directional =
Dutch Roll 0,037 2,085 0,332 0,332 -0,018 Instabil 18,729

Tabel 5. Stabilitatea dinamica a configuratiei cu winglet

Radacina
Real Imaginar

Pulsatia Naturalad [Hz] Raport de

Timp de
Neamortizata Amortizata Amortizare 1l

Mod Analizat
injumatatire/dublare [s]

Stabilitate

Longitudinal Phugoid -0,024 0,306 0,049 0,049 0,078 Stabil 29,048
ongitudina
€ Seadee] -12,529 21,441 3,952 3,412 0,505 Stabil 0,055
Roll -225,436 0 - - - Stabil 0,003
Lateral- =
L Spiral 0,001 0 - - - 679,556
Directional .
Dutch Roll -1,385 11,210 1,798 1,784 0,123 Stabil 0,500

Compararea celor doud variante constructive, cu si fard winglet-uri, evidentiazd impactul
acestora asupra stabilitdtii dinamice a UAV-ului. Rezultatele analizei aratd cd modul de ruliu
olandez, initial instabil in absenta winglet-urilor, devine stabil odata cu adaugarea acestora,
demonstrand eficienta lor in ameliorarea comportamentului oscilator lateral-directional. De
asemenea, modul spiral, caracterizat anterior printr-o instabilitate lentd, se apropie de stabilitate
neutra, cu un timp de dublare foarte mare, indicand o imbunatatire considerabild a comportamentului
directional in regim aperiodic. In schimb, modurile longitudinale (fugoid si rapid), precum si modul
lateral — directional de ruliu, au fost afectate nesemnificativ de modificarea configuratiei, ceea ce
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indica o independenta a acestora fata de prezenta winglet-urilor.

Aceste concluzii sustin decizia de a include winglet-urile in configuratia finala a UAV-ului,
ca elemente esentiale pentru asigurarea unei stabilitati dinamice corespunzatoare, fara a penaliza alte
caracteristici ale comportamentului in zbor.

Pentru a facilita vizualizarea modurilor de stabilitate dinamica analizate, in cazul
configuratiei cu winglet, a fost realizat urmatorul grafic, ce ilustreaza variatia amplitudinii miscarilor
studiate in functie de timp:

Analiza de Stabilitate Dinamica
14

1,2

0,8
0,6

04
0.2 /\
0
0 2 3 4 5 7 ;\_.9/ 10
0,2 \/{

-0,4

x [m]

0,6

-0,8
t [s]

Phugoid Short Period

Roll =——Spiral ——DutchRoll

Figura 18. Stabilitatea dinamica a sistemului UAV studiat

5.4 Proiectarea suprafetelor de comanda
5.4.1 Miscarea de ruliu

Pentru asigurarea controlului corespunzator in ruliu si in tangaj al UAV-ului propus, s-a
realizat dimensionarea suprafetelor de comanda de tip elevoane. Aceasta etapa a presupus stabilirea
pozitiei optime pe semiaripd, alegerea dimensiunilor geometrice, precum si verificarea autoritatii
aerodinamice generate de deflexia suprafetelor mobile.

Primul pas a constat in determinarea pozitiei optime pe aripa a elevonului. Aceasta, conform
[19], este cea In care raspunsul aerodinamic dat de bracarea suprafetei este cel mai mare. Expresia
coeficientului de moment local intr-un punct oarecare pe de-a lungul aripii poate fi scrisa ca:

De aceea, a fost necesard extragerea distributiei portantei de-a lungul semi-anvergurii aripii.

Aceasta s-a realizat cu XFLRS, la unghiul de incidentd de croazierd, iar rezultatele au fost post-
procesate in Excel.
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Astfel, distributia coeficientului de portanta este ilustratd in Figura 19:

Variatia coeficientului de portantad de-a lungul semianvergurii
0,2
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Ay [m]

Figura 19. Distributia coeficientului de portantd pentru sistemul UAV studiat
Din Ecuatia 18 se obtine imediat si distributia coeficientului de moment:

Variatia coeficientului de moment de-a lungul semianvergurii

0,16

18

Ay [m]

Distributia coeficientului de moment Semi-anvergura UAV-ului e | ungimea si pozitia elevonului == <« = Rispunsul optim

Figura 20. Distributia coeficientului de moment pentru sistemul UAV studiat

Figura 20 contine si informatii cu privire la amplasarea elevonului si a lungimii acestuia.
Astfel, centroidul elevonului este pozitionat la y = 1.07 m, locatia pe semi-anvergura aripii unde
raspunsul aerodinamic dat de bracarea suprafetei de comanda este maximizat, permitand astfel o
suprafatd mobild mai redusa si o diminuare a efectului bracarii asupra rezistentei la inaintare.

In continuare, s-au stabilit valorile parametrilor constructivi principali ai suprafetei de

comanda. Conform recomandarilor din literatura de specialitate [19], a fost selectat un procent de
30% din coarda pentru latimea elevoanelor (masurata de la bordul de fuga spre bordul de atac).
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Totodata, s-a avut in vedere relatia ce existd intre rata de ruliu p, anvergura b si viteza de zbor
V a platformei aeriene, relatie scrisd pentru aeronave cu misiuni cargo [19]:

pb
— > 0.07 19
ZV_OO (19)

Cu valorile stabilite in capitolele anterioare, rata de ruliu minima la croaziera devine:
p = 1.4 rad/s (20)

Mai departe, sunt introduse 2 marimi care descriu raspunsul aeronavei la bracarea

elevoanelor: derivata de autoritate de ruliu (eng. roll authority derivative) - Cfa - si derivata de
amortizare in ruliu (eng. roll damping derivative) - CE. Relatia Intre acestea si rata de ruliu este data
de:

8

pb C.?

- — 8 (21)
p a

2V C

In plus, tot in [19] sunt date formule pentru estimarea acestor derivate, in cazul aripilor
trapezoidale cu raport de trapezoidalitate A:

8
s, ¢ Co 4A—1)
Cp* == |(b3 = bf) + —— (b3 — b}) (22)
'+ ¢pmin) - Cob
CE — _( L Dmln) 0 (1 + 3)\) (23)

24S

Notatiile folosite reprezinta:

. Cfa — schimbarea in portanta datoratd bracarii suprafetelor de comanda, in 1/rad;

e b,;,b, — locatia pe semi-anvergura aripii, fatd de incastrare, a capatului, respectiv finalului,
elevonului

e [ — panta de portanta a profilului

® Cpmin — coeficientul de rezistenta la inaintare al profilului

In aceste relatii, necunoscutele sunt CEa,bl si b,, care sunt dependente intre ele. Astfel, un
proces iterativ a fost folosit pentru a calcula aceste valori, detaliat in urmatoarele paragrafe.

Pentru inceput, s-a calculat valoarea derivatei de amortizare in ruliu din Ecuatia (23),
inlocuind 1n ecuatie valorile stabilite in capitolele anterioare si obtinand:

Cf = —0.8494 rad™? (24)

Stabilind ca deflexie maximd a elevonului la sol 6,y = 25° si considerdnd pentru
randamentul sistemului de control o valoare de 75%, se poate calcula deflexia maxima in zbor:
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5
= msao = 18.75° (25)

54
Rescriind Ecuatia (21) si Inlocuind valorile calculate pand acum, se obtine pentru derivata de
autoritate 1n ruliu:

b 1
p.PY > - 01817 rad? (26)

Sa _
=0 vs
a

Mai departe, incepe procesul iterativ pentru deteminarea lungimii elevonului, proces ce poate
fi descris astfel:

1. Alegerea unei lungimi 1, pentru elevon;
2. Calculul coordonatelor by, b, cu formula:
b, = 1.07 lab —107+la<b (27)
S R A
3. Estimarea lui cEa minim necesar din Ecuatia (22);
4. Realizarea configuratiei In XFLRS;
5. Extragerea valorii lui cfa din simularea XFLRS;
6. Compararea rezultatelor: daca CE?XFLRS > cﬁfmin, analiza se opreste. In caz contrar, se

mareste valoarea lungimii 1, si se reia procesul.
In acest caz au fost necesare 3 iteratii, sumarizate n :

Tabel 6. Calcularea lungimii elevonului

o minim  ¢.°* XFLRS
[1/rad] [1/rad]
1 0,600 0,770 1,370 1,827 1,318
0,700 0,720 1,420 1,570 1,364
0,800 0,670 1,470 1,377 1,421

Iteratie b; [m] b, [m]

Astfel, dimensiunile finale ale elevonului sunt date de iteratia 3: o lungime de 800 mm, forma
trapezoidald in care mdrimea corzii reprezintd 30% din lungimea locald a corzii aripii si pozitionare
intre cotele b; = 670 mm si b, = 1470 mm.

5.4.2 Miscarea de tangaj

Eficienta elevoanelor dimensionate in subacapitolul anterior a fost verificatd si pentru
controlul tangajului aeronavei. Astfel, pentru a estima raspunsul la bracajul simetric al elevoanelor —
echivalent unei comenzi de profundor, s-a considerat cd, in zborul de croaziera, momentul cauzat de
diferenta de portanta creatd genereaza acceleratie unghiulara de tangaj, astfel [20]:

ALgjevon * (Xcg — Xnp) = Iyy -0 (28)

46



In acest caz, diferenta de portantd ALgjeyon @ fost estimata cu:

1 5 1 1 (C1 + G, ) 5
ALgjevon = E pSelevonC]_;FLRS 8aV2 = E P % CL;FLRS 83V2 (29)

Inlocuind in Ecuatia (28) si rezolvand pentru 6, se obtine:

5
. 1pla(Cip + CZa)CLa SaVZ
0= 2 0 LR - (Xcg — Xnp) (30)

yy

Cu datele calculate pand acum, se obtin urmatoarele raspunsuri la diferite bracaje de elevon si
diferite viteze de zbor:

Acceleratie unghiulara in tangaj
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Figura 21. Variatia acceleratiei unghiulare de tangaj

Rezultatele obtinute aratd o crestere clara a acceleratiei unghiulare in tangaj odata cu
cresterea vitezei de zbor si a deflexiei simetrice aplicate elevoanelor. Comportamentul neliniar
observat este justificat de natura variatiet momentelor aerodinamice fata de viteza de zbor. La
deflexii mari (20°-25°) si viteze de zbor ridicate (40 — 45 m/s), acceleratiile unghiulare depasesc
150°/s?, ceea ce indica o autoritate suficientd pentru manevre rapide si control stabil In regim
dinamic. In plus, la viteze de zbor mici si bracaje mari de elevon, acceleratiile unghiulare se situeazi
in intervalul 10-15°/s?, valori corespunzatoare aeronavelor foarte manevrabile [20]. Aceste valori
confirma cad dimensiunile si pozitionarea elevoanelor sunt adecvate nu doar pentru ruliu, ci si pentru
controlul eficient al tangajului.

5.4.3 Miscarea de giratie

In absenta unei directii verticale, controlul miscérii de giratie (eng. yaw) este realizat prin
bracajul diferential al elevoanelor, adica prin bracares asimetricd a acestora: unul in sus, celalalt in
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jos. Aceasta actiune determind o diferentd de portanta intre cele doud semiplane ale aripii, dar, mai
important de atat, genereazd si o diferentd de rezistentd la inaintare. Rezultatul este aparitia unui
moment de giratie in plan orizontal, ce permite schimbarea directiei de zbor. Aceasta metodd de
control este frecvent utilizatd in configuratiile de tip aripd zburatoare, compensand eficient absenta
unei suprafete verticale mobile. In cazul in care testele ulterioare de zbor vor indica o autoritate
insuficientd asupra axei de giratie, performanta acestui mecanism poate fi Tmbunatdtitd prin
addugarea unor dispozitive precum slat-uri, montate fie pe bordul de atac, fie pe bordul de fuga,
avand rolul de a amplifica diferentele de rezistentd aerodinamicd intre semiplane ale aripii, sau a
unor flaps-uri montate in extremitatea semiplanelor aripii, avand acelasi rol [21].

5.5 Calcul conceptual al sistemului de sustinere al dronei de aeronava purtitoare

In cazul unei platforme aeriene lansate dintr-o aeronavi aflati in zbor, proiectarea unui sistem
de prindere si eliberare reprezinta o componenta esentiald pentru asigurarea sigurantei operationale si
a integritatii structurale. Sistemul trebuie sa indeplineascd simultan doud functii critice: mentinerea
ferma a UAV-ului in timpul fazelor zborului transportator, respectiv eliberarea prompta si fiabila la
momentul dorit al misiunii. Alegerea configuratiei geometrice a sistemului de prindere, a numarului
de puncte de sustinere si a mecanismului de eliberare trebuie si tind cont atat de solicitarile
aerodinamice si inertiale la care este supus UAV-ul in timpul zborului, cat si de constrangerile de
masa, dimensiuni si simplitate constructiva.

In literatura de specialitate si in practica operationald, au fost dezvoltate mai multe solutii
pentru prinderea si eliberarea UAV-urilor din aeronave aflate in zbor. Alegerea unei variante
constructive depinde de masa vehiculului aerian, modul de integrare in platforma purtatoare, precizia
necesara in momentul lansarii, siguranta mecanismului si gradul de redundanta dorit. Printre solutiile
uzuale se regasesc:

e (leme mecanice sau electromecanice retractabile, amplasate in 2—-3 puncte cheie de pe
structura, care se deschid simultan la comanda. Acestea sunt frecvent utilizate pentru ca
permit un contact ferm si o eliberare controlabila, cu o arhitecturd constructiva relativ simpla
[22].

e Bare de prindere securizate prin bolturi de fixare (pivot sau pin) cu eliberare electrica sau
pirotehnicd, utilizate mai ales in sistemele militare sau spatiale. Desi oferad sigurantd ridicata
in fixare si declansare rapida, sistemele pirotehnice implicd cerinte stricte de manevrare si
protectie [22].

e Sisteme tip sina de lansare (eng. rail-mount), care ghideazd UAV-ul pe o traiectorie initiala
stabila, fiind potrivite pentru lansari exterioare, verticale sau neconventionale, dar mai putin
aplicabile 1n spatii inchise sau n cazul in care geometria aeronavei-mama nu permite astfel
de solutii [23].

e Prinderi electromagnetice, utilizate in cazuri particulare, in special pentru vehicule usoare sau
in aplicatii unde se doreste eliminarea completa a pieselor [23].

e Sisteme cu cablu tdiat electric, inspirate din modelismul aeronautic, care ofera o solutie
simplificatd, dar cu precizie mai redusd si aplicabilitate limitatd pentru UAV-uri cu masa
semnificativa [24].

Pentru configuratia analizatd in aceasta lucrare, a fost adoptatd o solutie constructivd bazata pe

bolturi de fixare actionate electric, montate in trei puncte: doud In zona posterioard a UAV-ului si
unul in partea frontald, cu rol mixt — suport vertical, distantarea dronei purtate de aeronava si
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preluare a componentei orizontale asociate rezistentei aerodinamice. Fiecare bolt este actionat
individual printr-un servomecanism electric, cuplat la un sistem de comanda sincronizatd, care
asigurd eliberarea simultand a tuturor punctelor de prindere. Aceastd solutie prezintd avantaje
notabile in ceea ce priveste robustetea mecanica, fiabilitatea actiondrii si compatibilitatea cu un
sistem electric de control integrat. In plus, utilizarea bolturilor ofera o fixare rigidd a UAV-ului in
timpul fazei de zbor transportat, reducand riscul vibratiilor sau al eliberarii accidentale. Se analizeaza
in continuare tipurile de forte ce actioneaza asupra sistemului, metode de estimare a acestora in
regim conservator, precum si posibile solutii tehnologice pentru mecanismul de eliberare, in
contextul specific al unei lansari pasive, fara propulsie activa initiala.

5.5.1 Model matematic

In modelul matematic adaptat in aceasta lucrare, se considerd cd UAV-ul este montat pe trei
bare de sustinere, doud in zona posterioard si una in partea frontald, astfel incat acesta sd aibad o
inclinatie de —2° fata de directia de zbor a aeronavei purtitoare. Aceasta inclinatie are dublu rol,
asigurand minimizarea fortei de suctiune ce poate aparea intre aeronava si platfoma captiva, dar
permitand totodata si lansarea dronei pe o traiectorie planatd descendentd, detaliata in Capitolul 7.1.
Astfel, sarcinile care solicita barele sistemului de prindere in timpul zborului captiv sunt date de
greutatea dronei, inmultita cu factorul de suprasarcind maxim al aeronavei purtitoare si rezistenta la
inaintare a platformei UAV. Aceste forte actioneazd in centrul de greutate, respectiv centrul de
presiune al dronei captive. Considerand ca barele sunt dispuse astfel incat sa preia reactiuni verticale
si orizontale, rezultd urmatoarea diagrama a corpului liber (eng. free body diagram):

Ve Ve
D
C(x z
R I R R ———— . B(Xg, Vg, Za)
-
-
NP (Xnp, Ynpr Zup) -7 Hg
/ prad
‘{:G{KCG.I Yea ch).f’
/J"
-~
‘f.-"
-~ Directie
de zbor
w

Figura 22. Free body diagram pentru sistemul de prindere

Originea sistemului de coordonate se considerd in botul dronei, similard cu cea din modelul
CAD. Orientarea acestuia este data de triedrul aerodinamic atasat platformei UAV.
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Se observa imediat ca sistemul creat poate fi descris de 5 ecuatii (2 ecuatii de forte si 3 de
momente) si contine 6 necunoscute (cate 2 reactiuni pentru fiecare bard a sistemului de prindere).
Astfel, se obtine un sistem static nedeterminat, pentru rezolvarea caruia mai e necesara scrierea unei
ecuatii ce poate veni din impunerea unei conditii de deformare a fiecarei bare (de exemplu modelarea
platformei carate drept corp rigid si impunerea de deformatii egale pentru fiecare bard). Cu toate
acestea, o modelare bazatda pe compatibilitatea deformatiilor presupune cunoastereca detaliatd a
rigiditatilor tuturor elementelor de sustinere si o distributie clara a eforturilor in fiecare punct de
contact. In etapa de proiectare conceptuald, aceste date nu sunt disponibile cu suficienta precizie, iar
aplicarea unei astfel de metode ar introduce incertitudini mai mari decat cele justificate de nivelul de
detaliu al proiectului. In consecintd, pentru aceastd analizi a fost adoptati o abordare inginereasci
standard, in care fortele verticale si cele orizontale sunt tratate separat, oferind o estimare
conservatoare a reactiunilor maxime si permitand o dimensionare preliminara robusta a sistemului de
prindere.

Considerand mai intai doar impactul fortelor verticale, se obtine urmatoarea diagrama:

Ve Vg
C
[}(CJ VC: EC] ____________ - B(xﬂi VBJ ZB}
- - -
P -
P -~
Directie
de zbor
X
Figura 23. Free body diagram pentru forte verticale
Se pot scrie acum ecuatiile de echilibru:
ZFZ=O—>VA+VB+VC=W (31)
D My(8) = 0> Vg - Iypl = Ve - lycl (32)
unde s-a tinut cont cd y, = 0 pentru sistemul de coordonate ales.
D My (A) = 0= Vi - xp = Xal + Ve - xc = Xal = W Ixcg — xa (33)
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Ecuatiile (31), (32) si (33) formeaza un sistem static determinat, cu solutia:

ycl - Ixp = xc6l + lysl - Ixc — Xcql

Vp =W (34)
lycl - Ixg — xal + lysl - xc — Xal
“|Xcg — X
Ve = W- lycl - [¥cG = Xal (35)
lycl - Ixg — xal + lysl - IXc — Xa
“|Xcg — X
Ve=W- lysl - [Xca Al (36)
lycl - Ixg — xal + lysl - [xc — Xal
Aceeasi metoda se poate aplica si pentru cazul in care actioneaza doar forte orizontale:
___________ P B(xg, Vg, Za)
/’f
/"/ HB
Directie
de zbor
X
Figura 24. Free body diagram pentru forte orizontale
Aplicand acelasi algoritm, se obtin imediat expresiile reactiunilor orizontale:
*|zg — znpl| + “|zZc—z
HA=D-|YC| |zg — znpl + lysl * |zc — Znpl (37)
lycl - |z — zal + lysl - |z¢c — zal
“|znp — 2
Hy = D- lycl - lzxp — 2al (38)
lycl - |zg — zal + lysl - |zc — za
“|znp — 2
He = D lysl - 1znp — 4l (39)

lycl - |z — zal + lysl - 12¢ — Za
5.5.2 Calculul eforturilor tn bare

Pentru a estima tensiunile aparute in bare n timpul zborului captiv, trebuie alese punctele A,
B, C de sprijin pentru sistemul de prindere. Pentru simplitate si pentru a folosi structura de rezistenta
deja proiectata in UAV, punctul A va fi in dreptul lonjeronului principal, iar punctele B si C vor fi in
dreptul lonjeronului secundar. Mai mult de atat, punctele A, CG si NP vor fi coliniare, iar B si C vor
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fi simetrice fatd de aceastd axa creata, la o distanta de 400 mm in lungul axei y fata de aceasta (in
concordantd cu sectiunea constanta definita in faza de proiectare conceptuald). Avand in vedere
aceste considerente si unghiul de —2° la care trebuie montat UAV-ul, rezultd urmatoarele coordonate
pentru punctele ce definesc diagrama corpului liber, sumarizate in Tabel 7:

Tabel 7. Coordonatele punctelor relevante din free body diagram

Coordonata
x[mm]  y[mm]

0 0 0
-150 0 5,238
-549 400 19,172
-549 -400 19,172
-366 0 12,781
-531 0 18,543

Mai departe, pentru estimarea fortelor exterioare, date de greutate si rezistenta la Tnaintare, se
considera ca factorul de suprasarcind maxim al aeronavei purtatoare este np,x = 6 (valoare
conservativa, corespunzatoare unor manevre acrobatice) si cd UAV-ul are doar rezistentd de forma.
Pentru estimarea acestei rezistente de forma, s-a considerat o vitezd de zbor constantd de 65 m/s,
specificd regimului de croazierd al unei aeronave purtatoare de transport tactic. Aceastd valoare
permite obtinerea unor calcule realiste privind rezistenta la inaintare, fard a introduce suprasarcini
excesive in sistemul de prindere. Rezulta atunci:

W =np.x " MTOM-g=6-20-9.81 =1177.2N (40)

1 1
D =2p"S"Cpmin Vpiv =7 1.225-0.008 65> = 20.7 N (41)

Cu aceste date, se pot calcula reactiunile in fiecare bara:

e Vy=539.919N,V; =V = 318.641 N
e H,=0934N,Hg = Hc = 9.883N

Se observa ca barele din sistemul de prindere sunt supuse la solicitari compuse de intindere si
incovoiere. Pentru a stabili magnitudinea momentelor de incovoiere ce actioneazd asupra fiecarei
bare, trebuie stabilite mai intdi lungimile acestora. Criteriile care conditioneaza aceastd dimensionare
sunt date de nevoia de a asigura un spatiu de sigurantd intre UAV si aeronava purtdtoare si de
conditia montarii dronei astfel Incat sd aiba un unghi de —2° fata de directia de zbor. Din primul
criteriu rezultd o lungime a barelor posterioare de 440 mm (tinand cont ca winglet-urile UAV-ului au
400 mm anvergurd si considerand un factor de sigurantd de 1.1), iar din al doilea criteriu se obtine
geometric lungimea barei frontale de aproximativ 450 mm. Astfel, momentele de incoveiere in
sectiunea critica sunt:

M, = 450 - Hy = 450 - 0.934 = 420 Nmm (42)

Mg = M¢ = 440 - Hg = 440 - 9.883 = 4350 Nmm (43)
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5.5.3 Dimensionare preliminara a barelor de prindere. Concluzii

Considerand cele trei bare de sectiune circulara, fabricate dintr-un material de tipul Aluminiu
6061-T6, cu o tensiune admisibild de o, = 276 MPa [25], se poate estima un diametru necesar
pentru fiecare bara, prin relatia:

N M
4.W+32.$S0—a (44)

unde forta axiala N este data de V,, respectiv Vi si V¢, iar M reprezintd momentele de incovoiere
calculate in subcapitolele anterioare.

Aplicand Ecuatia (44) pentru dimensionare barelor A, B si C se obtin urméatoarele diametre
minime: dy = 3 mm, dg = d¢ = 6 mm.

Sistemul de prindere propus pentru UAV-ul analizat a fost conceput astfel incat sd asigure o
fixare sigura, dar simpla, in timpul fazei de zbor captiv, precum si o eliberare prompta si fiabild la
declansarea misiunii. Solutia constructiva adoptatd se bazeaza pe trei puncte de sustinere, doud in
zona posterioard si unul in partea frontald, fiecare cupland un bolt de fixare actionat electric. Prin
aceasta configuratie, se asigura preluarea eficienta a fortelor verticale (greutatea UAV-ului) si a celor
orizontale (rezistenta la Tnaintare).

Analiza fortelor exterioare si a solicitarilor in bare a condus la dimensionarea preliminara a
acestora, rezultdnd diametre de 6 mm pentru barele posterioare si 3 mm pentru cea frontald, in
conditiile utilizarii unui material de tip aluminiu 6061-T6, cu rezistentd admisibilda de 276 MPa.
Datorita solicitarii axiale si de incovoiere si absentei riscului de flambaj, aceste dimensiuni ofera o
rezerva structurald adecvata si respectd cerintele de masa si capacitate de montare.

Solutia propusa este potrivitd pentru un sistem modular, simplu de fabricat si de integrat pe

aeronava purtdtoare, oferind totodatd o baza solidd pentru eventuale optimizari ulterioare in faza de
proiectare detaliata.
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6 Modelare FEM a configuratiei preliminare

Scopul acestui capitol este sa ofere o validare structurald a designului preliminar efectuat in
capitolele anterioare. Astfel, se realizeaza o analiza statica, pentru gasirea unui factor de suprasarcina
maxim la care poate rezista structura (si care poate fi folosit, mai departe, in constructia diagramei de
manevra si rafald) si se realizeaza si o analizd de moduri proprii, pentru a identifica eventualele
frecvente naturale ale structurii apropiate de frecventa datd de grupul motor — elice (dar si de
armonicele acestei frecvente).

6.1 Model geometric si mesh

Pentru realizarea unei validari preliminare a modelului CAD, geometria a fost exportatd din
mediul Onshape citre software-ul de analizi cu elemente finite Ansys Student. in cadrul acesteia,
ansamblul a fost impartit Tn doud subcomponente principale: invelisul exterior si structura interna.
Fiecarui subansamblu i-au fost asociate o discretizare proprie si proprietiti de material
corespunzatoare, definite conform selectiilor prezentate in capitolele anterioare. Ulterior, in vederea
aplicarii conditiilor la limita si a efectuarii analizelor, cele doud subansamble au fost reunificate intr-
o singurd entitate geometrica, dupa cum este ilustrat in Figura 25:

v A A B v C
2 @ engineeringData v/ 4 2 @ EngineeringData v/ % e 2 @ Model v 4
3 Geometry v 4 3 Geometry v 4 3 @, Setup v 4
4 @ Model v 4 4 @ Model v 4 4 N} Solution 4
Mechanical Model 5 oo Setup v 5 @ Results v 4
ACP (Pre) 4 Static Structural
A D
.

92 @ Model v 4
3 @ sep vV
4 N;j Solution "
5 @ Resuts v

Modal

Figura 25. Etapele realizarii analizelor in Ansys
6.1.1 Tnvelisul aripii

Aripa are un invelis definit de o constructie de tip sandwich din materiale compozite: fibra de
carbon si miez de spuma (eng. foam core) din material Rohacell. Pentru o reprezentare realistda a
acestui tip de constructie, a fost folosit modulul disponibil in Ansys de ACP Pre, unde invelisul a fost
importat ca o suprafata 2D si modelat ca un laminat de trei straturi (eng. p/y): fibrd de carbon, miez
Rohacell, fibra de carbon. In consecintd, tipul de element utilizat in mesh este shell, iar grosimea
totald a invelisului este datd de suma grosimilor fiecdrui strat: 2 mm miezul si 0.1 mm (corepunzator
unei densititi de 100 g/m?) pentru fiecare strat de fibrd de carbon, in total 2.2 mm. Directiile
normalelor la elementele invelisului sunt ilustrate in Figura 26:
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Figura 26. Aripa modelatd in ACP Pre
6.1.2 Structura internd

Lonjeroanele si nervurile ce formeaza structura interna vor fi construite din lemn — placaj de
aviatie, astfel ca pentru acestea va fi folosit materialul Wood — Oak disponibil in librdria Ansys.
Discretizarea in elemente finite a acestor elemente s-a realizat iIn modulul Mechanical Model, fiind
folosite elemente de tip solid:

0.00 350.00 700.00 (mm) X
]

I
175.00 525.00

Figura 27. Mesh-ul structurii interne

6.2 Aplicarea conditiilor la limita

Din cauza limitérilor aplicate variantei de Ansys Student (maxim 35000 de noduri pentru
intreg modelul analizat), a fost modelat doar un semiplan din aripa zburatoare. Pe acest semiplan s-a
aplicat o constrangere de tip fixed support (care blocheaza toate gradele de libertate) pe fata
exterioard a nervurii de la incastrare, creandu-se astfel modelul clasic de aripa in consold (eng.
cantilever wing). Solicitarile date de forta de rezistentd la inaintare s-au neglijat, deoarece acestea
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sunt cu cel putin un ordin de marime mai mici decat cele date de portanta (coeficientul de portanta la
zborul de croaziera este de 10x mai mare decat cel de rezistenta la Tnaintare).

Astfel, singura forta care solicita real structura in zbor este portanta. In Ansys, aceasta a fost
aplicata uniform pe invelisul aripii (cu optiunea surface effect), corespunzator unei distributii
uniforme a fortei de-a lungul anvergurii. Aceastd varianta, desi nerealista, este totusi conservatoare,
deoarece supraestimeaza efectul fortei asupra structurii. Valoarea portantei este calculata in functie
de factorul de suprasarcind maxim admisibil si masa maxima a sistemului UAV, astfel:

L=n-MTOW:-g/2 =6-20-9.81/2 =590 N (45)
Se urmareste astfel verificarea integritatii structurale a sistemului UAV pentru o manevra cu

o supraincarcare de 6g, iar valoarea fortei este Tmpartitd la 2 deoarece in modelul FEM este
reprezentatd doar o jumatate din aripa.

Y
e
0.00 500.00 1000.00 (mm)
[ Se— SS—

250.00 750.00

Figura 28. Conditiile la limita aplicate pentru analiza statica
6.3 Rezultate obtinute in analiza statica
Pentru validarea structurald s-au analizat valorile obtinute pentru deformarea structurii

(sageata) si pentru factorul de rezerva invers (eng. IRF — Inverse Reserve Factor) dat de criteriul
Tsai-Wu pentru materiale compozite. Deformatia structurii este dupa cum urmeaza:

0.00 500.00 1000.00 (mm)
250.00 750.00

Figura 29. Deformatia aripii sub efectul portantei
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Se oberva ca variatia sagetii de-a lungul anvergurii este una tipica pentru o aripa in consola,
cu o valoare maxima de 65.657 mm. Raportat la valoarea anvergurii de 1750 mm, se obtine o
deplasare de 3.75%, foarte apropiatd de valoarea maxima pentru astfel de solutii constructive, dupa

cum se observa si in graficul de mai jos [26]:

350+
RIS
1504

= 2004

Stress/MPa

I
]
A

0 T T T T T T T T

[LE1] 0.5 LD 1.5 2.0 1.5 A0 s 4.0
Strain s

Figura 30. Curba de material pentru structura sandwich carbon — miez de spuma [26]

Astfel, se poate concluziona cd nuiimae=6 reprezintd factorul de suprasarcina ultim (eng.
ultimate load factor) pentru diagrama de manevrd si rafald a acestei drone. Mai mult, de aici se
obtine si factorul de sarcina la limitd (eng. /imit load factor) nimi=6/1.5=4.

Analizarea factorului de rezerva invers calculat din criteriul Tsai-Wu conduce la un maxim de
IRF = 0.84, compatibil cu pastrarea integritatii structurale.

z
L]
0.00 500.00 1000.00 (mm)
e —
X

250.00 750.00

Figura 31. Analiza Tsai-Wu a semiplanului aripii sistemului UAV

6.4 Analiza modala

Scopul acestei analize este identificarea principalelor moduri proprii ale structurii si
compararea acestora cu frecventele si armonicele date de grupajul motor — elice, pentru a evita
fenomenele de rezonantd. Modelul geometric utilizat este identic cu cel folosit la analiza statica, iar
numarul de moduri proprii extrase a fost setat la 12 — suficient de multe frecvente naturale pentru ca
masa efectivd modala sa reprezinte cel putin 80% din masa maxima pe gradele de libertate de interes
(translatia pe axa Z si cele 3 rotatii), dupa cum se vede in Tabel 8:
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Tabel 8. Participarea masica a primelor 12 moduri proprii

Ratio of Effective Mass to Total Mass

Mode Frequency [Hz] ] X Direction | Y Direction ] Z Direction ] Rotation X ] Rotation Y | Rotation Z
1 14.406 7.7151e-006 8.7303e-005 0.53336 0.95113 0.81118 1.1106e-005
2 71914 1.153e-002 2.5082e-003 0.17847 3.3706e-002 0.10012 2.3245e-002
3 79.174 0.44782 7.45e-002 7.6745¢-003 2.5806e-003 1.0595e-004 0.31684
4 82.621 4.2777e-002 6.5623¢-003 3.0149e-003 3.3117e-003 9.1366e-003 7.5577e-002
5 178.88 3.667e-004 5.2904e-005 6.5681e-002 4.8334e-003 2.7046e-002 7.1584e-005
& 204.72 1.9735e-006 3.2214e-005 6.5443¢-003 1.2444e-003 2.5563e-004 3.5518e-005
7 263.97 0.18685 2.7613¢-002 1.635¢-005 3.2497e-006 8.6741e-009 2.5111e-002
8 311.79 1.5566e-005 3.302e-005 2.7589¢-002 9.5016e-004 1.2155e-002 1.6335e-005
9 345.49 5.1514e-005 3.5774e-008 1.2099-002 8.3132e-004 4.5999e-004 7.5086e-006
10 370.21 1.9662e-004 1.0792e-006 1.0151e-003 1.1513e-005 3.5763e-004 1.3203e-005
11 411,64 1.3198e-005 9.5067e-006 8.3467-003 1.0927e-004 3.544e-003 5.0635e-006
12 459.73 8.4215¢-005 1.7926e-004 5.1795¢-004 2.24782-005 4.7203e-004 3.909e-005

Sum 0.68971 0.11158 0.84434 0.99873 0.96483 0.94098

Referitor la frecventa datd de grupajul motor — elice, aceasta este de 3820 RPM (63.66 Hz)

pentru zborul de croazierd. Armonicele acestei frecvente sunt 127.32 Hz, 191 Hz, 254.64 Hz, 318.3
Hz, 382 Hz si 445.62 Hz. Perechile de frecvente apropiate de rezonanta sunt:

translat
pentru

Modul 1: 71.914 Hz cu 63.66 Hz — diferentd de 11%, nu e pericol de rezonanta

Modul 5: 178.88 Hz cu 191 Hz — diferentd de 7%, mic pericol de rezonantd dar pe un mod cu
participare masica mica (maxim 6.5% pe axa Z)

Modul 7: 263.97 Hz cu 254.64 Hz — diferenta de 3.53%, pericol de rezonantd pe un mod cu
participare masica relevanta pe axa X (18.67%)

Restul modurilor au participari masice neglijabile, deci nu sunt luate in calcul pentru
fenomenul de rezonanta.

Analiza modala a scos in evidentd riscul aparitiei unui fenomen de rezonantd asociat
iei pe axa X. Este necesar astfel ca, in faza proiectdrii detaliate, sd se rigidizeze structura
a prelua mai bine solicitarile pe aceastd axa (exemple de solutii pot cuprinde nervuri

aditionale sau schimbarea materialului nervurilor).
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7 Performante de zbor

Capitolul de fata urmareste evaluarea principalelor performante de zbor ale UAV-ului propus,
in corelare cu cerintele impuse de scenariul operational specific. Parametrii considerati includ
capacitatea de zbor planat, viteza de desprindere din aeronava-mama, performantele In regim de
croaziera si manevrabilitatea In conditii nominale.

Evaluarea acestor performante permite atdt validarea configuratiei stabilite in fazele
anterioare ale proiectarii, cat si determinarea regimurilor limita de operare. De asemenea, analiza de
fatd oferd informatii esentiale privind fezabilitatea lansarii aeriene si stabilirea cerintelor pentru
controlul automat in timpul desprinderii si tranzitiei la zbor liber.

7.1 Zbor planat

In scopul cresterii sigurantei operationale a lansirii aeriene si pentru a evita orice posibild
interferentd cu traiectoria aeronavei-mama, se propune ca UAV-ul, imediat dupa desprindere, sa
execute o fazi de zbor planat controlat. In aceastd etapa, platforma aeriani va pierde aproximativ 30
metri altitudine si va realiza un viraj de 180°, Tnainte de a activa sistemul de propulsie electrica.

Aceastd manevra are rolul de a indeparta UAV-ul de traiectoria aeronavei de lansare,
minimizand astfel riscul de coliziune, interferentd aerodinamica sau absorbtie a curentului de aer de
citre elice in timpul tranzitiei. In plus, faza de zbor planat oferd o fereastra de timp scurti, dar critica,
in care se pot detecta eventuale erori de control sau stabilitate, fara a depinde de motorul electric
pentru corectare.

Pentru a valida fezabilitatea acestei manevre, in acest subcapitol sunt analizate parametrii de
performantd in regim de planare, cu accent pe timpul necesar pentru pierderea celor 30 de metri
altitudine, raportul dintre portanta si rezistenta (finetea aerodinamica), precum si comportamentul in
viraj In regim de zbor pasiv.

7.1.1 Model matematic

Manevra de zbor descrisa in paragrafele anterioare poate fi impartita in 2 faze distincte: planare
pe o traiectorie liniara descendentd in planul x-z si viraj circular planat descendent de 180°. Ambele
faze pot fi descrise prin ecuatii diferentiale liniare neomogene de ordinul 1, folosind teoria

aerodinamicii liniare si considerand céteva ipoteze simplificatoare.

Ecuatia care descrie planarea pe o traiectorie liniara este data de [27]:

dv
— = —D + W-ssin(y) (46)
dt
Sau, in forma echivalenta, considerand suplimentar ca valoarea incidentei este mica si deci ca
CD = CD min*
dv 1
m-=-3 PSCp minV?2 + mg - sin(y) 47)
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Pentru rezolvarea ecuatiei se realizeaza un artificiu matematic: schimbarea variabilei t in H si
se tine cont ca:

dH 48
3¢ = Vsin(y) (48)

S-a avut in vedere exprimarea analiticd a componentei vitezei verticale. Se obtine succesiv:

dv dv dH dv _ 1d(V?)
T di dc - an Vsin(y) = > dH sin(y) (49)
Si inlocuind in Ecuatia (47) se obtine imediat:
d(v? SCh mi
( )__ POLD min V2+2g (50)

dH  m-sin(y)
La aceastd ecuatie se poate atasa conditia initiala pentru lansarea din aeronava — mama:
V(0) = Vians (51)
Si s-a obtinut astfel problema Cauchy completd care modeleazd comportamentul sistemului
UAV studiat in timpul planarii pe o traiectorie rectilinie descendentd. Admitand ca variatia incidentei

de zbor este neglijabila, problema poate fi rezolvata analitic prin metoda variatiei coeficientilor.

Primul pas consti in rezolvarea ecuatiei omogene, dati de (necunoscuta este VZ2):

d(v(f) _ pSCD min V2

— _ - mn 52
dH m - sin(y) ° 2)
Separand variabilele, se poate scrie:
d(vz SCb mi
( o):_ p ].)mm dH (53)
V& m - sin(y)
Integrand ecuatia obtinuta, se obtine succesiv:
pSCD min
In(V3) = —————H+In (K 54
n( 0) rnsm(y) n( 1) ( )
_PSCp min _PSCp min
Voz =e m-sin(y)H+1n(K1) - Kl ‘e m-sin(y)H (55)
Se cautd o solutie particulard prin metoda variatiei coeficientilor K; — K, (H):
_pSCp min
V5 =K (H) - e msink) (56)

Inlocuind solutia particulard in Ecuatia (50), se obtine succesiv:
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_PSCp min . _PSCp min . _PSCp min
K’l ‘e m-sin(y)H —K L]?mme m-sin(y)H — _LWKl ‘e m-sin(y)H + Zg
m - sin(y) m - sin(y)

_pSC]_D min gy
K’l .e msin(y) = 2g

pSCp min py
dK; = 2g-emsin(¥) " dH

Si in final se obtine:

PSCp min RS
K, = 2g- emsmon . L sin®)
pSCD min

Inlocuind in Ecuatia (56):

PSCp min . qj PSCD min e
V2 = 2g- emsmty ! I SING) | SRR _ 2me- sin(y)

pSCD min pSCD min

Solutia generald a Ecuatiei (46) este data de:

PSCp min S
V2 = Vg + Vg =K, - e_m-s?n(y)H + ng—sm(y)

pSCD min
Rezolvand pentru conditia initiald Cauchy se obtine:
2mg - sin(y)
V(0) = Vigns = Ky = Vlzans - <. .
pSCD min

In final, variatia vitezei pe traiectoria rectilinie descendenta in zbor planat este:

RS PSCp min S
V(H) = <Vl€ms - znlg—SIrI(Y)> e m-sli)n(y) H + ZIng—Sln(Y)
pSCD min pSCD min

(57)

(58)

(59)

(60)

(61)

(62)

(63)

(64)

Pentru determinarea ecuatiei care modeleaza a doua fazd a manevrei analizate in acest capitol,
cea de viraj descendent planat, se scriu expresiile fortelor si vitezelor din triedrul aerodinamic in
triedrul normal terestru. Astfel, conform [27], scriind pe componente fortele se obtine (folosind

notatiile standard):
mVy = L(sin(y) - cos(¢) - cos(¥) — sin(¢) - sin(y)) — D cos(y) - cos({)
mVy = L(sin(y) - cos(¢) - sin(y) — sin(¢) - cos(¥)) — D cos(y) - sin(y)
mVy = —L cos(y) - cos(¢p) — Dsin(y) + W

In plus, expresiile vitezelor sunt:
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Vx = Vcos(y) - cos(U) (68)

Vy = Vcos(y) - sin({) (69)

V; = Vsin(y) (70)

Ecuatiile (65) - (70) construiesc modelul matematic pentru virajul descendent planat. Inlocuind

expresia lui Vz in Ecuatia (67) si realizand acelasi artificiu matematic prin schimbarea de variabila
t — H se obtine:

aH - mesn(\ ) * )2 (71)

d(v?) pS_ (Cy- cos(g) .. 28
Conditia initiald in acest caz este data de viteza pe care sistemul UAV o are la finalul fazei de
planare rectilinie descendenta. Astfel, se poate scrie pentru viteza de intrare in viraj:

V(0) = Viinal picaj (72)

Se observa ca si virajul descendent planat a fost modelat ca o problemda Cauchy data de o
ecuatie diferentiala ordinara, liniara si neomogena. In ipoteza variatiei neglijabile a incidentei de zbor
in timpul manevrei, ecuatia de poate rezolva analitic, asemanator ca problema picajului rectiliniu,
conducand la solutia:

-+ si pS _ (Cr-cos(@), i

v = ||vz oo - 2mg - sin(y) o msm\ Ltg(y) TcD)H + 2mg - sin(y) 73)
e S <—CL - cos(p) +C S (CL - cos(p) iC )
tg(y) P te(y) D

7.1.2 Rezultate si discutii
Modelul matematic descris in Capitolul 7.1.1 a fost utilizat pentru evaluarea influentei vitezei
de lansare asupra pierderii de indltime totald in timpul manevrei de planare si asupra timpului in care

se realizeaza aceasta manevra.

Solutiile celor doud faze de zbor, date de Ecuatiile (64) si (73), indica faptul ca drona tinde
intotdeauna spre cate o viteza de echilibru, specifica fiecarei faze de zbor, avand expresiile:

) ’ng - sin(y)
Vechilibru picaj = ]_lll_r}c}o Vpicaj = 0SCp mi (74)
min

Si, respectiv:

62



2mg - sin(y)

Cy, - cos(@)
)+ O)

Vechilibru viraj = ]—lll—r>rolo VViraj = ( (75)

Astfel, daca sistemul UAV intra In manevra cu o viteza inferioara celei de echilibru, acesta va
avea tendinta naturald sd accelereze, iar, in cazul in care viteza acestuia este superioard celei de
echilibru, platforma aeriana va frana pana ajunge la zbor stabilizat. Aceasta tendinta este vizibila si in
graficul din Figura 32, care descrie dependenta vitezei in functie de Inaltime si de viteza de lansare:

Profil de viteze

45 T ] T T I T | T | T
| | | |
| | | |
| I | |
| | | |
40 I I I :
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| I | |
| | | |
I 1 |
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—_ = | I I I
@ | I I I
= | I I I V lans=20 m/s
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| | 1 | O—
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Figura 32. Viteza de zbor a sistemului UAV studiat in manevrele de planare

Se remarca faptul ca, pe masura ce viteza de lansare creste, si altitudinea necesarda pentru
finalizarea completa a manevrei de zbor planat devine mai mare. Acest comportament este explicabil
prin relatia proportionald dintre pierderea de inaltime si patratul vitezei de zbor (AH « V?), specificd
virajelor descendente executate in regim de planare. De asemenea, rezultatele evidentiaza o tendinta
clard de stabilizare a vitezei de zbor in jurul valorii de aproximativ 35 m/s, valoare care corespunde
cu viteza de croazierd estimata anterior, confirmand coerenta si validitatea analizelor efectuate pana
in acest punct al studiului.

Figura 33 evidentiaza variatia timpului total necesar finalizarii manevrei de planare in functie
de viteza de lansare a UAV-ului. Se observa o tendinta clar descrescatoare, conform careia timpul de
realizare al plandrii se reduce progresiv pe masura ce viteza initiala creste, intervalul fiind cuprins
intre aproximativ 11.6 s (pentru 20 m/s) si 9.6 s (pentru 40 m/s). Acest comportament este explicabil
prin faptul ca, la viteze mai mari, traiectoria este parcursa mai rapid, iar pierderea de altitudine
necesara pentru atingerea regimului stationar se produce intr-un timp mai scurt. Forma curbei
sugereazd o relatie neliniard intre cele doud marimi, influentatd de interactiunea dintre fortele
aerodinamice si gravitationale in absenta propulsiei.
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Din punct de vedere operational, acest rezultat este important pentru stabilirea unei viteze de
lansare care sd asigure o Indltime suficientd fatd de aeronava-mamd, in conditii de siguranta si
eficientd. Desi o vitezd mai mare reduce timpul total al manevrei, aceasta trebuie corelata si cu
inaltimea disponibild la lansare, analizatd In Figura 32. Prin combinarea acestor doud perspective
(timp si altitudine), se poate fundamenta alegerea unei viteze optime de lansare pentru misiunea
analizata.

Variatia timpului cu viteza de lansare

10.2 1

9.8

9. 6 1 1 1 1 1 1 1 1
20 22 24 26 28 30 32 34 36 38 40

Viteza de lansare [m/s]

Figura 33. Timpul de planare necesar
7.2 Zbor de croaziera

Pentru realizarea calculelor de performantd, in cazul zborului motorizat, de croaziera, s-au
folosit atat simuldri eCalc, cat si calcule numerice, pentru a minimiza erorile ce pot apdrea prin
utilizarea unei singure metode. Astfel, modulul de performanceCalc oferit de software a fost folosit
pentru a extrage date privind randamentul grupajului motor — elice, aceste valori fiind apoi folosite in
calcule analitice pentru a determina principalele performante ale platformei aeriene studiate. Scopul
este practic determinarea expresiei analitice care caracterizeaza urmatoarea curba data de eCalc, unde
graficul de interest este cel al Puterii dinamice a elicei (eng. dynamic Propeller Power):

@ Carson

min. Powr for Level Flight [\

N]

@ dynamic Propeller Power [W]

@ static Propeller Power [W]

0 20 40 60 8
Air Speed [km/h]

Figura 34. Puterea disponibila datd de eCalc [15]

Se considera ca forma curbei este datd de expresia P =n(V) - Pistalat, unde Pipstalat
reprezinta puterea electricd data de motor si n(V) este randamentul grupajului motor — elice de a
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transforma aceasta putere electrica in putere mecanica.

Pentru determinarea functiei n(V), se formuleaza ipoteza ca aceasta este datd de o dependenta
polinomiald cu viteza de zbor. Este suficientd in acest caz aproximarea acestei functii cu un polinom
de gradul 4, metoda prezentand erori absolute mici in estimarea vitezei maxime de zbor, de
aproximativ 2-3 km/h [7]. Se poate scrie atunci, unde a, b, c, d si e sunt numere reale ce trebuie
determinate:

n(V) =av* +bVv3 + cVZ+dV +e (76)
Analizand Figura 34, urmatoarele conditii pot fi impuse:

e V=0km/ =0m/i Sn0)=0-e=0
e V=140 km/ =3889 M/; - n(38.89) =0 -

a-38.89* +b-38.89% +¢-38.892+d-38.88=0 (77)
o V=80km/ =2222 M/ 5n(2222) = >
instalat
1050
a-22.22%*+b-22.223 +c-22.22%>+d-22.22 = (78)
instalat
e Functia are un maxim @ V = 80 km/h =2222 M/ -
d
£(22.22) — 0 4a-22.22% +3b-22.222 + 2c- 2222 +d = 0 (79)

e Ultima ecuatie este derivata din conditia de ratd maximd de urcare. Modulul
peroformanceCalc de care dispune software-ul oferd o valoare estimata a vitezei verticale de
2.2 m/s pentru un coeficient de rezistenta total de 0.038. Dar se stie ca formula pentru
calculul acestei valori, pentru o aeronava cu motor cu elice, este [28]:

TI(V) * Pinstalat = Pmin _ W - ROC + Pyin

ROC = - V) =
W 1Dinstalat

(80)

Valoarea vitezei de zbor rezultd din evaluarea conditiei de zbor la putere minima necesara.
Astfel, din Ecuatia (4) rezulta imediat [29]:

|-

1 w2 4
dP mT-e-AR 05-p-S
_=OﬁVP=min= . . . . p
dv 3:0.5p*S*Cpmin

=12.4 M/, (81)

Aceasta valoare este mai mica decat viteza de angajare estimata ( de 12.9 m/s), astfel ca
pentru acest calcul se va folosi viteza de angajare. Rezultd atunci si ultima ecuatie din
aproximarea curbei din Figura 34:

W -ROC + P(12.9
a-12.9*+b-129%3+c-1292+d-129 = (12.9) (82)

Pinstalat
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Ecuatiile (77) — (79) si (82) descriu un sistem liniar de 4 ecuatii cu 4 necunoscute. Acesta se
poate rezolva matricial, rezultdnd urmitoarele solutii: a = 2.92-107%, b = —2.76 - 107*, ¢ = 6.30 -

1073, d = 7.15-107%, e = 0. Atunci, performantele obtinute de sistemul UAV studiat in aceasti
lucrare sunt vizibile in Figura 35:

Diagrama de Putere
2500

2000
1500

1000

Putere [W]

500

40

Viteza [m/s]

P necesar [W]

P disponibil [W] = = Vitezddeangajare = = Vitezd decroazierd economicd = = Vitezd maximad

Figura 35. Performantele obtinute in zbor orizontal de drona studiata
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8 Concluzii
8.1 Rezumatul lucrarii

Lucrarea de fatd a urmadrit dezvoltarea unui UAV capabil de lansare aeriand, pornind de la
cerintele unei misiuni de tip Cautare — Salvare si parcurgand etapele principale ale proiectarii
conceptuale si preliminare. Dupa o analizd documentara si o selectie a parametrilor critici de
misiune, a fost elaborat un model matematic de evaluare multicriteriald, pe baza caruia s-au
identificat configuratiile optime din punct de vedere geometric si aerodinamic.

Ulterior, s-au realizat mai multe iteratii de proiectare, fiecare evaluatd cu ajutorul simularilor
XFLRS, pana la stabilirea unei configuratii finale bazate pe o aripa zburatoare echipatd cu winglet-
uri. Proiectarea preliminara a inclus alegerea sistemului de propulsie prin simulari in eCalc, modelare
CAD pentru evaluarea maselor si a centrului de greutate, analizd a stabilititii dinamice,
dimensionarea suprafetelor de comandd pentru toate cele trei axe si elaborarea unui sistem de
prindere si lansare de pe aeronava purtdtoare.

Configuratia preliminara a fost validata prin analiza cu elemente finite in programul Ansys
Student, din care s-au extras factorii de suprasarcina ultim si limitd pentru constructia diagramei de
manevra si rafald, dar care a semnalat si necesitatea rigidizarii suplimentare a structurii din cauza
riscului aparitiei fenomenului de rezonanti. In final, performantele de zbor au fost analizate prin
modele matematice proprii, cu accent pe faza de planare post-lansare si zborul de croazierd, pentru
validarea configuratiei din punct de vedere operational.

8.2 Contributii personale si directii de dezvoltare

Lucrarea a fost elaboratd integral de autor, cu o contributie personald semnificativa in toate
etapele: formularea modelului matematic, implementarea codurilor in Matlab pentru analiza
parametrica, realizarea simuldrilor aerodinamice, modelarea CAD parametrica, validarea structurala
a designului propus si formularea ipotezelor si scenariilor operationale. In plus, autorul a elaborat
modele proprii pentru analiza performantelor zborului planat si de croaziera si a propus o
metodologie de validare a eficientei suprafetelor de comanda prin corelare intre calcul analitic si
simulari numerice.

Printre directiile posibile de dezvoltare ulterioard a proiectului se numara:

finalizarea structurii prin analize FEM detaliate si realizarea documentatiei de fabricatie;
testarea 1n tunel aerodinamic a configuratiei finale;

dezvoltarea unui prototip functional pentru validare experimentala;

extinderea sistemului de lansare prin mecanisme active de protectie sau amortizare;
integrarea unui sistem de control autonom adaptiv pentru zborul de dupa desprindere.

Aceste directii pot transforma lucrarea actuala intr-o baza solida pentru dezvoltarea reala a unui
sistem UAV operational, aplicabil in misiuni complexe desfasurate in medii inaccesibile.
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