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РЕФЕРАТ 
Пояснювальна записка: 87 с., 3 табл., 24 рис., 2 дод., 56 джерел.

РОБОТ, ОРНІТОТЕР, АЕРОДИНАМІКА, РОЗРАХУНОК, МОДЕЛЮВАННЯ, ANSYS, CFD, CAD-МОДЕЛЬ, SOLIDWORKS.

Об’єкт дослідження – аеродинамічні характеристики робота-орнітоптера.
Предмет дослідження – робот-орнітоптер.
Мета роботи – провести експерементальні розрахунки, побудувати тривимірну модель і виконати моделювання її аеродинімічних характеристик для мобільного робота-орнітоптера в ANSYS, для отримання результатів про спроектований вироб.

Методи дослідження – методи твердотільного моделювання, метод скінчених елементів, метод симуляцій вихру в ANSYS.

В роботі приведений аналіз, дослідження та експерементальні розрахунки аеродинамічних характеристик для мобільного робота-орнітоптера в відповідності з заданими вимогами в технічному завданні. На базі отриманих розрахунків розроблена 3D модель робота-орнітоптера і побудована 3D збірка. Для доведення правильності розрахунків проведене моделювання у программі ANSYS при статичному крилі, де під впливом повітряних сил видно галузі підвищеного тиску. Отримані результати підтверджують розрахові значення.
Результати магістерської атестаційної роботи апробовані на конфренції M&MS 2019 [1].
ABSTRACT
Explanatory note: 87 p., 3 tables, 24 figures, 2 app.,56 sources.
ROBOT, ORNITOTER, AERODYNAMICS, CALCULATION, MODELING, ANSYS, CFD, CAD MODEL, SOLIDWORKS.

The object of study is the aerodynamic characteristics of an ornithopter robot.

Subject of research - ornithopter robot.

The purpose of the work is to carry out experimental calculations, build a three-dimensional model and perform modeling of its aerodynamic characteristics for a mobile ornithopter robot in ANSYS to obtain results about the designed product.

Research methods - methods of solid modeling, finite element method, vortex simulation method in ANSYS.

The paper presents the analysis, research and experimental calculations of aerodynamic characteristics for a mobile ornithopter robot in accordance with the given requirements in the technical task. Based on the calculations, a 3D model of the ornithopter robot was developed and a 3D collection was built. To prove the correctness of the calculations, simulation was performed in the ANSYS program with a static wing, where, under the influence of air forces, areas of increased pressure are visible. The results obtained confirm the values.

The results of the master's certification work were tested at the conference M&MS 2019 [1]

ЗМІСТ

Перелік скорочень

10Вступ


121 Аналіз сучасних конструкцій, проблем та принципів польоту орнітоптеру


121.1 Дослідження махокрильних літальних апаратів


141.2 Аналіз принципу роботи орнітоптера на прикладі зооморфних істот


151.3 Дослідження принципу підйомної сили крил орнітоптера


271.4 Аналіз складності конструювання та управління роботом-
орнітоптером


281.5 Аналіз галузі застосування робота-орнітоптера


311.6 Аналіз прототипів робота-орнітоптера


311.6.1 SmartBird


321.6.2 Nano Hummingbird


321.7 Постановка задач досліджень


341.8 Висновки до першого розділу


352 Розрахунки та моделювання аеродинамічних властивостей робота-орнітоптера


352.1 Побудова аеродинамічної моделі робота-орнітоптера на базі нерухомого крила


382.2 Розробка спрощеної моделі розрахунку злітаючого польоту


452.3 Розрахунок кута атаки робота-орнітоптера


482.4 Моделювання змахів робота-орнітоптера на базі MATLAB


502.5 Моделювання зліту орнітоптера базі MATLAB


542.6 Використання CFD для розрахунку керуючого рівняння польотом


592.7 Висновки до другого розділу


613 Розробка тривимірної моделі та експерементальні дослідження характеристик робота-орнітоптера


613.1 Розробка тривимірної конструкції крила


633.2 Розробка тривимірної моделі хвоста робота-орнітоптера


643.3 Розробка тривимірної моделі корпусу орнітоптера


653.4 Розрахунок фізичних характеристик CAD-моделі


663.5 Сбірка основної моделі робота-орнітоптера


683.6 Моделювання динаміки польоту робота-орнітоптера


743.7 Виробнича санітарія в лабораторії


763.8 Висновки до третього розділу


77Висновки


79Перелік джерел посилань


85Додаток А   Демонстраційний матеріал


86Додаток Б   Фрагмент коду з симуляції у MATLAB




ПЕРЕЛІК СКОРОЧЕНЬ
CAD – Computer Aided Design;

СFD – Computational Fluid Dynamics;

MAV – Micro Air Vehicle;

БПЛА – безпілотний летальний апарат;

ПЕТ – поліетилентерефталату;
САПР – система автоматизированного проектирования.
ВСТУП
Техногенні аварії та катастрофи, ймовірність виникнення яких досить висока, стають практично неминучі, в силу збільшення складності виробництва із застосуванням енергоємних технологій, радіоактивних та токсичних речовин.

У цій ситуації особливу небезпеку представляють об'єкти хімічної і атомної промисловості. Працююче зношене обладнання є постійною загрозою здоров'ю обслуговуючого персоналу, а будь-яка нештатна ситуація функціонування може призвести до аварії або катастрофи.

Зменшити ступінь участі людини при проведенні робіт в небезпечних умовах можна, використовуючи дистанційно кероване обладнання. У зв'язку з цим є актуальним створення робототехнічних комплексів, призначених для проведення робіт з попередження або ліквідації наслідків позаштатних ситуацій. В останні роки, для створення високоефективних роботів, в тому числі і малогабаритних літальних апаратів, все частіше використовуються результати дослідження руху реальних біологічних прототипів. Орнітоптери мають ряд переваг, таких, як мала маса при істотній масі корисного навантаження, компактність і маневреність.

Такі роботи повинні володіти високою маневреністю, швидкодією і точністю руху за заданими траєкторіями. В рамках цього проекту було створено безпілотник, зовні схожий на ворона, який міг приземлятися в заданих точках і фотографувати те, що відбувається в будинку або на місцевості.

Розробку і створення таких пристроїв, зручно виконувати на основі досліджень, присвячених вивченню руху мобільних багатоланкових електромеханічних систем. Як показує практика створення таких пристроїв, для вибору і оптимального визначення параметрів робота, необхідно застосовувати сучасні засоби проектування, засновані на математичних моделях, що описують динамічні процеси, що виникають при русі пристроїв з урахуванням взаємодії з навколишнім середовищем, а також властивостей електроприводу і особливостей систем автоматичного управління .

Об’єкт дослідження – аеродинамічні характеристики робота-орнітоптера.
Предмет дослідження – робот-орнітоптер.

Мета роботи – провести експерементальні розрахунки, побудувати тривимірну модель і виконати моделювання її аеродинімічних характеристик для мобільного робота-орнітоптера в ANSYS, для отримання результатів про спроектований вироб.

Методи дослідження – методи твердотільного моделювання, метод скінчених елементів, метод симуляцій вихру в ANSYS.

При цьому особливу увагу необхідно приділити наступним завданням:

– дослідити принцип підйомної сили крил орнітоптера;

– провести аналіз складності конструювання та управління роботом-орнітоптером;
– провести розрахунок аеродінамічної моделі;

– розробити спрощену модель для розрахунків на базі нерухомого крила, та провести її моделювання;

– виконати моделювання нестаціонарних режимів руху пристрою, при наявності вітрового навантаження, пов'язаних зі швидким злітом, розгіном, зависанням і виходом на заданий рівень висоти і швидкості, які на сьогоднішній день вивчені недостатньо;
– провести комп'ютерну сімуляцію розробленої моделі;
– оформити магістерську атестаційну роботу згідно ДСТУ 3018:2015 [2], а також з методичними вказівками з розробки й оформлення магістерської атестаційної роботи другого (магістерського) рівня вищої освіти галузі знань 15 автоматизація та приладобудування за спеціальністю 151 автоматизація та комп’ютерно-інтегровані технології [3].
1 АНАЛІЗ СУЧАСНИХ КОНСТРУКЦІЙ, ПРОБЛЕМ ТА ПРИНЦИПІВ ПОЛЬОТУ ОРНІТОПТЕРУ
1.1 Дослідження махокрильних літальних апаратів
Дослідження і розробка моделей безпілотних літальних апаратів (БПЛА) є актуальними напрямами науково-дослідної діяльності.

Більшість досліджень направлено на поліпшення льотних характеристик існуючих БПЛА за допомогою удосконалення конструкції апарату та / або внесення змін в систему управління БПЛА.

БПЛА використовуються не тільки в дослідницьких цілях, але і для транспортних, військових, рятувальних потреб. Причому список областей використання безпілотників постійно розширюється. БПЛА розрізняються за багатьма параметрами: за типом польоту, конструкції, масі і розміру, швидкості і висоті польоту і т.д.

Багато в чому тип БПЛА залежить від мети його застосування. Найбільш популярні і досліджувані типи мікро і міні БПЛА, апаратів зі злітною масою до 10 кг з ближнім радіусом дії, – Мультикоптер, апарати схеми «літаюче крило» і апарати з махають крилом. Перспективним і розвиваються напрямком в області БПЛА є біоніка.
Апарати, побудовані за подобою птахів або комах, мають більшу енегроеффектівностью і маневреністю в порівнянні з традиційними літальними апаратами – гвинтокрилих і з нерухомим крилом. Такі кіберфізіческіе системи характеризуються складною конструкцією і описує їх математичною моделлю.

Біоничні літальні апарати копіюють принцип польоту птахів і комах. За Виноградовим І.М. [5] розрізняють кілька режимів пташиного польоту. Найпоширеніші прийоми польоту птахів: махаючий, який планує, що ширяє, пропелерний, парашутуючий політ. Серед різновидів махають польоту також виділяють тремтливий, вібраційний, пірнаючий, ракетоподібний, резонансний. Кожен режим польоту має власний набір льотних характеристик і обумовлений відповідним типом руху птиці.
Наприклад, махаючий, пропелерний, який планує принципи польоту використовується при горизонтальному сталому русі; парашютірующій принцип використовується для крутого спуску під кутом 40-60 °С і при посадці; тремтливий і вібраційний політ дозволяють птахам «зависати» в повітрі і т.д.

В даний час махокрилие безпілотні літальні апарати не виробляються серійно, але існує безліч дослідних і аматорських розробок.

Крім того махокрильні літальні апарати мають високу маневреність або «гнучкістю», тобто здатність літального апарату адаптуватися до мінливих умов навколишнього середовища, слідуючи при цьому призначеної мети.

Дана властивість визначається можливістю вертикального зльоту махокрилого літального апарату, декількома режимами польоту, в тому числі режим зависання, режим польоту; можливістю управління поворотом за рахунок хвоста і різної частоти помаху крил, використання висхідних і низхідних повітряних потоків при польоті, можливістю відновити кут атаки після звалювання.

Однак махокрилий літальний апарат має певні недоліки: вище залежність від погодних умов (визначається матеріалом крил і масою БПЛА), мала вантажопідйомність. 
Як і всі БПЛА орнітоптери можуть використовуватися як у військових, так і в цивільних цілях. Махокрильні літальні апарати об'єднують в собі переваги гвинтокрилих апаратів і апаратів з нерухомим крилом. Але, не дивлячись на наявність діючих розробок, орнітоптери використовуються лише в дослідницьких цілях. І на даний момент по льотним характеристикам не перевищують стандартні конструкції літальних апаратів. Однак в даний час в усьому світі тривають дослідження в області махають польоту і характеристики таких апаратів постійно удосконалюються.
1.2 Аналіз принципу роботи орнітоптера на прикладі зооморфних істот
Для аналізу роботи орнітоптера, в першу чергу, необхідно розглянути політ птахів, який лежить в основі даного типу БПЛА.

Аеродинаміка польоту птахів складна і на сьогоднішній день відома лише в загальних рисах. Пов'язано це з тим, що особливості будови крил, довжина і пропорції махових пір'їн, відношення маси тіла птиці до площі її крил, ступінь розвитку мускулатури є вирішальними, але маловивченими чинниками, що визначають характеристики польоту птахів [2].

Схематично фізичну основу польоту можна характеризувати так. Крило завжди зверху більш-менш опукло, а знизу увігнуто, передній край крила товщий (тут лежить скелет, м'язи і кілька шарів пір'я), задній – тонкий і еластичний (утворений лише вершинами махових). Обтікаючи верхню опуклу поверхню крила, зустрічний потік повітря прискорює рух, і над крилом утворюється область зниженого тиску. Створюється підйомна сила, підсмоктуватиметься (піднімає) крило вгору. Коли в польоті птах опускає крило, одночасно протікають два процеси. Відгинаються під тиском повітря першорядні махові кінцевій частині крила створюють пропеллірующій ефект, в результаті чого виникає тягова сила, що штовхає крило (і птицю) вперед.

Одночасно повітря обтікає основну частину крила (область другорядних махових) і тут створюється, за рахунок різниці тисків над крилом і під крилом, підйомна сила, долає силу тяжіння птиці. При підйомі крила вгору махові кілька повертаються, пропускаючи повітря і тому підйом відбувається з меншим зусиллям.При руху вгору і назад вершина крила створює деяку додаткову силу тяги, а основна частина крила і раніше створює підйомну силу. Підйомна сила виникає і при обтіканні повітрям тіла і хвоста птаха, що летить [3].

Такий політ, коли птах ритмічно піднімає і опускає крила, називається махають. Змінюючи площа крила і його нахил ( "кут атаки"), варіюючи частоту змахів, птах змінює величину тяги і підйомної сили, змінюючи тим самим швидкість і висоту польоту.

Аеродинамічні форми птахів дуже досконалі. Дзьоб, голова, шия плавно витягнуті у напрямку польоту, ноги підібгані і майже не виступають з пір'я, нагадуючи літакове «прибране шасі». Перехід крила до корпусу плавний (особливо у чайок). Хвостове оперення мінімально.
1.3 Дослідження принципу підйомної сили крил орнітоптера
Розглянемо сутність підйомної сили крил орнітоптера з неординарною для класичної аеродинаміки точки зору.

Неординарність підходу при розгляді підйомної сили крил орнітоптера полягає в тому, що навколишнє середовище (повітря) складається з окремих самостійних часток. Повітря є дискретною матерією, як воно і є насправді.

Це необхідно прийняти, так як з позицій класичної аеродинаміки неможливо довести стартову фазу орнітоптера (птахів), тобто зліт з місця через відсутність набігаючого потоку.

Як побачимо далі, яка приймається точка зору пояснює принцип польоту орнітоптера у всіх стадіях. Спочатку сформулюємо принцип підйомної сили крил орнітоптера. Підйомна сила крил орнітоптера утворюється за рахунок різниці сил, що виникають на площинах крил орнітоптера при маху крил вниз і вгору[4].

Мах крил вниз.

На крила діють наступні зусилля:

а) сила опору навколишнього середовища (РCH) (ця сила очевидна);

б) сила повернення крил у зону розрідження (РВH) (це основна сила, яка явно не проглядається і наявність якої потребує доведення);

в) реактивна сила, яка виникає при змиканні крил (РR) (ця сила також очевидна).

При маху крил вгору:

а) сила опору навколишнього середовища (РCВ);

б) сила повернення крил у зону розрідження (РВВ).

Кожна з перерахованих сил вимагає особливого розгляду.
[image: image1.jpg]



Рисунок 1.1 – Схема маху крил до низу [6]
Мах крил орнітоптера вниз, зображено на рисунку 1.1:

a) сила опору навколишнього середовища (РСН).

Якщо сказати коротко, то, як видно з рисунка 1.1, маса повітря OABCDEO і OA'B'C'D'E'O, відкидається площинами крил орнітоптера, опираючись переміщенню крил, забезпечить позитивний ефект для створення апарату підйомної сили (РСН).

Якщо ж розглядати процес скрупульозно, то для оцінки величини реакції сил опору повітря необхідний інтегральний підхід через визначення векторних зусиль в кожній ланці і в кожній позиції;
б) силу повернення маси крил (РВН і РВВ) в зону розрідження розглянемо трохи пізніше;
в) реактивна сила, що виникає при змиканні крил орнітоптера (РR).

Як видно з рисунку 1.1, крила орнітоптера, зближуючись при русі вниз, стискають повітряний обсяг OABCDD'С'B'A'O до обсягу DEOE'D'D, утворюючи струмінь витісненого повітря, реакція якої створює реактивну силу на апарат, що дає позитивний ефект для підйомної сили орнітоптера (РR).

Мах крил орнітоптера вгору.

Як видно з рисунку 1.2, при маху крил вгору відкидається площинами крил маса повітря чинить опір, що негативно позначається на величині підйомної сили орнітоптера.

Це сумарна сила від опору ланок OA, AB і OA ', A'B' - (PCB), а також сумарна сила повернення маси крил в зону розрідження (РВВ).
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Рисунок 1.2 – Схема маху крил до гори [6]
Для визначення результуючої підйомної сили, що діє на орнітоптер, сумісний епюри відкидаються мас повітря при русі крил орнітоптера вниз і вгору.

Поєднана картина епюр приведена на рисунку 1.3.

Отже, результуюча підйомна сила крил орнітоптера від очевидних сил опору буде дорівнює:
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Далі необхідно довести існування сили повернення маси крил в зону розрядження (вона наочно не проглядається), що виникає над площинами крил при їх маху вниз і під площинами – при маху вгору.
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Рисунок 1.2 – Сумісна схема маху крилами [6]
Для того, щоб прийняти якісь рішення з цього питання, розглянемо процес утворення розрідження за тілом, що рухається в дискретної газоподібному середовищі.

Необхідно уявити повітря не як багатоаспектний поєднання різних газів, яких 11 одиниць, а як індивідуалізований газ, що складається як би з однієї молекули, тобто представимо повітря як одномолекулярного газ і позначимо його молекулу буквою, наприклад В2, яка включає в себе щось середнє між молекулами азоту (78,08 % від об'єму повітря) і кисню (20,95 %).
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Рисунок 1.4 – Вектор частинок середовища, що витісняються тілом 
при його русі [8]
Приймемо, що тіло за габаритами в напрямку його руху і в напрямку, перпендикулярному площині листа, має досить значні розміри. Це необхідно прийняти для виключення впливу частинок середовища, що витісняються тілом при його русі, на цікаву для нас зону, наступну за ребром AD, на рисунку 2.4.

Припустимо, що повітря, що оточує тіло, як би "затвердів", а тіло, що має швидкість руху, як би "прорубує" собі шлях в цьому середовищі. Отже, за деякий проміжок часу DТ тіло, прорубавши собі шлях, залишить за собою певний обсяг ABCD, не заповнений елементами середовища, іншими словами кажучи – вакуум, як показано на рисунку 1.5.

Потім, "розморозивши" навколишнє середовище, спостерігатимемо картину заповнення вакууму елементами навколишнього середовища.

Цю картину можна розділити на три види.
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Рисунок 1.5 – Обсяг ABCD не заповнений елементами середовища [8]
Коли швидкість руху тіла не перевищує швидкість поповнення вакууму (ABCD) частинками повітря з боку площині ВС, рисунок 1.6.
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Рисунок 1.6 – Швидкість руху тіла не перевищує швидкість поповнення [8]
Коли швидкість руху тіла не перевищує швидкість заповнення вакууму частинками повітря з боку площин AB і DC, але перевищує швидкість заповнення вакууму з боку площині ВС, рисунок 1.7.
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Рисунок 1.7 – Коли швидкість руху тіла не перевищує швидкість заповнення вакууму частинками повітря з боку площин AB і DC [8]
Коли швидкість руху тіла перевершує швидкість заповнення вакууму (ABCD) частинками повітря з боку площин АВ і DC, рисунок 1.8.
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Рисунок 1.8 – Коли швидкість руху тіла перевершує швидкість заповнення вакууму [8]
Зона ADE – зона чистого вакууму, куди не встигають проникати "молекули" повітря через значну швидкості тіла, що рухається.

Таким чином, якщо ми доведемо наявність чистого вакууму за рухомим твердим тілом, ми будемо вправі стверджувати, що за будь-яким твердим тілом, що рухається в просторі дискретної середовища (газі, рідині), виникає розрідження.

Наявність розрідження за рухомим тілом призводить до порушення рівноважного стану навколишнього середовища. Для відновлення рівноваги відбувається підсос елементів навколишнього середовища в зону розрідження, а також повернення (підсос) в цю ж зону самого тіла, що рухається. Це повернення в зону розрідження для рухомого тіла є додатковий опір руху.

А в нашому випадку - для підйомної сили орнітоптера – доведений випадок буде переконливим фактом наявності сили повернення маси крил в зону розрідження.

Для необхідних розрахунків задамося наступними величинами:

· рух тіло має висоту: H = AD = 1 м;
· швидкість руху тіла: V = 340 м/с;
· сила атмосферного тиску: p = 1,0336 кг/см2;
· питома вага повітря: g = 0,0012928 г/см3;
· температура навколишнього середовища: Т = 273 °К;
· число молекул в 1 см3 – число Лошмідта: N = 2,687·1019 см-3;
· прискорення вільного падіння: g = 981 см/с2;
· повітря индивидуализирован як одномолекулярного газ: В2 = [N2 (O2)]2.
Отже:

а) вага однієї молекули індивідуалізованого повітря визначиться як:
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б) маса однієї молекули:
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Розглядаючи III випадок заповнення простору за рухомим тілом елементами середовища, можна визначити діючі на "молекули" повітря сили з боку площин AB і DC.

Сила 1 – сила ваги молекули індивідуалізованого повітря x (г).

Сила 2 – сила атмосферного тиску, яка припадає на кожну молекулу p'(г).

Сила 3 – сила в'язкості середовища.

Сила 4 – можлива сила інерції елементів середовища і т.д.

Однак, спрощуючи розрахунок, будемо брати до уваги тільки дві основні сили під номером 1 і 2.

Переходимо до визначення сили атмосферного тиску (p'), що припадає на одну молекулу індивідуалізованого повітря.

Знаючи число Лошмідта (N = 2,687 ⸱ 1019 см3), можна визначити обсяг, яку він обіймав однією молекулою:
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Якщо цей обсяг уявити в кубічної форми, то площа грані куба (S) однієї молекули індивідуалізованого повітря визначиться як:
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Далі, якщо на 1 см2 діє сила атмосферного тиску р = 1,0336 кг/см2, то на площу S. На одну молекулу, буде діяти сила атмосферного тиску:
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Отже, прийняті для розрахунку величини визначені.

а) маса молекули індивідуалізованого повітря:
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б)  вага молекули індивідуалізованого повітря:
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в) сила атмосферного тиску на одну молекулу:
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Далі розглянемо механізм заповнення вакууму за тілом висотою Н = 1 м, що рухаються зі швидкістю 340 м/с.

Заповнення простору за рухомим тілом забезпечується надходженням в зону вакууму молекул з позицій площин AB і DC проходження молекул з боку площин AB і DC виразиться як:

· так як величини p' і x несумірні за величиною;
· aAB і aDC – прискорення руху молекул від відповідних площин і зусиль.

Впливом частинок з боку площини BC нехтуємо, оскільки зважаючи на великий швидкості руху тіла ці частки не встигають впливати на ситуацію заповнення вакууму за рухомим тілом. Потрібно визначити час, за яке молекула індивідуалізованого повітря пройде під дією зовнішніх сил (p' і x) шлях, рівний H/2 = hAB = 50 см.

Відомо що:
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звідки:
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За час t дві молекули (одна з боку площини AB, інша з боку площини DC) зустрінуться на середині висоти тіла в точці Е.

Але й саме тіло піде за цей час від точки зустрічі молекул (Е) на відстань L, що дорівнює добутку:
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Отже, за умов, прийнятих в прикладі, за тілом невідступно слідує вакуумна прошарок, обмежена поверхнями показових функцій, з максимальною відстанню від точки їх зустрічі (Е) до тіла (AD) в 0,07 мм показано на рисунку 1.9.
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Рисунок 1.9 – Вакуумна прошарка, обмежена поверхнями показових функцій
Наведений приклад проведений без урахування енергетичних і інерційних властивостей середовища, а також без урахування сил в'язкості, що дозволяє сподіватися на ще більшу величину чистого вакууму, наступного за тілом, при заданих параметрах.

Таким чином, доведено факт наявності розрідження за тілом, що рухається в дискретної середовищі. Для відновлення рівноважного стану середовища в зону розрідження всмоктуються елементи навколишнього середовища (В2), а також і саме тіло.

Відповідно, по відношенню до орнітоптеру ми маємо силу повернення маси крил в утворюється зону розрідження. Сила повернення маси крил в зону розрідження є складовою і найзначнішою в загальній сумі діючих сил. Тому:

а) при маху крил вниз додаємо додаткову силу PBH - силу повернення маси крил в зону розрідження, нарисунках 1.1, 1.3;

б) при маху крил вгору додаємо силу PBB - силу повернення маси крил в зону розрідження, як на рисунках 1.2, 1.3.

Отже, результуюча підйомна сила крил орнітоптера буде дорівнює:

P = ( PCH + PR + PBH ) – ( PCB + PBB ).


(1.3)

Це основна формула підйомної сили крил орнітоптера.

Якщо вага орнітоптера з пілотом і вантажем позначимо літерою G, то:

· при P и G маємо вертикальний зліт;

· при P = G маємо варіант зависання;

· при P >> G напрямку сили Р під кутом до горизонту маємо горизонтальний політ.

Як видно з епюр, робота ланок ОА і OA' при маху вгору і вниз ідентична, тобто рівнозначна, але взаємно протилежна, тому підйомна сила орнітоптера стосовно пташиному польоту утворюється на ланках AB і AB', що очевидно з сумарною епюри [5].

Таким чином, формула підйомної сили крил орнітоптера набуде вигляду:
[image: image28.png]P = (2P47 + 2P§7 + PR) — QP;F + 2P5F






(1.4)
Значення величин PCH, PBH, PCB і PBB можна визначити на центрифузі, що може наблизити до визначення опорної площі крил орнітоптера для конкретного випадку.

Теоретичний підхід при конструюванні орнітоптера дозволяє збільшити підйомну силу орнітоптера за рахунок ланок ОА і ОА', надавши їм принцип ортоптера. При маху крил вниз жалюзі (пелюстки) ланок ОА і ОА' закриті, при маху вгору – відкриті.

Це говорить про перевагу технічного підходу до проблеми над вирішенням природи. Отже:
[image: image30.png]P=2(P47 + Pgi) + 2(P% + Pgy) + P — 2(Py + Biy






(1.5)
І на закінчення хотілося б відзначити, що наведений принцип міркування (з точки зору дискретності повітряного середовища) розкриває природу прояву підйомної сили орнітоптера.

Всілякі еволюції літального апарату, горизонтальні і вертикальні маневри забезпечуються розташуванням загального вектора підйомної сили під кутом до горизонту, що технічно можливо.
1.4 Аналіз складності конструювання та управління роботом-орнітоптером
Сучасна концепція орнітоптерів передбачає в собі два напрямки розвитку: створення пілотованого і безпілотного орнітоптера-робота.

Перший напрям пов'язаний зі спробами створення керованого літального апарату. Інженери та конструктори різних періодів становлення авіації пропонували різні технологічні рішення, однак багато проблем зі створення пілотованого орнітоптера так і залишилися не вирішеними[6].

Другий напрямок зі створення безпілотного орнітоптера з появою нових матеріалів і технологій отримала більший розвиток. На сьогоднішній день відомі перші створені безпілотні роботи, які здатні здійснювати самостійні польоти, зліт і посадку. 
Дані розробки були представлені на промисловому ярмарку Hannover Messe 2011 Німецький компанією Festo, яка пройшла в Ганновері (Німеччина). Хоча їх характеристики досить скромні, факт успішного створення перших автоматизованих орнітоптерів служить підтвердженням інтересу до даного типу БПЛА і його розвитку.
Незважаючи на великі знання в області орнітології і наявність передових технологій, питання створення безпілотних орнітоптерів залишається відкритим. Можна виділити дві основні труднощі, які виникають при конструюванні і проектуванні:

· складність приводу махають крил;

· складність управління польотом.

Перша і найголовніша складність конструювання орнітоптера пов'язана зі створенням і проектуванням приводу махають крил, що забезпечують процес махів крила. 
Крила птахів влаштовані таким чином, що в процесі польоту вони можуть змінювати своє «будова». З цієї точки зору їх можна розглядати як адаптивну систему з великою кількістю ступенів свободи, що забезпечує зміна: площі крил, кута установки його окремих частин; перетину профілю крила; відхилення горизонтального оперення по вертикальної складової або на деякий кут відносно горизонтальної проекції і інших параметрів. Складність представляє і реалізація силової установки для такого роду системи.

Складність управління польотом пов'язана, в першу чергу, із забезпеченням максимальної маневреності та високої стабільності роботи при зміні зовнішніх умов, а також створенням необхідних запасів стійкості системи. З метою збереження енергії потрібне створення системи, що забезпечує чергування активного (махає) і пасивного (ширяючого) польоту.

Наявність пасивної складової, коли орнітоптер здійснює вільний політ (планування), дозволяє заощадити кількість використовуваної апаратом енергії. 
Необхідною умовою є і висока автоматизація орнітоптера, що проявляється в застосуванні великої кількості датчиків положення і акселерометрів, необхідних для самостійного визначення режиму польоту.
1.5 Аналіз галузі застосування робота-орнітоптера
Говорячи про перспективи застосування орнітоптерів в сучасному світі, необхідно розглянути переваги такого роду літальних апаратів в порівнянні з іншими БПЛА.

До переваг орнітоптерів можна віднести:

– малопомітний і скритність пересування;

– високий коефіцієнт навантаження на одиницю потужності силової установки;

– маленькі розміри майданчиків для зльоту і посадки, а також відсутність необхідності у використанні спеціальних засобів запуску орнітоптера;

– високу маневреність польоту;

– застосування рухової установки невеликої потужності, яка дозволить знизити вагу і енерговитрати і ін.

Головною відмінністю орнітоптерів від інших типів БПЛА є імітація польоту птахів, яка забезпечує йому скритність переміщення. Навіть на невеликій висоті при досягненні високого ступеня імітації буде досить складно відрізнити орнітоптер від справжньої птиці. 
Такі комплекси будуть володіти найбільшим інтересом для військових структур, в яких необхідна скритність і ефективність дії. Зростаючі потреби Збройних Сил щодо БПЛА є підтвердженням всебічного розвитку безпілотників, переважно, вітчизняного виробництва [7].

Одним з основоположних переваг орнітоптера є навантаження на одиницю потужності. 
Цей коефіцієнт, що представляє собою відношення ваги машини до потужності двигуна, є характеристикою економічності літального апарату.

Для порівняння коефіцієнтів навантаження на одиницю потужності і навантаження на крило була складена таблиця 1.1 [9], де представлені розрахункові дані птахів і вітчизняних і зарубіжних літаків.
З наведеної таблиці випливає, що, незважаючи на перевищує на порядки навантаження на крило літаків, навантаження на 1 к.с. у птахів на порядки перевищує навантаження у літаків і коливається в межах від 35 до 135 кг [9].
Але навіть за наявності зразкових розрахунків навантаження можна заявити про високу економічності польоту птахів в порівнянні з літаками. Подальше вивчення механіки польоту і застосування її для створення орнітоптера в майбутньому дозволить отримати абсолютно новий тип літальних апаратів, які будуть витрачати набагато менше потужності для досягнення результатів, одержуваних на сучасних літаках.

Таблица 1.1 – Порівняння коефіціентів
	Літак
	Ан-2
	Ан-12
	Ан-24
	C-130J Hercules
	CASA

CN-235

	Коеф. навантаження на одиницю потужності (кг / к.с.)
	5,250
	3,588
	4,412
	4,323
	4,351

	Навантаження на крило (кг / м2)
	73,4
	501,2
	280,1
	433,7
	279,2

	Птиця
	Лелека біла
	Чайка
	Грач
	Голуб сизый
	Ворона сіра

	Коеф. навантаження на одиницю потужності (кг / к.с.)
	135
	81
	66
	56
	53

	Навантаження на крило (кг / м2)
	7,5
	2,52
	4,48
	4,8
	4,48


 

Важливим фактором є розмір майданчика зльоту і посадки. Поряд з БПЛА вертолітного типу, орнітоптери пред'являють мінімальні вимоги до майданчиків зльоту і посадки, дозволяючи проводити запуск в різних умовах місцевості без наявності спеціальних пристосувань.

Таким чином, орнітоптер можна виділити як проміжна ланка між БПЛА літакового і вертолітного типів, що володіє кращими характеристиками обох. Він також є одним з перспективних напрямків розвитку безпілотної авіації, яке дозволить досягти значних успіхів у скороченні енергоспоживання для проведення польоту. Незважаючи на те, що навантаження на крило літака в середньому в 10 разів більше, ніж на крило птаха, останні можуть підняти в повітря на кілька порядків більшу вагу, ніж літак. Нові системи, що імітують політ птахів, будуть цікаві як в цивільній галузі, де їх можливості перевезення вантажів будуть набагато перевищувати можливості сучасної безпілотної авіації, так і у військових структурах, де орнітоптери можуть міцно зайняти місце головних розвідувальних апаратів.

1.6 Аналіз прототипів робота-орнітоптера
1.6.1 SmartBird

Компанія Festo, перш за все, відома як виробник пневматичних, гідравлічних систем і систем управління для робототехніки.

Але ця компанія є так само і організатором програми Bionic Learning Network, в рамках якої був виготовлений ряд дивних і прекрасних роботів у вигляді дельфінів, пінгвінів, морських скатів, медуз і інших живих організмів.
[image: image31.jpg]



Рисунок 1.10 – Орнітоптер від компанії Festo
Нещодавно, представляючи проекти Bionic Learning Network 2011 року, компанія Festo продемонструвала нового, самого найцікавішого, літаючого робота SmartBird, який зовнішнім виглядом і стилем польоту повністю наслідує свого живого аналогу - чайці. Що б переконатися в цьому, варто лише поглянути на відеоролик нижче.

На відміну від інших літаючих роботів Festo, робот SmartBird абсолютно не використовує підйомну силу газу, закачаного всередину його оболонки. Він важить менше 500 грам і здатний самостійно злетіти, літати і приземлятися, використовуючи тільки два своїх метрових крила. Конструкція SmartBird спроектована дуже близько повторюючи будова тіла сріблястою чайки, тому все управління і власне політ здійснюється подібно до птаха - обертанням тіла, поворотами голови і хвоста, положенням і помахами крил.
В рамках програми Bionic Learning Network компанія Festo прагнути не просто виготовити роботів, почерпнув ідеї з живої природи, вони прагнуть створити максимально наближені до реальних функціональні копії живих організмів. І це вже починає приносити практичні результати.

У минулому році компанія розробила пневматичні м'язи і маніпулятор робота, який повністю повторює і будова та можливості хобота слона, поєднуючи в собі його точність, гнучкість і силу. З моменту публікації нами першого оглядового матеріалу, цей маніпулятор, Robotino XT, зазнала значних якісних змін. Перш за все, він отримав нову автономну рухливу платформу і тепер його "тіло" просто "друкується" за допомогою тривимірного принтера.
1.6.2 Nano Hummingbird

Відповідно до контракту Управління перспективних дослідницьких програм Пентагону DARPA, компанія AeroVironment Unmanned Aircraft Systems закінчила розробку і виготовлення мініатюрного літального апарату-шпигуна (Nano Air Vehicle, NAV), виконаного у вигляді пташки колібрі.

Цей мініатюрний апарат, здійснює помахи крилами точно так само як і його природний "аналог", і здатний підняти в повітря власну конструкцію, джерело живлення і корисне навантаження у вигляді відеокамери з радіопередавачем.

За рахунок унікальної рухової системи, цей механічний колібрі, Nano Hummingbird, може рухатися вгору або вниз по вертикалі, летіти боком, вперед і назад, обертатися на місці в обох напрямках, перебуваючи при цьому в завислому на місці стані. Під час експериментальних польотів, апарат Nano Hummingbird по командам від дистанційного керування побував у кількох повітряних трюків всередині будівлі, вилетів на відкритий простір крізь дверний отвір і повернувся назад в будівлю.

Дослідний зразок Nano Hummingbird має розмах крил 16,5 сантиметрів і важить менше, ніж батарейка розміру АА. Конструкція апарату Nano Hummingbird передбачає легку зміну оболонки, що дозволить швидко його адаптувати під особливості навколишнього середовища в місці його використання. Рухова система Nano Hummingbird дозволяє йому успішно справлятися з боковим вітром швидкістю до 8 км/год і летіти зі швидкістю 
18 км/год.
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Рисунок 1.11 – Nano Hummingbird в полете
Управління апаратом здійснюється людиною-оператором за допомогою дистанційного керування, а орієнтація в просторі здійснюється за допомогою потоку відео даних, що передаються камерою апарат Nano Hummingbird в режимі реального часу.
1.7 Постановка задач досліджень
Виходячи з аналізу конструкцій та прототипів робота-орнітоптера за для того, щоб бути впевненим в його польоті необхідно провести розрахунки:

· розрахунок аеродинамічної моделі;
· розробити спрощену модель для розрахунків на базі нерухомого крила, та провести її моделювання;

· провести розрахунок атаки для розуміння критичних можливостей;
· провести симуляцію розробленої моделі змахів орнітоптера у MATLAB.
1.8 Висновки до першого розділу

У першому розділі була проаналізована актуальність магістерьскої роботи, яака полягає в тому, що робот-орнітоптер має можливість  вертикального зльоту та характеризується декількома режимами польоту, в тому числі режим зависання, режим польоту. Можливістю управління поворотом за рахунок хвоста і різної частоти помаху крил.
Ці властивості необхідні на сучасному етапі з метою підвищення безпеки, наприклад, особового складу рятувальників при проведенні розвідки на об'єктах хімічної та атомної промисловості, доцільно розробляти і використовувати мобільні літальні робототехнічні засоби з використанням діагностичної та інформаційної мікро фото- або відеоапаратури для проведення робіт з попередження або ліквідації наслідків позаштатних ситуацій.
Був проведений аналіз принципу роботи орнітоптера на прикладі польоту птахів, який показав, що льотні характеристики робота-рнітоптера наразі не перевищують стандартні конструкції літальних апаратів.
Також проведений аналіз переваг робота-орнітоптера, до основних я яких належать:

– малопомітнисть і скритність пересування;

– висока маневреність польоту.

2 РОЗРАХУНКИ ТА МОДЕЛЮВАННЯ АЕРОДИНАМІЧНИХ ВЛАСТИВОСТЕЙ РОБОТА-ОРНІТОПТЕРА
2.1 Побудова аеродинамічної моделі робота-орнітоптера на базі нерухомого крила
Для розробки моделі злітаючого польоту, необхідно рівняння руху і управління механікою польоту з фіксованим крилом. Політ з фіксованим крилом простіше, ніж з махають і таким чином, основа польоту з нерухомим крилом допоможе вирішенню наступних проблем при змаху крилами.

Крім того, коли великі птахи літають, ковзаючі і ширяють фази польоту імітують політ з фіксованим крилом, тому що при мушущем польоті помах крил використовується тільки зрідка, щоб допомогти набрати висоту. Таким чином, рівняння поступальної динаміки управління польотом з фіксованим крилом, можуть допомогти керувати орнітоптер в ці періоди польоту. Рівняння поступальної динаміки:
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(2.1)
де U, V і W – компоненти швидкості вектора швидкості літака по осях x, y і z;

Fx – сила; 

m – маса літака; 
Q і R – компоненти кутової швидкості в осі x та y каркаса кузова
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(2.2)
де U, V і W – компоненти швидкості вектора швидкості літака по осях x, y і z;

Fy – сила; 

m – маса літака; 
P і R – компоненти кутової швидкості в осі x і z каркаса кузова.
[image: image38.png]W= UQ—VP+iZF,, mpu W(0) = 0,






(2.3)
де U, V і W – компоненти швидкості вектора швидкості літака по осях x, y і z;

Fz – сила; 

m – маса літака; 
P i Q – компоненти кутової швидкості в осі z та y каркаса кузова. Дивіться рисунок 2.1.
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Рисунок 2.1 – Схема літака, що показує U, V, W компоненти швидкості і P, Q, R компоненти кутової швидкості
Рівняння обертальної динаміки:
[image: image41.png]22 (L~ I, +L)PQ+— (LI — 12 —IZ)QR+ ZFL+ 3N,



    (2.4)
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    (2.6)
де P, Q і R – компоненти кутової швидкості в осі x, y і z каркаса кузова;

L – довжина;
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 – це моменти та результати інерції.
Вcі рівняння з початковими умовами в кутової швидкості P(0), Q (0) і R(0)=0, де термін D визначається як:
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(2.7)
де [image: image51.png][ il=xY2z1]j=xy,z2



 – це моменти та результати інерції.
Кинематические уравнения в терминах углов Эйлера:
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 (2.8)
де θ – традиційне позначення для крену;

Q і R – компоненти кутової швидкості в осі y і z каркаса кузова.
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(2.9)
де θ, φ  – традиційні позначення для крену, тангажу;
P, Q і R – компоненти кутової швидкості в осі x, y і z каркаса кузова.
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де θ, φ, ψ  – традиційні позначення для крену, тангажу і рискання;

P, Q і R – компоненти кутової швидкості в осі x, y і z каркаса кузова.

Необхідно звернути увагу, що у птаха θ та φ крила сроблені по відношенню до корпусу.
Кінематика коливання крила повинна враховувати площину удару в площині YZ, яка включає в себе точку повороту крила і діапазон кінцевого ходу вгору і вниз точки.

Проте, моделювання для цієї тези буде надмірно спрощеним, тому що кінцевою метою є алгоритм функціонального управління, а не точно певна фізична модель.

Насправді, коли птахи літають, їх мозок не виконує складні математичні обчислення, а просто функціонує слідуючи простим правилам коливального руху, ймовірно, спрямованим сенсорними сигналами від пір'я згинання, прискорення і інші динамічні показники.
2.2 Розробка спрощеної моделі розрахунку злітаючого польоту
Для того щоб почати створювати модель злітаючого польоту, необхідно побудувати спрощену модель, яка враховує зависаючий політ без руху вперед. Ця спрощена модель буде побудована з додаванням умов які будуть враховуватися в подальших моделях.

Таким чином, загальний підхід до моделювання полягає в наближеною системі, в якій застосовані змінні коефіцієнти будуть поглинати певні аеродинамічні параметри, це буде розглянуто далі, по ходу виконання магістерської роботи.

У наступних модельних формулюваннях визнається, що повні розрахунки польоту на орнітоптері можуть бути зайвими, тому що бажаним є тільки алгоритм управління.

Саме тому, в цій моделі передбачається, що коливальний рух є деякою формою синусоїдальної сили, яка може ефективно об'єднати всю складну динаміку помахів для імітації польоту птаха. В інших словах, ця модель буде ефективно замінювати справжнє поведінка птаха, щоб створити спрощена модель для математичних і контрольних цілей.
Наступна модель, яка вважається найпростішою моделлю, яка може ефективно описувати злітає політ, використовувався для створення і підтримки злітаючого польоту в MATLAB-анімація, де орнітоптер повинен парити і підніматися над початком координат і враховує тільки вертикальний напрямок z з однопанельних крилами:
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(2.10)
де [image: image60.png]


;

m – маса літака; 
Fz ​– вертикальна сила.
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(2.11)
де СL – коефіцієнти підйомної сили;
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 – щільності повітря;
S – площі крила;
ω – частотою; 

[image: image65.png]C,pS - mocTiiHi,




[image: image67.png]6 = Brax -Ziarztlm(A-sin (2n%t) + b),



 

(2.12)
де [image: image69.png]


 – частота;


A – постійний коефіціент;

b – параметр зміщення.
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(2.13)
де b* – коефіціент якості контрольної змінної;


k1 і k2 – коефіціенти руху вперед.
У цій моделі це не крок, а кут, який Крилова панель утворює з горизонтальною поверхнею θ, показаної на рисунку 2.2.
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Рисунок 2.2 – Діаграма констант і змінних двопанельних орнітоптерів
Він періодично змінюється з частотою ω між, проте це ±θmax рух асиметрично, тому при більш швидкому русі вниз створюється підйомна сила, яка перевищує силу тяжіння, і опір справило від удару вгору.

Параметр «зміщення» b допомагає регулювати цю асиметрію і таким чином, може розглядатися як управління частковим розмахом, що використовується для підтримки бажаної висоти. Також зверніть увагу, що ця модель не передбачає скручування крила.

Вертикальна сила ([image: image74.png]Fz



), залежить від частоти змахів крил аеродинамічних параметрів, коефіцієнти підйомної сили ([image: image76.png]CL



), щільності повітря ([image: image78.png]


) і площі крила (S), вважаються постійними, а коефіцієнти А і В, які спочатку були прийняті постійними і виявлені з використанням методу перебору для підтримки польоту.

Пізніше з'ясувалося, що система залежить від значення коефіцієнта b* таким чином, він був обраний в якості контрольної змінної. Таким чином подальший розвиток цього коефіцієнта, контроль прямого зв'язку b* пропорційної похідною з регулятором посилення. 
Зверніть увагу, що для руху вперед, k1 і k2, буде залежати від Vx і W тому, змінюється разом з кутом атаки. Однак ця перша проста модель не передбачає руху вперед, а для плоскої пластини, яка CL = CD буде приблизно постійним і дорівнює 1.

Ця спрощена система використовувалася для створення односегментной помаху, моделювання крила в MATLAB. З контролером, доданим в модель, модель буде наступним чином:
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В результаті моделювання цієї простої моделі, було помічено, що характеристики сильно залежить від того, як швидко ляскають крила.

Крила повинні плескати з певною швидкість для того, щоб створити достатню підйомну силу і тягу, щоб компенсувати гравітацію. Крила ляскають в коливальний рух, що нагадує синусоидальную функцію.
Рух було змодельовано з більш пилкоподібної динамікою і обумовлено плавної траєкторією крил вгору і вниз [image: image81.png]= (arctan(sin(f (1))



.

Більшість пташиних крил не уявляють собою єдину нерухому панель, а насправді складаються з двох сегментів, показано на рисунку 2.2.

Щоб створити систему з двох панелей, необхідно враховувати два різних кута. і швидкості цих кутів, як передбачається, керують системою.

Зверніть увагу, що це не φ крен, але це кут вторинної ланки в крилі. Наступна модель з двома ступенями свобода уздовж осей x і z з фіксованим кроком і відсутністю обертального руху тіла вважається, що 
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(2.14)
де, m – маса літака;

θ, φ, ψ  – традиційні позначення для крену, тангажу і рискання;

g – сила тяжіння.
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(2.15)
де m – маса літака;

D – коефіціент наближення.
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(2.16)
де θ, φ, ψ  – позначення для крену і тангажу;

с – коефіціент наближення.
Наближення варіанту сили наведено вищє (з коефіцієнтамі c и D), але повна фізична модель цієї сили буде розрахована при наступному інтегруванні. Отже, сила в Z має Наступний напрямок:
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(2.17)
де L1 і L2 – довжина кожної панелі в крилі;

θ – кути панелі крила щодо корпусу;

dl1 і dl2 – коефіцієнти опору;

kf1 і kf2 – хорди кожної панелі крила.

Оцінка інтегральних доданків доходності для фіксованих для sgn([image: image97.png]


) и sgn([image: image99.png]


):
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(2.18)
де L1 і L2 – довжина кожної панелі в крилі;
θ – кути панелі крила щодо корпусу;

dl1 і dl2 – коефіцієнти опору;

kf1 і kf2 – хорди кожної панелі крила.

У цій системі довжина кожної панелі в крилі L1 і L2, відповідно, кути панелі крила щодо корпусу θ.

Інтеграли побудовані з урахуванням нескінченно малих складових кожної панелі і відповідно, значення dl1 і dl2 є коефіцієнтами опору, які включають в себе проліт і хорду кожної панелі крила, kf1 kf2 відповідно. Ці коефіцієнти  будуть  включати   в  себе  кут   атаки,  і  співвідношення   сторін
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(2.19)
Це тому що, якщо є тільки вертикальна швидкість, то кут атаки постійний. Це тільки якщо є поступальний рух або поворот крила, що буде мати змінний кут атаки.

Так як є спільною висхідній силою (і може бути низхідній силою в певних умови), це загальна система.

Систему [image: image108.png]F(v,,6,9,0,¢)



 можна перетворити в систему простору станів, в якій подальший аналіз можна виконати за допомогою простої заміни. За допомогою цієї заміни модель може бути пристосована до базової моделі управління [image: image110.png]F(x,u)



. У цій моделі х – це безліч змінних і у – це набір елементів управління.

Наступна заміна може бути зроблена:
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(2.20)
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де u – матриця органів управління, яка являє собою швидкість обертання  частоту кута, що відноситься до першої панелі крил;
х – це безліч змінних;

у – це набір елементів управління;
x* – є періодичними функціями часу;

z* vz* – відхиленням від бажаної траєкторії.
Відхиленням від бажаної траєкторії є управління в сталому режимі. Потім система може бути лінеаризована в систему простору станів з матрицями, які є періодичними функціями часу. Можна припустити, що це хороший вибір контролю, оскільки при розгляді складної біологічної системи, в якій організм повинен контролювати кілька кутів суглоба, щоб рухатися, зміна одного первинного суглоба або м'язи часто згодом контролює вторинний суглоб.
2.3 Розрахунок кута атаки робота-орнітоптера
Кут атаки – це кут між відносним вітром і лінією хорди крила, тоді як крок – це кут між лінією хорди і горизонтом. Існує критичний кут атаки, що забезпечує максимальний коефіцієнт підйомної сили, але при більшому куті атаки аеродинамічна поверхня зупиняється. Під час звалювання підвищена нестійка аеродинаміка призводить до того, що аеродинамічний профіль втрачає підйомну силу. Птахи та комахи не зупиняйтеся, бо їхні крила можуть насправді створювати більше підйому і тяги від нестійких аеродинамічних, спритних і гнучких пір'їв і анатомічних структур, як описано в розділі 1.
Отже, кут нахилу і кут атаки можуть бути не настільки важливі для помахів автомобілів, як і для літаків з нерухомим крилом. Однак для того, щоб точно змоделювати Орнітоптер, здатний підтримувати прямий і рівний політ, кут нахилу літака повинен бути вважається. Нескінченно мала підйомна сила зазвичай приймається як:
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 (2.21)
де c – довжина хорди;
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 – щільність повітря;

dr –  нескінченно мала довжина крила.

Це формулювання передбачає симетричний профіль з нахилом кривої підйому нормалі π·2

Компонент сили до профілю становить:
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(2.22)
де θ – той же кут від простої моделі, що описує кут, створений крилом з щодо тіла. 
Таким чином, загальний ліфт для повної моделі з урахуванням кроку становить:
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(2.23)
де підйом множиться на 2 для обліку вкладу кожного крила,
v – функція швидкості вільного потоку;
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 – щільність повітря;

dr – нескінченно мала довжина крила.

Vinf і 0 наступним чином:
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(2.24)
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,
де r – довжина вектора крила.
Дивіться малюнок 2.3. Використовуючи ці відносини, повне рівняння ліфта для хлопающего крила виглядає наступним чином:
[image: image135.png]L = prc [ cos 8 cos @ (V2; + (Opnaate - sin(wt))?)dr,



 
(2.25)
де [image: image137.png]


 – щільність повітря;

dr – нескінченно мала довжина крила;

r – довжина вектора крила.
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Рисунок 2.3 – Компоненти для отримання сили підйому, що включає кут атаки

[image: image139.png]



Рисунок 2.4 – Ілюстративний зразок того, як може змінюватись кут нападу вздовж прольоту крила орнітоптера. Фактичний розподіл кута атаки залежить від [image: image141.png]


, vx та vz
2.4 Моделювання змахів робота-орнітоптера на базі MATLAB
Для моделювання однопанельного крилатого орнітоптера використовується розроблена раніше спрощена модель розрахунку злітаючого польоту у якій:
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(2.26)
де [image: image145.png]


;

m – маса літака; 
Fz ​– вертикальна сила.
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(2.27)
де СL – коефіцієнти підйомної сили;
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 – щільності повітря;

S – площі крила;

ω – частотою і дорівнює [image: image151.png]


.
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(2.28)
де [image: image156.png]


 – частота;


A – постійний коефіціент;


b – параметр зміщення.
Коефіцієнти A і b спочатку коригуються методом проб і помилок для підтримки польоту в моделювання. Пізніше b стає параметром, який поглинає алгоритм управління. Для того, щоб оживити це моделювання, цикл for для кроку за часом 0,01 проходить через тета і омега з тета розпочато при 45 градусах.

Щоб зробити помах крил, моделюються дві лінії з координатами x [image: image158.png][x,x + L-cosf]ikoopauHaTtamMu z [z,z + L - sinf]



, де L – довжина крила. Це моделювання не припускав поступального руху орнітоптера, і було виявлено, що значення b = 2, A = 2 і c = 0,3 дозволяють орнітоптер коливатися і підтримувати висоту. У цій моделі маса приймається рівною 1 кілограму, сила тяжіння приймається рівною 10 метрів, а крил присвоюється довільна довжина 10 метрів.
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Figure 6.1 Two time captures of the initial simulation showing altitude and flapping of model
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Рисунок 2.5 – Два часових знімка вихідного моделювання, що показують висоту і коливання моделі з центром в довільному початку
2.5 Моделювання зліту орнітоптера базі MATLAB
Для імітації злітаючого зльоту з двома панелями, шарнірно-зчленованими крилами, де знаходиться кут θ крило стикається з корпусом, кут нахилу вторинної панелі і сила стає φ Функція цих двох кутів наступним чином:
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(2.29)
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 коефіцієнти підйому для кожної панелі та області крил для кожної панелі відповідно.
Коли крила опускаються, створюваний підйом є позитивним, і коли крила рухаються вгору, згенерований ліфт негативний:
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 (2.28)
[image: image169.png]neCpq,C2,5:,5; -



 коефіцієнти підйому для кожної панелі та області крил для кожної панелі відповідно.
Передбачається, що кут залежить від часу і слід колебательной динаміці як θ наступним чином:
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(2.29)
де T – період від піку до піку коливань,[image: image174.png]T = (vacrora)™



. 
Таким чином, без руху в напрямку x, загальна сила моделюється наступним чином:
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Результати моделювання з c = 2 і d = 1 показані на малюнках 2.6 і 2.7. Довжина кожної панелі крила має довільну довжину 10 метрів, а маса залишається 1 кілограм. Зверніть увагу, що було б більш реалістичним мати 10-метрову конструкцію вагою 100 кілограмів, але моделювання зажадало б подальшої настройки, щоб пристосуватися до цього. Крила змушені рухатися від 0 до 60 градусів.

У симуляції використовується оператор if / else через залежною природи ланок крила (див. Додаток A). Коли крило робить хід вгору, кут вторинного крила буде сходитися до нуля. Коли крило виконує опускання, кут вторинного крила буде сходитися з кутом основного крила. Ця динаміка необхідна для імітації плавного, плавного руху пташиного польоту.
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Figure 6.2 Flapping simulation on the upstroke (creating more thrust, less lift) with two
anel wings that is centered on the origin
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	Рисунок 2.6 – Моделювання помахів на ходу вгору (створення більшої тяги і меншого підйому) з двох панельними крилами з центром на початку координат
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wings that is centered on the origin
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Рисунок 2.7 – Симуляція помахів вниз (створення більшого підйому, меншого зусилля) з двохкрильними панелями, центрованими на початку координат
Для імітації крила з двома панелями в трьох вимірах необхідно рух вперед. Таким чином, раніше використаний  [image: image181.png]Fao ssusy 1 Fro ropn(= FFaizion)



 буде продовжувати диктувати вертикальний рух, але інша сила, буде диктувати рух вперед.

Аеродинамічна сила для Фаер симуляція використовується наступним чином:

[image: image183.png]Frosizps = (C1 - €058 + C, - cos @) - v7 = (Cy1pc086 + €1 ,pS, - cos @) - v



 де у випадку [image: image185.png]d=035iC, =
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. сили в напрямку x і z моделюються відповідно наступним чином:
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Тяга складає або 200 ньютонів, або 0 ньютонів, щоб представити високу тягу, яка генерує заслонку до низу або навіть негативний рух стулки вгору відповідно.

Цей тривимірний коливальний рух анимировано, як показано на рисунку 2.8. Політдинаміка цього моделювання коливальна, де висота орнітоптера затрігонометрічна хвиля.
Однак це моделювання не відповідає бриючому політу орнітоптерів з великими крилами, які, як правило, підтримують постійну висоту. Тем не менше, фундаментальна динаміка коливання і його компенсація сили тяжіння визивають зазвичай коливання вгору і вниз в якийсь момент траєкторії польоту.

Коли орнітоптер знахожиться у брійочому польоті, підтримується майже постійна висота, тому що помахи менш необхідні для полета.
Примітно, що у орнітоптера різко зростає пряма і вертикальна швидкість при русі вниз в порівнянні з ходом вгору.
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Рисунок 2.8 – 3D-моделювання двопанельного орнітоптера з рухом у напрямку x, y та z

2.6 Використання CFD для розрахунку керуючого рівняння польотом
Результати аналізу CFD актуальні для концептуальних досліджень нових конструкцій і детального процесу розробки продукту. В основному, принцип роботи CFD заснований на принципах консервації в механіці рідини і чисельному методі. У чисельному розрахунку область дискретизируется в кінцевий набір контрольних обсягів, а загальні рівняння збереження для маси, імпульсу, енергії та ін. Вирішуються на безлічі кінцевих контрольних обсягів. З макроскопічної точки зору, починаючи з загального контрольного обсягу V з поверхневою кордоном A, принцип збереження будь-якої величини φ можна виразити як:
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(2.30)
де F – представляє масу, імпульс і енергію. 
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 – щільності повітря;

S – площі крила;
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 – частотою і дорівнює [image: image199.png]


.
Рівняння 2.30 – це загальне рівняння переносу в гідродинаміки у вигляді інтегро-диференціального рівняння [13]. 
З мікроскопічної точки зору рівняння 2.30 також справедливо при будь-якому невеликому кінцевому обсязі V. Використовуваний комерційний код CFD, тобто ANSYS FLUENT, також заснований на інтегральної формі рівняння визначають рівнянь, а для вузького потоку розроблений у формі усереднених по Рейнольдсу рівнянь Нав'є-Стокса.

Останні дискретизируются в систему алгебраїчних рівнянь, і ці рівняння потім вирішуються чисельно для візуалізації поля рішення.

Для подальшого використання в чисельному моделюванні проблеми, що розглядається в даній роботі, будуть виділені відповідні форми рівнянь, які використовуються для аналізу CFD. Форма збереження узагальненого рівняння Нав'є-Стокса, що підходить для CFD, що містить рівняння збереження маси, імпульсу і енергії, може бути виражена як (Андерсон [21], до якого слід вдатися для докладного визначення змінних):
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де U, F, G, H, J –​ представлюять собою системи рівнянь Нав'є-Стокса, які виконуються при проведенні CFD у ANSYS.
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де вектор стовпців F, G і H є членами потоку, а J являє собою «джерело джерела» (який дорівнює нулю, якщо сили тіла незначні). Ці визначальні рівняння використовуються в чисельному алгоритмі, включеному в програмне забезпечення Computational Fluid Dynamics, з дискретизацією обчислювальної області в набір елементів. Метод дискретизації, який використовується в прийнятою процедурою CFD, виконується з використанням методу скінченних об'ємів. В якості базової лінії в методі кінцевих обсягів можна використовувати чотиристоронні елементи, які зазвичай називають «осередком», а точку сітки – «вузлом». 
Подальші деталі розроблені в конкретному програмному забезпеченні, з яким ретельно консультуються, щоб гарантувати правильне рішення проблеми. Просторова дискретизація обчислювальної області в велику кількість кінцевих елементів є спеціалізованою темою, яка не буде розглядатися тут, хоча вибір сітки дуже важливий для успіху моделювання CFD. У даній роботі деякі принципи програмного забезпечення для просторової, а також тимчасової дискретизації будуть апріорі розумно дотримані, щоб забезпечити правдоподібні результати CFD, які також повинні бути перевірені a-posteriori.

Геометрія і граничні умови справжнього робота в основному адресована двовимірному руху, яке відповідає хиткому руху загального тривимірного крила. Цей підхід вважається актуальним з урахуванням результатів, представлених в літературі [35, 36, 41, 42, 46, 49] по генерації тяги і впливу числа Струхаля. Однак дослідження також проводиться при іншому куті нахилу аеродинамічного профілю. Відповідно, моделювання хвилювання виконується при різних амплітудах, частотах і швидкостях набігаючого крила. Кожен набір симуляцій також буде проводитися при різних значеннях кута атаки.

Подальші деталі розроблені в конкретному програмному забезпеченні, з яким ретельно консультуються, щоб гарантувати правильне рішення проблеми.

Просторова дискретизація обчислювальної області в велику кількість кінцевих елементів є спеціалізованою темою, яка не буде розглядатися тут, хоча вибір сітки дуже важливий для успіху моделювання CFD. У даній роботі деякі принципи програмного забезпечення для просторової, а також тимчасової дискретизації будуть апріорі розумно дотримані, щоб забезпечити правдоподібні результати CFD, які також повинні бути перевірені апостеріорі.

Дві моделі аеродинамічного профілю були спочатку вибрані для моделювання; це плоске крило і аеродинамічний профіль. Після попереднього порівняння результатів моделювання двох моделей для зручності і без втрати спільності модель плоскої пластини вибирається для подальшого моделювання. Такий вибір вважається ймовірним в рамках існуючих обмежених цілей, заснованих на спостереженнях і оглядах літератури.

Для двовимірного моделювання CFD геометрія задається наступними розмірами: (i) розмах крила b = 20 см, (ii) довжина хорди крила становить 8 см, (iii) становить 4 % від довжини хорди, яка дорівнює 0,32 см. Розмах крил (або співвідношення сторін) вважається придатним для двовимірного моделювання CFD, заснованого на 3D-коді. Граничні умови і первинна оцінка на поле повітряного потоку обговорюватимуться додатково.

Для випадку польоту з коливанням вперед визначаються приплив і відтік кордонів домену. На кордоні припливу швидкість визначається як фіксоване значення, а тиск – як нульовий градієнт. З іншого боку, на кордоні закінчення тиск повинен бути фіксованим, а швидкість – нульовим градієнтом. Для моделювання потоку в замкнутому просторі (наприклад, в аеродинамічній трубі) на стаціонарній стіні необхідно гарантувати умова відсутності ковзання і, відповідно, вказати фіксовану швидкість (u = 0).

В іншому випадку у вільному повітрі швидкість не вказується. Якщо межа стінки рухається, то належним граничною умовою є швидкість рухається стінки, яка вводить додаткову швидкість для підтримки умови ковзання і забезпечує нульовий потік через рухому кордон. При відносно невеликому коефіцієнті засмічення результати поблизу аеродинамічного профілю не будуть суттєво відрізнятися.

Обтікання крил в масштабі, що відноситься до птахів, дуже нестаціонарне і вихрове, що описується нестаціонарними нестисливими усередненими рівняннями Рейнольдса-Нав'є-Стокса. Потік при числі Рейнольдса розглянутого потоку, Re=104, знаходиться в області турбулентності. У цьому моделюванні CFD, не вдаючись у подальші деталі і для зручності, вибрано моделювання турбулентності E-Epsilon Modeling of Turbulent Air Flow.
2.7 Висновки до другого розділу
В даному була побудована аеродинамічна модель робота-орнітоптера на базі нерухомого крила, результатом якої є твердження, що кінематика коливання крила повинна враховувати площину удару в площині YZ, рисунок 2.1, яка включає в себе точку повороту крила і діапазон кінцевого ходу вгору і вниз точки. Проте, моделювання для цієї тези буде надмірно спрощеним, тому що кінцевою метою є алгоритм функціонального управління, а не точно певна фізична модель.
Розроблена спрощена модель розрахунку, яка показує що обраний метод контролю це хороший вибір, оскільки при розгляді складної біологічної системи, в якій організм повинен контролювати кілька кутів суглоба, щоб рухатися, зміна одного первинного суглоба або м'язи часто згодом контролює вторинний суглоб. 
Проведено моделювання зліту орнітоптера за допомогою MATLAB, результати якого приведені на рисунках 2.5-2.8. Однак це моделювання не відповідає бриючому політу орнітоптерів з великими крилами, які, як правило, підтримують постійну висоту. Тем не менше, фундаментальна динаміка коливання і його компенсація сили тяжіння визивають зазвичай коливання вгору і вниз в якийсь момент траєкторії польоту.

Використанний CFD для розрахунку керуючого рівняння, результатом якого є твердження, що потік при числі Рейнольдса розглянутого потоку, 
Re=104 і знаходиться в області турбулентності.
3 РОЗРОБКА ТРИВИМІРНОЇ МОДЕЛІ ТА ЕКСПЕРЕМЕНТАЛЬНІ ДОСЛІДЖЕННЯ ХАРАКТЕРИСТИК РОБОТА-ОРНІТОПТЕРА
3.1 Розробка тривимірної конструкції крила 
У дизайні і конструкції будь-якого орнітоптера одним з найбільш важливих компонентів, що визначають загальну продуктивність, є крила. Особливо в літаючому повітряному транспортному засобі, крила мають життєво важливе значення для льотних характеристик, включаючи витривалість, швидкість, маневреність і багато інших корисні властивості. Ефективний орнітоптер повинен мати крила, здатні генерувати як тягу, силу, яка просуває корабель вперед, так і піднімати силу, перпендикулярну напрямку польоту, яка утримує орнітоптер в повітрі.

Ці сили повинні бути досить сильними, щоб протистояти ефектам опору і вазі орнітоптера. Крила виробляють підйом і тягу, перш за все, завдяки своїй здатності змінювати форму під час руху помахом. У міру прискорення крила аеродинамічна навантаження викликає його деформацію. В результаті відбувається досить значна зміна розвалу крила, в результаті чого зазвичай плоска форма пластини змінюється на форму аеродинамічного профілю.

Аеродинамічна навантаження також створює великі кути атаки, які створюють тягу. Коли ці два ефекту об'єднані, крила аеродинамічного профілю поміщаються в рухомий повітряний потік, створюючи, таким чином, силу підйому, підтримуючу політ. Щоб досягти бажаної гнучкості і мінімальної ваги, в конструкції крил використовуються стрижні з вуглецевого волокна, щоб забезпечити легку і жорстку структуру лонжеронів, подібну скелетної структурі літаючих тварин. 
Зазвичай літаючі тварини мають тонкі і вигнуті крила, щоб виробляти підйом і тягу. Орнітоптери з більш тонкими крилами мають обмежений кут атаки, але забезпечують оптимальні характеристики мінімального опору для одного коефіцієнта підйому. Pigeon Hawk має найближчу характеристику, як наш прототип орнітоптера, з вагою 181,3 г і, отже, розмір побудованого крила такий, як показано на малюнку 18 [9]. Використовуваним матеріалом є поліефірна плівка, виготовлена з розтягнутого поліетилентерефталату (ПЕТ). Він має високу міцність на розтягнення і зазвичай використовується в польотах на орнітоптер.
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Рисунок 3.1 – Розміри крила орнітоптера

Тип конструкцій крил з різним матеріалом і структурою скелета називається зігнутим тонким крилом з ПЕТ зі скелетної структурою, як показано на рисмунку 3.1. На рисунку 3.2 скелет крила з корбонових стрижнів.
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Рисунок 3.2 – Скелет крила з корбонових стрижнів
3.2 Розробка тривимірної моделі хвоста робота-орнітоптера
Дизайн хвоста залежить від його передбачуваного використання. Деякі конструкції використовують його лише для стабільності, але в більшості випадків вони також використовуються для контролю. Для стійкості хвіст нахилений вгору, так що спадна сила хвоста змусить ніс нахилитися вгору. Кут зазвичай становить близько 15° або менше. Для управління більш поширеними конструкціями є поворотний хвіст, рисунок 3.3, і похилий хвіст рисунок 3.4, через їх простоту. Качающийся хвіст працює, викликаючи крутний момент, коли він повертається в будь-яку сторону. Похилий хвіст працює як кермо, коли він нахиляється вправо, це змушує MAV відхилятися вправо.

 Горизонтальна конструкція хвоста стабілізатора на відміну від двох інших конструкцій може забезпечити додатковий контроль. Він може виступати в ролі елевонів, забезпечуючи контроль висоти тону і крену. Однак цей дизайн вимагає використання двох сервоприводів і більш складного дизайну.
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Рисунок 3.3 – Розмах хвоста
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Рисунок 3.4 – Нахил хвоста
3.3 Розробка тривимірної моделі корпусу орнітоптера
Корпус – це та частина, де розташовані такі компоненти, як електронний регулятор швидкості, приймач і акумулятор. Тіло також має утримувати всі компоненти від надмірного переміщення. Це зроблено для запобігання зсуву центру ваги MAV. Кожен з компонентів буде приклеєний окремо, а потім прикріплений до корпусу липучкою. Оскільки дизайн не потребує багато місця, дизайн корпусу може бути порожнистим. На рисунку 3.5 показана конструкція корпусу з отворами в них. Це значно знижує загальну вагу тіла. Конструкція корпус повинна була бути приклеєна до механізму закрилки під кутом 90°. 
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Рисунок 3.5 – 3D-модель корпусу робота-орнітоптера
3.4 Розрахунок фізичних характеристик CAD-моделі 

Щоб дізнатися загальні розміри і вага, який дозволений для польоту, було використано рівняння підйому. Деякі припущення, зроблені до використання цього рівняння, наступні: 1. Результуючий вектор підйомна сила була б насправді вище через нехтування іншими ефектами помахів крил, які сприяють підйомів при помахах. 2. Коефіцієнт підйомної сили не залежить від місця розташування на крилі і часу. Із зроблених припущень рівняння для підйому прямокутної форми крила (тієї ж площі) може бути розширено до [38,40]:
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(3.1) 

де φ0 – кут повороту крила;

f – частота коливання;

c0 – довжина хорди;

l – довжина прольоту крила.

CL виходить з результатів CFD в попередньому розділі (розділ 2). Це рівняння слід використовувати в якості приблизної оцінки, щоб можна було виміряти розміри і вага MAV. У таблиці 3.1 наведені результати використання рівняння.
Таблиця 3.1 – Резултати обчислень CFD
	Параметр
	Значення
	Міра виміру

	Амплітуда змахів
	70
	град.

	Частота змахів
	6,5
	Гц

	Коефіцієнт підйому
	0,8
	

	Щільність повітря
	1,225
	кг/м3

	Довжина хорди
	0,13
	м

	Розмах крила
	0,3
	м

	Підйом
	1,684
	Н


3.5 Сбірка основної моделі робота-орнітоптера
Використовуючи зазначені вище розміри і критерії проектування, був змодельований проект САПР з використанням SolidWorks. Він буде включати в себе рукоятку з двома шестернями і хвостову частину горизонтального стабілізатора. Подвійна кривошипна шестерня була найпростішою конструкцією з невеликим зсувом симетрії крила. Була обрана горизонтальна конструкція хвостовика стабілізатора, так як вона могла забезпечити як управління тангажу, так і крен. 
Обраний дизайн показаний на рисунку 3.7. Загальна вага MAV було виміряно з використанням однієї з функцій SolidWorks. 

Тепер загальна вага MAV плюс компоненти можна порівняти з результатом рівняння підйому. Таблиця 3.2 показує суму ваг усіх компонентів. Два виміри показують, що вага MAV нижче загального генерується підйому. Зображення зібраного робота-орнітоптера показано на рисунку 3.6.

Таблиця 3.2 – Вага основних компонентів 

	 
	Значення
	Міра виміру

	Безщітковий мотор
	25
	г.

	Радіо передавач
	6,5
	г.

	Серво
	9
	г.

	Батарея
	15
	г.

	Конроллер швидкості
	10
	г.

	Корпус орнітоптеру
	80
	г.
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Рисунок 3.6 – Зібраний робот-орнітоптер
3.6 Моделювання динаміки польоту робота-орнітоптера
По-перше, проведене дослідження динаміку польоту, а також нестаціонарні характеристики потоку помахів крил для орнітоптерів за допомогою обчислювальної гідродинаміки (CFD). Ці орнітоптери в основному махають своїми крилами навколо осі тіла (по хорді) з невеликою зміною скручування (по периметру), як показано на рисунку 3.7 [48].

Тому для попереднього аналізу ми застосовуємо тільки хордова коливання до нашої моделі.
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(A) Спрощена модель помахів орнітоптерів з докладною геометрією;

(B) Крило показано в положенні –15° помахом навколо його осі (X)
Рисунок 3.7 – Примітивна модель для моделювання
Обтікання коливного крила моделювалося за допомогою нестаціонарних тривимірних рівнянь Нав'є – Стокса у ANSYS Fluent® (Геометрична модель крила орнітоптера була ідеалізацією альбатроса. Модельне крило мало розмах крил 30 см, середню довжину хорди крил 5 см, товщину 2,5 % від середньої довжини хорди крил, як показано на рисунку 3.7.

Обчислювальна область простягалася до 50-кратних довжин в усіх напрямках навколо повне модельне крило, і це, було близько 107 сіток тетраедричного типу. Стан потоку було нестаціонарним перехідним потоком 
з вбудованою моделлю турбулентності Large-Eddy Simulation (LES). Геометрія обраного крила показана на рисунку 3.7, з яких розмах крил 0,88 м2 площа поверхні крил 1,66·10-1 м2. Це крило було спочатку встановлено в спокої.

З минулих досліджень початкова частота помахів крила орнітоптеру становила 0,5 рад/с, що відповідає зменшеною частотою k (визначається як ωc/2U∞), що дорівнює 0,0025. Швидкість зльоту орнітоптера (тобто швидкість вільного потоку в узгоджених з тілом координатах), U∞, становила приблизно 5 м/с. Це дало число Рейнольдса, засноване на акорді Re=25000.

Крило було налаштоване на помах і опускання навколо осі свого тіла (по хорді), імітуючи початок помаху (зльоту) і повернення в початкове положення. Кут повороту (двогранний) змінювався від +30° до –30° при русі вниз і від –30° до +30° при русі вгору. Вхідна кутова швидкість навколо його хорди (ωx) показана на рисунку 3.8. Цей хід вниз в першій половині циклу є ходом генерації підйому, тоді як хід вгору в другій половині циклу є ходом відновлення.
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(A) для спрощеної моделі помахів роботів-орнітоптерів навколо осі тіла (по хорді, ωx);

(B) відповідна кутова швидкість в кожному циклі коливання

Рисунок 3.8 – Схеми помахів
Спочатку крило було розташоване під кутом 30 градусів. Коли почалося плескати рух, крило змахнув вниз навколо свого пояса. На зовнішній половині крила потік відділяється від крила, утворюючи пусковий вихор, який більше видно зверху. На задній кромці, ближче до кореня, в області поруч з лопаткою (всередині крила) був поділ потоку. Це призводить до створення сильного вихору передньої кромки [50], як показано на рисунку 3.9, що призводить до сильного підйому (рисунок 3.10) на початку цього руху вниз (під двогранним кутом 30 градусів).
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Рисунок 3.9 – Структура вихору на крилі. Сильний вихор передньої кромки на верхній частині чітко позначений
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Рисунок 3.10 – Коефіцієнт підйому при русі крилом вниз і вгору 
З плином часу потік розділяє поперек крила, утворюючи сильний вихор передньої кромки над крилом. У внутрішній області біля задньої кромки і лопатки слід (шари зсуву) стає більш очевидним. Підйом створюється більшою мірою завдяки цьому руху притиску крила. Після закінчення середньої точки (двогранний кут 0°) початковий вихор стає більше, і потік повністю відділяється від крила.

На передньому краї поруч з аллюлом (приблизно на півдорозі між коренем і кінчиком). Слід на задній кромці крила також розпадається на зовнішню і внутрішню частини. На рисунку 3.10 показаний коефіцієнт підйомної сили як при русі вниз, так і при русі вгору крила. Значення CL отримані безпосередньо з програмного забезпечення ANSYS Fluent®. Локус коефіцієнта підйому як при русі вниз, так і при русі вгору нагадує похилу на рисунку 3.8, як повідомляється в багатьох інших літературах [44,46,48,50]. На рисунку 3.11 показані похідні коефіцієнтів підйомної сили по куту повороту (dCL/dα), це для динаміки польоту і контролю.
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Рисунку 3.11 – Похідні коефіцієнтів підйому відносно кута махання (dCL/dα) від CL
На рисунку 3.12 показана вихрова структура (інваріант-Q) під двогранним кутом –15°. Ведучий край вихору є домінуючим, що охоплює всі крило. На кінчику крила вихри кінчиків крил разом з слідом за крилом.

[image: image219.png]AN

Velocity Invariant Q
Inosurface 1
131764008

731704007

146204007

439304007

102504008
2




Рисунок 3.12 – Ізоверхня вихрової оболонки у верхній частині крила під двогранним кутом –15°. Передній край вихору охоплює все крило. Поперечні вихори на обох кінцях видатні
На рисунку 3.13 показано поверхневе тиск на крило орнітоптера також під двогранним кутом –15°. На кінчику є область більш низького тиску, показана синім кольором. Це область, де сила менше генерується. Таким чином, ми виводимо, що орнітоптер виконує маневрування, змахуючи усім розмахом крила з різними амплітудами, ніж використання (помах або розворот) тільки його кінчика крила.
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Рисунок 3.13 – Поверхневий тиск на крило під двогранним кутом −15°, верхня поверхня (а) і нижня поверхня (b).
Ці результати нестаціонарної течії показують, що орнітоптер генерує підйом на своєму крилі, головним чином, за допомогою механізму підйому вихору, як повідомляється в інших літературах [35-48]. Підйом створюється шляхом помахів всіх його лівого і правого крил з різною амплітудою, ніж при використанні (помахом або поворотом) тільки його кінчика крила. Будь-яке додаткове коливання в поздовжньому напрямку (розкачка) дозволить точно налаштувати його положення в польоті. 
3.7 Виробнича санітарія в лабораторії
Роботи в лабораторії відносяться до робіт категорії 1а – легка фізична робота, яка виконується сидячи.

Оптимальні норми мікроклімату згідно з ДСН 3.3.6.042-99: в холодний період року – температура 22-24 °С; відносна вологість 40-60 %; швидкість руху повітря не більше 0,1 м/с. У теплий період року – температура 23-25 °С; відносна вологість 40-60 %; швидкість руху повітря не більше 0,1 м/с. Забезпечується за допомогою загальнообмінної вентиляції [15].

В приміщенні використовується сумісне освітлення: природне та штучне. Згідно з ДБН В.2.5-28-2006 категорія зорових робіт, що проводяться у приміщенні – ширина помножена на висоту. Нормативні значення штучного освітлення Е=200-500 лк, природного – КПО ≥ 1,2 %. Штучне освітлення виконано як загальне, за допомогою світильників з люмінесцентними лампами [16].

Перевірочний розрахунок штучного освітлення проводиться методом коефіцієнта використання світлового потоку.

Мета перевірочного розрахунку – визначення фактичної освітленості в приміщенні.

Основна розрахункова формула методу коефіцієнта використання світлового потоку:
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де Еф – фактична освітленість;

S – площа освітлюваного приміщення, S = 14 м2;

z – коефіцієнт нерівномірності освітленості, z = 1,1;

kЗ – коефіцієнт запасу, що враховує запилення світильників і знос джерел запасу світла в процесі експлуатації, kЗ=1,4. Для приміщення лабораторії, освітлюваного люмінесцентними лампами та за умови чистки світильників не рідше двох разів на рік; 

N – число світильників в одному ряді, N = 2;
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– коефіцієнт використання світлового потоку ламп, 
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= 0,52;

γ– коефіцієнт затемнення, γ = 0,8;

n – число рядів світильників, n = 2;

nл – число ламп в світильнику, 1 шт;

Fл– світловий потік лампи, 4000 лм.
З формули (3.2) потрібно визначити Еф і після розрахунку порівняти з Ен:
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Визначимо фактичну освітленість:
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 люкс.

Як видно з розрахунку, штучне освітлення в лабораторії, згідно з 
СНіП 23-05-95, лежить у рамках задовільного та не потребує додадкових джерел освітлення.
3.8 Висновки до третього розділу

У цьому розділі були розроблені тривимірні CAD-моделі крил, хвоста та корпусу мобільного робота-орнітоптера, які приведені на рисунках 3.4-3.5, проведена збірка усіх компонентів яка зображена на рисунку 3.6.

За допомогою CAD-моделі були отримані основні фізичні характеристики які приведені у таблицяц 3.1, 3,2. Досліджена динаміка польоту, а також нестаціонарні характеристики потоку помахів крил для орнітоптерів за допомогою обчислювальної гідродинаміки (CFD). Швидкість зльоту орнітоптера становила приблизно 5 м/с. Це дало число Рейнольдса, засноване на акорді Re 25000. Структура вихору на крилі зображена на рисунку 3.9 та 3.12. Поверхневий тиск на крило під двогранним кутом -15 °, приведений на рисунку 3.13.
ВИСНОВКИ

У атестаційній роботі мігістра був проведений аналіз сучасних конструкцій і характеристик роботів-орнітоптерів, визначена актуальність теми, проведений аналіз принципу роботи орнітоптерута проведено дослідження принципу підйомної сили, у результаті якого було доказано існування сили повернення маси крил в зону розрядження (вона наочно не проглядається), що виникає над площинами крил при їх маху вниз і під площинами – при маху вгору.
Проаналізовані переваги робота-орнітоптера, до основних з яких належить:
– малопомітнисть і скритність пересування;

– висока маневреність польоту.

Розглянуті існуючі прототипи від відомих компаній, за допомогою яких сформоване уявлення, про те як повинен виглядати та якими характеристикми володіти сучасний мобільний робот-орнітоптер.

У другому розділі була побудована аеродинамічна модель з нерухомим крилом результатом якої є твердження, що кінематика коливання крила повинна враховувати площину удару в площині YZ, яка включає в себе точку повороту крила і діапазон кінцевого ходу вгору і вниз точки. 

Розроблена спрощена модель розрахунку, яка показує що обраний метод контролю це хороший вибір. Промодельовані змахи однопанельного та двохпанельного орнітоптера, результати дали розуміння, що для виконання поставленого завдання достатьно буде робота с однопанельним крилом, через велику склдність конструкції двопанельного. 
Проведене CFD моделювання описується нестаціонарними нестисливими усередненими рівняннями Рейнольдса-Нав'є-Стокса. Потік при числі Рейнольдса розглянутого потоку, Re=104, знаходиться в області турбулентності. Такий вибір вважається ймовірним в рамках існуючих обмежених цілей, заснованих на спостереженнях і оглядах літератури.
Розроблена деталізована 3D модель робота орнітоптера, яка поділялась на наступні етапи:

– розробка 3D моделі крила, для досягнення бажаної гнучкості і мінімальної ваги, в конструкції крил використовуються стрижні з вуглецевого волокна, щоб забезпечити легку і жорстку структуру лонжеронів, подібну скелетної структурі літаючих тварин;

– розробка 3D моделі хвоста, горизонтальна конструкція хвоста стабілізатора на відміну від двох інших конструкцій може забезпечити додатковий контроль. Він може виступати в ролі елевонів, забезпечуючи контроль висоти тону і крену;

– розробка 3D моделі корпусу, оскільки дизайн не потребує багато місця, дизайн корпусу може бути порожнистим, що зменьшую загальну вагу.
У таблиці 3.1 наведені результати використання CFD рівняння.
За допомогою CAD-системи SolidWorks була визначена вага всіх елементів, приведено у таблиці 3.2.
Проведено дослідження динаміки польоту, частота помахів крила орнітоптеру становила 0,5 рад/с, що відповідає зменшеною частотою, що дорівнює 0,0025. Швидкість зльоту орнітоптера (тобто швидкість вільного потоку в узгоджених з тілом координатах), становила приблизно 5 м/с. Це дало число Рейнольдса Re=25000, що говорить про те що об'єкт набуває розвинений турбулентного характеру і стає стабільним.
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