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TÓM TẮT  

Bài báo khảo sát về đặc điểm khí động cho mô hình máy bay không người 
lái (UAV) cỡ nhỏ. Cụ thể, sự ảnh hưởng của góc tấn tới đến lực cản, lực nâng 
khí động được tập trung nghiên cứu; các trường dòng chảy, áp suất, ma sát 
xung quanh mô hình được được trình bày một cách chi tiết và cụ thể trong bài 
báo. Các kết quả nghiên cứu cho thấy lực nâng có xu hướng tăng dần theo góc 
tấn trong dải từ 0 đến 15°. Tuy nhiên, có xuất hiện các vùng tách dòng cục bộ 
từ góc tấn 5º trở lên tại gốc cánh - nơi kết nối giữa thân và cánh máy bay. Kết 
quả của nghiên cứu này có thể ứng dụng để thử nghiệm, chế tạo thực nghiệm 
các loại UAV có kích thước tương đương. 

Từ khóa: Góc tấn, khí động lực, hệ số lực nâng và cản khí động, UAV. 

ABSTRACT  

Research article on aerodynamic characteristics of small unmanned aerial 
vehicle (UAV) model. The change in angle of attack leads to aerodynamic drag 
and lift; velocity, pressure, and skin friction around the model change, those 
parameters are clearly presented in the paper. Research results show that lift 
force tends to increase gradually with angle of attack in the range from 0 to 
15°. However, local flow separation areas appear from angle of attack 5º or 
more at the wing root - where the connection between fuselage and wings. 
The results of this study can be applied to test and experimentally 
manufacture UAVs with similar profiles. 
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1. GIỚI THIỆU 

Máy bay không người lái (UAV) là một loại máy bay 
được điều khiển từ xa hoặc tự điều khiển có thể mang 
theo camera, cảm biến, thiết bị truyền thông hoặc các 
hàng hóa khác. Tất cả các hoạt động bay đều được thực 
hiện mà không cần có phi công trên máy bay. Chúng thực 
hiện các nhiệm vụ mà không gây rủi ro cho con người và 
hiệu quả chi phí thấp hơn so với các hệ thống có người lái 
tương tự. Với sự phát triển của khoa học công nghệ, UAV 
được nghiên cứu, chế tạo và sử dụng rộng rãi hiện nay [1-
3]. Các yếu tố chính trên một thiết kế UAV phụ thuộc vào 
mục tiêu, yêu cầu và nhiệm vụ khác nhau bao gồm: chi 
phí sản xuất, hiệu suất bay, trọng lượng bay, kích thước, 
ngoại hình, khả năng sản xuất, khả năng bảo trì, khả năng 
tái chế, tính cơ động,... 

Tuy được phát triển mạnh mẽ trong giai đoạn gần đây, 
các tham số khí động đặc trưng của UAV riêng biệt 
thường không được công bố. Đây chính là trở ngại lớn 
nhất cho những nhà thiết kế, sản xuất UAV hiện nay. Do 
vậy, việc phát triển các dữ liệu, nghiên cứu hiểu sâu hơn 
về cấu trúc dòng chảy, các đặc tính động của UAV có vai 
trò quan trọng, giúp cung cấp ngân hàng dữ liệu đủ lớn 
phục vụ cho quá trình chế tạo sau này. Trong các UAV 
thường được sử dụng, Heron UAV được phát triển bởi 
Israel cho thấy nhiều ưu điểm . Đây là UAV cỡ nhỏ, mang 
hệ thống cảm biến phục vụ trinh sát từ xa. Mặc dù được 
ứng dụng trong quân sự của nhiều nước, các tham số khí 
động đặc trưng của UAV này chưa được công bố. 

Mô phỏng số trong CFD là một phương pháp rất mạnh 
được sử dụng và ứng dụng rộng rãi trong các lĩnh vực 
công nghiệp đặc biệt là hàng không vũ trụ do chi phí để 
mô phỏng thực nghiệm lĩnh vực này rất cao. Phương 
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pháp trung bình theo Reynolds (Reynolds-Averaged 
Navier-Stokes - RANS) là một phương pháp số hóa trong 
lĩnh vực động lực học chất lỏng và chất khí được đa số các 
nhà nghiên cứu tin tưởng và sử dụng. Trong nghiên cứu 
của Trần Thế Hùng và cộng sự đã cho thấy RANS có khả 
năng phân tích khá tốt về giá trị lực cản, phân bố áp suất 
trên bề mặt mô hình và trường dòng chảy quanh mô hình 
dạng đối xứng [4, 5]. Đồng thời, RANS cho phép mô tả 
hiện tượng dòng trung bình tại mũi đầu đạn dòng trên 
âm [6]. Lê Đình Anh và cộng sự sử dụng RANS trong 
nghiên cứu dòng xâm thực [7, 8]. Các nghiên cứu trên cho 
thấy, khi được hiệu chỉnh phù hợp, các kết quả của RANS 
có thể dự đoán được xu thế lực khí động và dòng chảy 
quanh mô hình [9]. 

Nghiên cứu này được công bố với mục đích phân tích 
sâu vào các khía cạnh của khí động mô hình UAV Heron, 
một mô hình được sử dụng rộng rãi hiện nay. Bằng sử 
dụng phương pháp thể tích hữu hạn, dòng chảy trên và 
quanh mô hình, phân bố áp suất cũng được đưa ra. Từ đó, 
nghiên cứu đưa ra một số kết luận, khuyến cáo, nhằm 
phục vụ cho việc chế tạo và cải tiến thiết bị bay không 
người lái tương tự. 

2. MÔ HÌNH MÔ PHỎNG VÀ ĐIỀU KIỆN TÍNH TOÁN 

2.1. Mô hình nghiên cứu 

Các tham số hình học của máy bay không người lái 
(UAV) được mô tả trên Hình 1. Đây là dạng UAV cỡ nhỏ, 
cánh có độ giãn dài lớn, hai thân. Do không có dữ liệu về 
biên dạng cánh, nên bài báo sử dụng cánh có biên dạng 
kiểu NACA 0012 cho cả cánh nâng và cánh ổn định. Đặc 
trưng về hình học của UAV được chỉ ra trên hình 1. Mô 
hình hình học gần giống với UAV nguyên bản, được đưa 
xây dựng và đưa vào các phần mềm tính toán khí động 
chuyên dụng. Trong nghiên cứu hiện tại, phần mềm 
Ansys Fluent 2023R1 được sử dụng. 

 
a) Thông số 2D mô hình 

 
b) Mô hình 3D thiết kế 

Hình 1. Thông số thiết kế của mô hình nghiên cứu 

2.2. Điều kiện biên và lưới tính toán 

Nhằm phục vụ cho tính toán khí động, quanh mô hình 
được chia vùng tính toán. Vùng này là một hình hộp chữ 
nhật, có không gian chiều dài, rộng và cao đủ lớn để mô 
tả được đầy đủ các hiện tượng dòng chảy trên mô hình. 
Đầu vào được chọn là vận tốc Inlet với V = 20m/s. Số 
Reynolds tương ứng là 3,3.10⁵. Đầu ra là áp suất ra. Các 
mặt còn lại và trên mô hình được chọn là tường. Góc tấn 
được thay đổi từ 0 - 15°, do máy bay hoạt động trong 
vùng vận tốc nhỏ và tránh hiện tượng thất tốc. Các kết 
quả tính toán trước đây cho cánh NACA 0012 cũng cho 
thấy vùng thất tốc chưa xuất hiện ở dải vận tốc này . 

 
Hình 2. Vùng tính toán 

Lưới dạng poly-hexcore được sử dụng cho tính toán. 
Lưới có cấu trúc hỗn hợp, trong đó vùng sát mô hình có 
dạng phi cấu trúc, giúp bám sát bề mặt mô hình. Đồng 
thời, vùng xa mô hình được chia thành dạng cấu trúc. 
Điều này giúp giảm kích thước lưới và thời gian tính toán, 
nhưng vẫn đảm bảo chính xác được kết quả mô phỏng. 
Ngoài ra, để mô tả chính xác lớp biên quanh vật, 10 lớp 
lưới với kích thước nhỏ được xây dựng sát mô hình. Lớp 
lưới đầu tiên có kích thước 10-4m. Với điều kiện tính toán 
của bài, giá trị y⁺ cực đại bằng 5. Kết quả đo Orthogonal 
quality cho giá tị bằng 0,5, cho thấy chất lượng lưới tốt, 
đủ điều kiện để chạy mô phỏng. Đặc tính lưới trên bề mặt 
mô hình và vùng bao quanh mô hình có thể quan sát cụ 
thể trên hình 3. 
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a) Lưới trên bề mặt UAV 

 
b) Lưới xung quanh mô hình UAV 

Hình 3. Lưới tính toán thiết lập cho mô hình 

2.3. Mô hình tính và điều kiện biên 

Mô hình trung bình Reynolds-averaged Navier-Stokes 
(RANS) được sử dụng trong nghiên cứu này. Trong mô 
hình này, phương trình Navier-Stokes được trung bình 
theo thời gian. Các thành phần thay đổi như động năng 
chảy rối, ứng xuất Reynolds được mô tả thành các hàm. 
Điều này có nghĩa là mô hình này chỉ tập trung vào các 
đặc tính dừng của dòng chảy và bỏ qua các dao động 
theo thời gian. Tuy nhiên, với các cải tiến hiện tại và các 
mô hình lớp biên được đề xuất phù hợp, RANS cho kết 
quả tương đối chính xác với dòng trung bình, và được tập 
trung sử dụng bởi một số tác giả trong thời gian gần đây. 
Hệ phương trình Navier-Stokes sau khi đã được trung 
bình theo Reynolds được biểu diễn dưới đây [10]: 
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(1)                

Trong đó i, j = 1, 2, 3 là ba hướng; uᵢ tương ứng là vận 
tốc trung bình theo ba phương; p là áp suất chất lưu, còn 
ρ tương ứng là mật độ không khí. Cần chú ý rằng, do xét 

ở điều kiện vận tốc thấp, nên phương trình năng lượng 
được bỏ qua trong nghiên cứu. 

Mô hình k-ω SST được sử dụng trong tính toán này 
nhằm tính tới các đặc trưng của dòng rối. Mô hình này 
được đề xuất bởi Wilcox và đồng nghiệp [11] nhằm tính 
toán hai tham số là động năng chảy rối k và độ tiêu tán 
năng lượng ω. Ở đây, hai phương trình được bổ sung. 
Khác với các mô hình khác, mô hình k-ω SST kết hợp giữa 
mô hình rối k-ε cho dòng xa mô hình và mô hình k-ω cho 
dòng sát lớp biên. Điều này giúp giảm đáng kể tài nguyên 
của máy tính và thời gian tính toán. Hai phương trình đặc 
trưng cho k và ω được biểu diễn như sau [10]: 
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 Với νₜ  là hệ số nhớt động học: 

1
t

1 2

a k
ν

max(a ω; F )



 

Thuật toán SIMPLE cho dòng không nén, dưới âm 
được áp dụng. Đạo hàm của vận tốc, áp suất và các tham 
số khác được lựa chọn dạng bậc 2. Hình 2 trình bày sơ đồ 
vùng tính toán. Bảng 1 trình bày các điều kiện biên của 
dòng khí và quá trình tính toán. 

Bảng 1. Điều kiện tính toán 

Mô hình dòng rối 
Biên tường bao quanh mô hình 

Sơ đồ thuật giải 

Vi phân các thành phần 

Độ chảy rối đầu vào 
Vận tốc dòng khí vào 

Số Reynolds 

k-ω SST 
Không trượt (no slip) 

SIMPLE 

Second Order Upwind 

10% 
V = 20m/s, Re = 3,3.10⁵ 

3,3.10⁵ 

3. KẾT QUẢ VÀ THẢO LUẬN  

3.1. Kết quả lực khí động 

Kết quả của hệ số lực cản và lực nâng thay đổi theo 
góc tấn được thể hiện trên hình 4. Có thể thấy rằng, khi 
góc tấn tăng, cả hai lực này đều có xu hướng tăng. Đồng 
thời sự thay đổi lực nâng không tuyến tính theo góc tấn. 
Điều này có thể giải thích là do số Reynolds thấp  
Re = 3,3.10⁵ nên có sự thay đổi của dòng khí qua cánh 
nâng của máy bay. Đồng thời, kết quả cho thấy chưa xảy 
ra hiện tượng thất tốc trong dải bay với góc tấn 0º - 15º. 
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a) Lực cản 

 
b) Lực nâng 

Hình 4. Sự thay đổi lực cản và lực nâng theo góc tấn 

3.2. Dòng chảy xung quanh mô hình 

Cánh chính là bộ phận tạo ra lực nâng của máy bay và 
để hiểu rõ hơn về đặc tính dòng chảy của cánh chính, 
phân bố trường ma sát và đường dòng tạo bởi trường ma 
sát trên thân được biểu thị tại hình 5. Các kết quả chỉ ra 
rằng tại góc tấn bằng 5°, trên cánh nâng đã hình thành 
các vùng tách dòng cục bộ. Vùng tách dòng cục bộ này 
hình thành đầu tiên ở gốc cánh và vùng tiếp xúc giữa thân 
và cánh. Ngoài do ảnh hưởng của dòng tới, sự giao thoa 
giữa thân và cánh cũng là nguyên nhân dẫn tới sự thay 
đổi dòng chảy trên cánh và thân. Tại góc tấn lớn, vùng 
xoáy trở nên rõ rệt hơn cùng với sự thay đổi cấu trúc dòng 
trên thân. Tại mép ngoài của cánh, dòng chảy có sự thay 
đổi đáng kể ở góc tấn lớn. Tuy nhiên, tại góc tấn nhỏ, thiết 
kế cánh khá tốt trong việc giảm xoáy mép ngoài của cánh. 

Hình 6 trình bày dòng chảy và vận tốc theo phương X 
trên bề mặt cắt ngang của mô hình. Quan sát được rằng, 
các trường dòng khá tương đồng nhau và không có hiện 
tượng tách dòng trên thân khi góc tấn thay đổi. Cấu trúc 

xoáy phía sau thân với vùng vận tốc thấp được ghi nhận. 
Cấu trúc này có xu hướng dịch chuyển xuống dưới khi 
tăng góc tấn. 

 
a) 0⁰ 

 
b) 5⁰ 

 
c) 10⁰ 
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d) 15⁰ 

Hình 5. Ma sát bề mặt tại các giá trị khác nhau của góc tấn 

 
a) 0⁰ 

 
b) 5⁰ 

 
c) 10⁰ 

 
d) 15⁰ 

Hình 6. Trường vận tốc và đường dòng chảy trên mặt đối xứng của máy bay 

3.3. Áp suất ảnh hưởng bởi góc tấn 

 
a) 0⁰ 
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b) 5⁰ 

 
c) 10⁰ 

 
d) 15⁰ 

Hình 7. Áp suất xung quanh mô hình UAV 

Cấu trúc về các vùng áp suất thấp quanh mô hình 
trong mặt phẳng đối xứng cho các trường hợp góc tấn 
khác nhau được thể hiện trên hình 7. Kết quả chỉ ra rằng, 
vùng áp suất thấp xuất hiện tại góc tấn lớn và xuất hiện 
chủ yếu tại gờ trước và gần mặt trên của cánh. Việc hình 
thành các vùng áp suất thấp với cấu trúc xoáy không ổn 
định ảnh hưởng đáng kể tới độ bền kết cấu và tính ổn 
định của mô hình [12]. Do vậy, các khuyến cáo ở đây là 

cần hạn chế bay ở góc tấn quá lớn. Với mô hình trên, UAV 
hoạt động trong dải góc tấn từ 0 tới 5° là hợp lý . 

Đối với mỗi giá trị của góc tấn thì giá trị phân bố của 
áp suất lại khác nhau, điều đó được thể hiện tại hình 8 
biểu diễn trên mặt trên của mô hình. Khi góc tấn bằng 
không, vùng áp suất thấp chủ yếu xuất hiện trên thân và 
vùng cánh nâng quanh thân, giúp tạo ra lực nâng đủ lớn 
cho mô hình. Mặc dù dòng chảy tại mép ngoài ít bị ảnh 
hưởng bởi xoáy mép ngoài (theo hình ảnh trường ma sát), 
áp suất tăng đáng kể. Với cánh sau, do áp suất trên bề mặt 
cánh lớn, nên cánh chủ yếu có tác dụng cân bằng. Khi 
tăng góc tấn, phân bố áp suất có sự thay đổi đáng kể. Tại 
góc tấn 15°, áp suất tại mặt trên của cánh trở nên nhỏ và 
có sự phân bố không đồng đều. Đặc biệt, vùng áp suất 
thấp xuất hiện cả ở mép ngoài cánh nâng và mép trước 
cánh ổn định. Các vùng áp suất này có thể sinh lực làm 
ảnh hưởng tới cấu trúc của máy bay. 

 
a) 0⁰ 

 
b) 5⁰ 
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c) 10⁰ 

 
d) 15⁰ 

Hình 8. Hệ số áp suất trên mô hình UAV  

4. KẾT LUẬN 

Phân tích khí động mẫu UAV dạng heron điển hình 
được trình bày bằng phương pháp mô số trong nghiên 
cứu trên. Góc tấn được thay đổi từ 0 tới 15° nhằm khảo sát 
ảnh hưởng của nó lên đặc tính khí động của mô hình. Các 
kết quả tính toán cho thấy lực nâng tăng khi góc tấn tăng 
trong dải từ 0° đến 15°. Các cấu trúc dòng chảy trên thân 
và cánh được hiển thị rõ rệt và khác nhau tại mỗi góc tấn 
khác nhau. Xảy ra tách dòng trên bề mặt cánh chính ở góc 
tấn 15° cùng với sự hình thành các vùng áp suất thấp tại 
vùng liên kết thân - cánh và mép ngoài cánh nâng. Các 
kết quả khuyến cáo máy bay nên bay ở góc tấn từ 0 tới 5° 
để tránh các bất lợi sinh ra do sự hình thành vùng áp suất 
thấp. Mặc dù mới chỉ dừng lại ở mô phỏng số, các kết quả 
nghiên cứu có thể dùng làm cơ sở cho quá trình thiết kế, 
chế tạo UAV sau này. Các nghiên cứu cho mô hình thực 
phục vụ cho việc chế tạo, thử nghiệm sẽ được thực hiện 
trong thời gian tới. 
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