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Abstrakt

Cilem této diplomové prace je navrh fizeni pro maly RC letoun. Navrhu fizeni
predchazi sestaveni modelu letadla v prostfedi Matlab. Ten bude ziskan z modelu sestaveného

v prostfedi XFLR a z méfeni v laboratofich.



The Abstract
Aim this thesis is design control for small RC airplane. At first it is necessary create a
model of aircraft. This model is design in the environment XFLR and laboratory

measurements.



Obsah

1. TEOTELICKA CASE ..uveeeiiieie ettt 1
L1 VOt 1
2. Dynamika letadla ............coooiiiiiiiiie s 2
2.1 Soutfadny syste€m letadla ........cceeiiuiiiiiiiiiiiii i 2
2.1.1  Pievod ze zemské soufadné soustavy do letadlove ... 2
2.1.2  Ptevod z aerodynamické soutadné soustavy do letadloveé .........ccccoevviiiiiiinnnnnen. 3
2.2 PORYDOVE TOVIICE ..o.vviuiiiiiiiiieii ittt 5
2.2.1  Zékladni tvary pohybovyCh TOVIIC.....cccviiiiiiiiiiii i 5
2.2.2  Slozkové tvary pohyboVYCh TOVIIC .....ccviiiiiiiiiiiiiicic e 6
2.2.3  ACTOAYNAMIKA ..eoveeiieiiieiiecie ettt sttt te et e reeste e s e sreesreeee s 9
2.2.4  Souhrn pohyboVYCh TOVIIC.......oiiiiiiiiiiciicc e 10
2.2.5  Linearizace rovnic letadla............cccoooviiiiiiiiiiic 11
2.3 POdEINY PONYD ..o 15
2.3.1  Pod€Iné pohybOVE TOVIICE. .......viiiieiiiieiieiie et 15
2.3.2  Podélna stabilita a jeji KOfICIeNnty.........cevviiiiiiiiiisc e 16
2.3.3  Stavovy popis podéIného pohybu.........ccoviiiiiiiiiii e 17
2.3.4  PTenoSOVA fUNKCE......ccuiiiiiiie e 18
2.4 Stranovy PORYD ....cooiiiiii 19
2.4.1  Rovnice silove @ MOMENTOVA.......c.eeiiiiiiiiiiieiiie ettt 19
2.4.2  Pticnd stabilita a jeji KOSTICIENtY ......coooviiiiiiiiiii e 20
2.4.3  Stavovy popis stranoveho pohybU.........ccvviiiiiiiiiiii e 21
244  PTenosOVA fUNKCE.......cooiiiiiiieiic e 22

3. MOdET TELATIA ... 23
3.1  Zakladni parametry letadla ...........ccoiiiiiiiiiii 23
3.2 AVIONIKA 1BTAAIA ... .o 24
3.3 Meéten] MOmMENtl SEIrVACTIOSTL .. cciuvieiieriieeiiesiii ettt ettt snn e e 25
3.4 XFLR MOdel [6tadIa........c.coveiiiiciiiireeee e 27
341 VLM —panelova Metoda .........coccuviiiiiiiiiiiiiiici e 27
KB o | TSR 27
343 SIMUIACE XFLR 5 ..ot 28
3.5  AVL model letadla.........ccoooviiiiiiiiiice e 30
3.5.1  Zisk aerodynamickych dat pro model ...........ccccoviiiiiiiiiiiiii 32
3.5.2  UrCeni t€ZIStE IRLOUNUL ......ueiiiieiiie ettt st 33

4. Stabilizace @ FIZENT ......cevueiiiiiiii s 34
4.1 HIerarchie FIZENI .......ooiiuiiiiiiiiiiii e 34
4.2 TrimOVANT LEEOUNU........oiiiiiiii e 34
4.3 Nelinedrni model ISEOUNU........cuiiiiiiiiiiieie e eee s 36
4.3.1  Porovndni MOAEITL.......c.eoiuiiiiiiiiiiie e 37
4.4 POdEINY PORYD ..o 37
441  Analyza polohy POll.......ccooiiiiiiiiiiiiii 37
4.4.2  Stabilizace rychlosti klopeni — SNOFt-period ...........cccovriiiiniiinieienc s 39
4.4.3  Stabilizace Uhlu NADENU........c.coiiiiii 40
4.4.4  Autopilot podélného sklonu — PhUgoid........cccccereiiiiiiiiiiiiiee e 40
4.5  Stabilizace stranoveého PORYDU ........ccceeiiiiiiiiiii 42
45.1  Analyza polohy pOll........ccoiiiiiiiiiii e 42
4.5.2  Navrh tlumice kymacivé slozky — Dutch roll damper ..........cccccooeiiiiiiiinns 44

4.5.3  Koordinace — Aymdacivé SIOZKY ........ccocvuuvuivueiiieiiiiieie e 45



45.4  Navrh tlumice klonivé slozky — Roll damper.........ccccoovvveiviieiieiece e 46
455  Stabilizace pricného naKIONU..........ccccoviiiiiiiiiii e 47
456  StabIliZACe KUIZU........ccooviieiiiiiiiii s 48

4.6 NAVrh LQ re@UIATOTU . ....eoiiiiiiiiiiic e 49
4.6.1 Navrh podéIného LQ regulatort........cccociuiiiiiiiiiiii i 50
4.6.2  Navrh pfi€ného LQ regUlAtOrt .......ccoviiiiiiiiiiieiicicc e 51
4.6.3  NAVIh TIZENT PIT POTUSE ...vvviiiiieiiiiie ettt sbe e s b e s nineeans 53

S. Experimentalni méfeni na RC [etounu..........ccccovviviiiiiiiiiiiiniccc e 55
5.1 Vybaveni letadla ........ccoeiiiiiiiiiiiiici 55
5.2 MEIENA ALA....c.ueiiiieieie ettt bbb e e e e 55
5.3  Porovnani redlného letadla s modelem ...........ccccooiiiiiiiiici S7

6. Y ) ST RUSPPR 59

Seznam obrazku

Obrazek 2.1:
Obrazek 2.2:
Obrazek 3.1:
Obrazek 3.2:
Obrazek 3.3:
Obrazek 3.4:
Obrazek 3.5:
Obrazek 3.6:
Obrazek 3.7:
Obrazek 3.8:
Obrazek 3.9:
Obrazek 3.10:
Obrazek 3.11:
Obrazek 3.12:
Obrazek 4.1:
Obrazek 4.2:
Obrazek 4.3:
Obrazek 4.4:
Obrazek 4.5:
Obrazek 4.6:
Obrazek 4.7:
Obrazek 4.8:
Obrazek 4.9:
Obrazek 4.10:
Obrazek 4.11:
Obrazek 4.12:
Obrazek 4.13:
Obrazek 4.14:
Obrazek 4.15:
Obrazek 4.16:
Obrazek 4.17:
Obrazek 4.18:
Obrazek 4.19:
Obrazek 4.20:
Obrazek 4.21:

Ptevod soufadné soustavy ze zemské do letadlové............ooevvviiiiciiiiciien. 2
Ptevod soutadné soustavy z aerodynamické do t€lesove ...........cccovvvvriiinnennnn. 3
Rédiem fizeny model letadla ...........ccoiiiiiiiiiiiiic e 23
Modul se standartnimi SENZOTY ........cocueiieeriiiiiiie i 24
MOMENt SELIVACTIOS ...ttt 25
Ukéazka méteni momentll SEtrvaCnostl.......cocvvvveiiiiiiiniiniisesesc e 26
Profil modelu N-panelll KFdIa ..........ccooviiiiiieiineeee s 27
Ptevod soutadné soustavy z aerodynamickeé do t€lesove ...........ocoovriirnnnne 28
Vypocet pro profil kiidla NACA2412 .....cccoooiiiiiiiiiiieiie e 28
3D model kiidla a ocasnich ploch.........ccccvviiiiiiiiiii 29
Ukazka simulace letu v programu XFLR S ... 29
Pribéhy CL, CD, Cm, CL/CD ......cccooviiiiiiiiiiici e 30
Model ktidla a ocasnich ploch v prostiedi AVL........c.ccooiiiiiiiiiie 30
OSY 1EtadIa UAV ...ttt ettt 33
Postup pro ziskani linedrnitho modelu............ccovviiiiiiine 35
Trimovani pomoci XFLRS .......ccoiiiiiiiii e 35
ZjednoduSena vnitini struktura modelu letadla .............cccooiviiinii 36
Nelinearni model letadla............oooiiiiiiiiiiii e 36
Nelinearni model letadla...........ccoooiiiiiiiii e 37
Umisténi polt podéIného pohybu ..o 38
Umisténi polt podéIného pohybu ..........coiveiiiiiiiiiiiiee e 38
Blokové schéma stabilizace rychlosti klopeni ...........cccoovniiiiiiiiiiicniinn, 39
Piechodoveé charakterisStiKy .......ccovovveiiiiiieiiiiec e 39
Blokové schéma stabilizace rychlosti klopeni ...........cccoviiiiiiiiiiiiiciien, 40
Autopilot podéIn€ho sKIONU..........cccveiiiiiiic e 41
Ptechodova charakteristika podélného sklonu.............cccoooeviiiiiiiiiicnicn 41
Umisténi poll pricného pOhybU........occvviiiiiiiiiie e 43
Umisténi polt pti€ného pohybu.........cccciiiiiiiiiii 43
Blokoveé schéma tlumice kymacive sloZKy .........ccoooveiiiiiiiiiiicec 44
Ptechodova charakteristika tlumice kymaciveé sloZKy ..........ccceeiiiiiiiininnnn 44
Blokoveé schéma tlumice kymacive sloZKy .........ccooveiiiiiiiiiiice 45
Ptechodova charakteristika kymaciveé sIoZKy ..........cccooeviiiiiiciiiiiicicn, 45
Blokoveé schéma tlumice klonive sloZKy .........cccoovviiiiiiiiiie 46
Ptechodova charakteristika tlumice kloniveé sloZky............cccovvviiiiniicninnnn 46

Blokové schéma stabilizace piicného naklonu ..........ccccocveviiiiiniiiiiiieniiens 47



Obrazek 4.22:
Obrazek 4.23:
Obrazek 4.24:
Obrazek 4.25:
Obrazek 4.26:
Obrazek 4.27:
Obrazek 4.28:
Obrazek 4.29:
Obrazek 4.30:
Obrazek 4.31:
Obrazek 4.32:
Obrazek 4.33:
Obrazek 4.34:
Obrazek 4.35:

Obrazek 5.1:
Obrazek 5.2:
Obrazek 5.3:
Obrazek 5.4:
Obrazek 5.5:

Ptechodova charakteristika stabilizace pficného naklonu ...........ccccoecvverinenne 47
Blokové schéma stabilizace KUrzu...........ccoocueeiiiiiiniiiiieee e 48
Stabilizace KUIZU..........cccoviiiiiiic s 48
Blokové schéma LQ re@ulatortl.........cooviiiiiiiiiiiiiciiceeee e 49
Blokové schéma LQ regulatoru podéIného pohybu ........ccccecvviiiiiiiiiiiiinnns 50
Odezvy LQ reguldtoru podéIného pohybu..........ccooviiiiiiiiiiiciiic, 50
Blokové schéma LQ regulatoru piicného pohybu ........ccccccvvviiviiiiiiiiiieiiienns 51
Odezvy LQ reguldtoru pficného pohybu .........ccccviiiiiiiiiiiiicie 51
Blokové schéma LQ reguldtoru smérového autopilota..........ccceevevveviiiiriinnnnns 52
Odezvy LQ regulatoru smérového autopilota..........ccccoveriiiiiiiienieiice e 52
Odezvy porucha KFdElek .......ccvviiiiiiiiiiiiiicii e 53
Vychylka smerovky, rychlost zatdCeni ...........coevviiiiiiiiiniiiccce 53
Odezvy porucha SMETOVKY ...ccvviiiiiiiiiiie i 54
Vychylka kiidélek, rychlost zatdCeni............ccovveriiiiiiieiieiiscc e 54
Let SRC MOdEIEM ..oeiei 56
LetsRC modelem ... 56
Porovnani méfeni s matematickym modelem.......................o 56
Porovnani zmén thlti nabehu................. 56
Porovnani rychlosti Stoupani ............ccooiiiiiiiiiii 56

Seznam tabulek

Tabulka 2.1:
Tabulka 3.1:
Tabulka 3.2:
Tabulka 3.3:
Tabulka 3.4:
Tabulka 3.5:
Tabulka 3.6:

Letové veli€iny a jejich ZNaCeni.........ccoovvvrrieiiciiieic e 4
Zakladni parametry UAV ... 23
Tabulka MOMENLT ......cc.veiiiiiiieiie e 26
Vystupni data AVL ... 31
Nastaveni rtiznych hli ndb&htt XFLRS.........cooiiiiie 31
Ukézka vystupnich dat z XFLR5...........cccooiiiiiic 31

Souhrn aerodynamickych koeficientll ...........ccocveiiiiiiiic i 33






Kapitola 1

1. TEORETICKA CAST

1.1 Uvod

Obsahem diplomové prace je vytvoreni modelu a navrhu fizeni pro maly RC letoun.
Pro navrh fizeni a simulaci systému je pouzit program MATLAB (Simulink). Pfed samotnym
navrhem fizeni je zvoleny model RC letounu vymodelovan v programech XFLR a AVL.
Z téchto programu jsou ziskany dulezité konstanty pro nelinearni model. Na zavér, pomoci
meéfeni na realném RC modelu, dostavdme momenty setrvacnosti pro nelinearni model.

Hlavnim cilem této prace je navrh regulatorti pro ziskany nelinearni model RC letadla
a porovnani s navrhem ,,odhadem* konstant. Regulatory maji usnadnit a zpiijemnit pilotovi
ovladani letounu pomoci radiové vysilacky. Takto vybavené letadlo lze pouzit jako UAV
prostiedek vybaveny funkcemi jako je trackovani, let z mista A do mista B. Diplomova préace
je vypracovana v ramci projektu studentského UAV prostiedku na katedie fidici techniky
CVUT Fakulty elektrotechnické.

Bezpilotni letoun (t¢z UAV z anglického Unmanned Aerial Vehicle) je letadlo bez
posadky, které¢ mlze byt fizeno bud’ na dalku, nebo je naprogramované pro samostatny let
(letovy plan, navratova trat’). V dnesni dobé jsou stéle Castéji vyuzivany bezpilotni prosttedky
jak k soukromym (zemédélstvi, haseni pozart, policejnimu sledovani), tak k vojenskym
ucelim (pruzkumné i utoéné lety). Za prvni bezpilotni prostiedek Ize povazovat jiz balony
nesouci bomby, které roku 1849 pouzila rakousko-uherskda arméda. Opravdovy bezpilotni
letoun, jak si ho mnoho znas piedstavuje, byl roku 1917 zkonstruovan Archibaldem

Montgomery Lowou (British Army) a jmenoval se Aerial Target (radiové fizeny).



Kapitola 2

2. DYNAMIKA LETADLA

Znalost dynamiky letadla je nezbytna jednak pro fizeni letadla, a jednak také pro jeho
stabilizaci. Systém, se kterym chceme pracovat, je nutno nejprve matematicky a fyzikalné
popsat. Fyzikalni popis vychdzi z Newtonovych pohybovych rovnic. Poloha a pohyb letadla

jsou popsany Eulerovy thly. Tyto rovnice pak tvoii zaklad pro simula¢ni model.

2.1  Souradny systém letadla

Predtim nez pouzijeme Newtonovy zédkony k vytvofeni dynamického modelu letadla,
musime definovat soufadny systém. V definovaném systému miizeme vyuzit Newtonovych
Ten tvoii pocatek a podélnou, ptfi¢nou a kolmou osu. U normy ISO, kladny smér kolmé osy
smétfuje dolid a u normy GOST, kde kladny smér svislé osy sméfuje nahoru. Pfi vyjadieni
dynamiky a kinematiky letu vyuzivame tfi zdkladni systémy:

a) letadlovou soutadnou soustavu (O,x,y,z)

b) aerodynamickou soufadnou soustavu (O, Xa,Ya,Za)

c) zemskou soufadnou soustavu (Og,Xg,Yg,Zg)

2.1.1 Pfevod ze zemské soufadné soustavy do letadlové

Transformace ze zemské souradné soustavy do letadlové soufadné soustavy se

provadi postupnym otac¢enim vsech okolo os, jak ukazuje (Obr. 2-1).

2
] g g

Obrazek 2.1: Pievod soufadné soustavy ze zemské do letadlové
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Nejprve otacime zemskou souiadnou soustavu kolem kolmé osy zy do roviny symetrie
letadla tvotené podélnou a kolmou osou letadla, tim ziskdme kursovy thel letadla y. Timto
pootocenim ziskdme novy soufadny systém O,X1,y1,Zg (Obr. 2-1a)). Druhym otacenim tohoto
soufadného systému kolem pii¢né pomocné osy y; do podélné osy letadla X ziskame uhel
podélného sklonu letadla 8. Novy soufadny systém O,X,y1,Z> Ize vidét na Obr. 2-1b). Ttetim
pootoc¢enim o uhel priéného naklonu ¢ prevedeme do letadlové souradné soustavy O,X,y,z ,

tato celkova transformace je vidét na Obr. 2-1 c).

2.1.2 Pfevod z aerodynamické soufadné soustavy do letadlové

Pro urceni dalSich veli¢in jsou podstatné tihly ofukovani. Zminéné thly ziskame
dvéma pootocenimi aerodynamické souradné soustavy (jeji svisla osa lezi v roviné
symetrie letadla). Prvnim oto¢enim aerodynamické soutadné soustavy kolem jeji kolmé osy z,
do roviny symetrie letadla dostaneme uhel vyboceni £ a soufadny systém O,Xe,Y,Za.

Dalsim otoc¢enim tohoto soufadného systému kolem pficné osy y letadlové souradné
soustavy o uhel nabéhu a dosahneme jeho splynuti s letadlovou soutadnou soustavou O,X,y,z.

Zde jsou také znazornény osy experimentalni soufadné soustavy O,Xe,Ye,Ze (Obr. 2-2).

Obrazek 2.2: Pievod soufadné soustavy z aerodynamické do télesové

-3-



uvadim znaceni ISO (viz. Tab. 2-1). Polohové uhly, thlové rychlosti a uhlu ofukovani

predstavuji letové veliCiny.

Literatura uvadi rozdilné znaceni vybranych veli¢in. Pro Gcely této diplomové prace

Norma Nazev
ISO Cesky Anglicky
X podélnd longitudinal
Souradné veliciny y pfi¢na lateral
z kolma normal
> 0 podélny sklon Pitch angle
< Polohové uhly (o) pri¢ny sklon Roll angle
1S}
E )] kurz Yaw angle
> ) ) p=wy=¢p* klonéni Roll rate
“wi Uhlové 0% " . pitch
c>D rychlosti/derivace Q=wy= opent Itch rate
- r=w,=y* zataceni Yaw rate
L : o~
- , L o Uhel ndbéhu Angle of attack
Uhly ofukovani - — —
B uhel vyboceni Sideslip angle
. o a, normalové
Uhly ofukovani
ay stranové
X,D=q.5.Cp odporova sila Drug
Sily Z,L=q.5.C, vztlakova sila Lift
Y=q.S.Cy stranova sila Sideforce
Myx=q.S.b.C, klonivy moment Rolling moment
Momenty Mz=q.S.b.Cy zataCivy moment Yawing moment
My=q.S.c.Cy klopivy moment Pitching moment
Uhel sklonu y=0-a ve vertikalni roviné | Flight path angle
trajektorie letu ys=U-B v horizontéIni roviné
6e, N vyskovka elevator
Vychylky kormidel 5., € kiidélka aileron
6, ¢ smérovka rudder

Tabulka 2.1: Letové veliciny a jejich znaceni




2.2

Pohybové rovnice

Nyni, méme-li definované soufadnicové systémy, je mozné odvodit pohybové rovnice

Z druhého Newtonova zdkona. Pro studium vlastnosti letadla, ndvrhli systémt automatického

fizeni a rozbor jejich vlastnosti se vychdzi ze soustavy Sesti linearizovanych pohybovych

rovnic. Existuji pravidla pro pouziti pohybovych rovnic. Jejich zjednoduSené znéni uvadim

nize.
1)
2)
3)

4)

5)
6)

Letadlo je tuhé téleso (Sest stupiiti volnosti), je geometricky a hmotové soumérné.
Hmotnost letadla je konstantni (neuvazujeme napi. ubytek paliva za letu)

Hlavni osy setrvacnosti jsou totozné s letadlovou soufadnou soustavou
(zjednodusenim momentovych rovnic)

Vektor tahu motori lezi v podélné ose letadla (zjednoduSenim silovych i
momentovych rovnic zjednodusi se silové 1 momentové rovnice)

Tihové zrychleni je konstantni

Zemskéd soufadna soustava je inercidlni soustavou. Neuvazuje se Coriolisovo

zrychleni.

2.2.1 Zakladni tvary pohybovych rovnic

Rovnice letadla vychazeji ze zakladnich principti Newtonovy mechaniky. Pomoci

druhého Newtonova pohybového zakona (zakona sily).

F dv dh
a=— —> F=ma=m—=— (2.1)
m dt dt
Druhy vztah definuje momenty, které piisobi na letadlo v jednotlivych osach.
M=l.g=de_dd (2.2)
dt  dt

Vyslednou vnéjsi silu a vysledny vnéj$i moment piisobici na téleso vyjadiime ve

vektorovém tvaru (pomoci rovnic 2.1 a 2.2):

F= m%+m[a)xv] (2.3)
M :(L—I:+[a)xH] (2.4)



Prvni ¢leny obou rovnic jsou vztazeny k télesové souiadné soustavé, druhé cleny
charakterizuji rotani pohyb letadla. Tyto vektorové rovnice budeme dale fesit ve slozkovém

tvaru v letadlové soufadné soustave.

2.2.2 Slozkové tvary pohybovych rovnic

Rovnice 2.3 a 2.4 rozepiSeme pro kazdou osu souradného systému (x,y,z). Z nichz

dostaneme ti1 silové a tfi momentové rovnice.

Silové rovnice

V téchto osach bude potieba definovat rychlost (v jednotlivych slozkach):

V, =U=V-Cosa-Cos (2.5)
v, =Vv=V-sinf (2.6)
V, =W =V-Sina-Ccos S (2.7)

Slozky uhlové rychlosti jsou odvozeny z Eulerovych uhli letadlové soufadné soustavy:

w,=p=¢—yr-cosd (2.8)
®, =0 =0-Cos¢-+y7-cosO-sing (2.9)
@, =T =y/-c0SH-COSP—Osin g (2.10)

Nejprve v rovnici 2.3 vyjadiime vektorovy soucin [a)xv] pomoci smérovych vektort a slozek

uhlové a posuvné rychlosti do jednotlivych os letadlové soufadné soustavy

F :m%+m[a)xv] (2.11)
i j ok i(a)y-vz—a)z-vy)

[oxV]=|o, o, o|=-j(e,v,-o,V,) (2.12)
Vi Yy Y, +k(a)X "V, — o, -vx)

Slozky sil pohybu tuhého télesa (letadla) v osach télesové souradné soustavy pak maji tvar:

Fo=m-(V,—V, @, +V, o, (2.13)
F=m-(V, +v,-0,-V, o) (2.14)
F, =m-(vz—vx-a)y+vy-a)x) (2.15)
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Slozky vnéjsich sil jsou tvofeny silami:
1) aerodynamickymi: - odporova sila—D
- vztlakova sila — L
- bo¢ni sila - Y
2) tahovousilou T =T, , dle ptedpokladu nema slozky v osach y, z
G,=—m-g-sind (2.16)
3) tihovou - gravitaéni

G, =m-g-cosé-sing (2.17)

G, =m-g-cos@-cos¢ (2.18)

Po dosazeni vztahti pro aerodynamické sily G (2.17, 2.18, 2.19) do rovnic pro slozky rychlosti

letu letadla v (2.13, 2.14, 2.15), dostaneme soustavu nelinedrnich diferencidlnich rovnic:

F = X-m-g-sin@=m-(V, +o, v, -, -V, ) (2.19)
F = Y +m-g-cos@-sing=m-(V, +e,-v, —a,-V,) (2.20)
F, = Z+m-g-cos@-cosg=m-(V, +, -V, —o,V,) (2.21)

Momentové rovnice
Vektorovou momentovou rovnici (2.4) vyjaddiime opét ve slozkach télesové soustavy.
Rozepiseme pro kazdou osu soutadného systému (x, y, z). Nejprve uré¢ime sloZky momentu
hybnosti H:
H=rxv-m=rxh — dH=rxdh (2.22)
dh=[co>< r]-dm (2.23)

Vv némz vektorovy soucin predstavuje obvodovou — tangencialni rychlost. VSe vyjadiime op¢t

ve slozkovém tvaru:

ik |(a)y z—a)z-y)
[oxr]=|o, o, o|=-j(o-1-0,-X) (2.24)
x y z| +k(e-y-w,-x)

Tyto slozky tvofi tieti fddek determinantu pro vypocet vektorového soucinu ve vztahu (2.22)

pro slozky elementu momentu hybnosti dH.



i i k
dH =rxdh= X y z -dm (2.25)

0, 1-0,"y @0 X-0 1 O~ Y-, X

Rozepsany vztah (2.25) pomoci integrace pfes hmotnost télesa ziskame momenty hybnosti

V jednotlivych slozkach.

H, = (yz+22)a)x—xya)y—xza)Z dm=1 0 -1, 0,-1, o (2.26)
—[[(x2 + 22 | -

Hy—J- (X +z )a)y—xya)x—xza)Z dm=1 0, -1, 0-1, o (2.27)

HZ:.[ (X2+y2)a)Z—XZa)x—yZa)y dm=1,-0,-1, o1, o (2.28)

Tyto momenty hybnosti obsahujici momenty setrvacnosti kolem os letadlové soufadné

soustavy a devia¢ni momenty. Z téchto rovnic definujeme matici setrvacnosti I:

X Xy Xz
=1, 1, -, (2.29)
_sz _Izy Iz

Matice I je konstantni, symetricka, pozitivn¢ definitivni. Pomoci matice I mizeme rovnice
(2.26, 2.27 a 2.28) vyjadiit ve tvaru:
H=1.0 (2.30)
Tento vztah vyuZijeme téZ pro vyjadieni vnéjSiho momentu M v rovnici 2.4 plsobici na
letadlo:
dH " T }
M:E+[a)xH]:l-a)+[(oxl-a}] (2.31)
a jeho slozek M;, kde pouzivdme usporného zapisu k vyjadieni slozek thlovych rychlosti

pohybu letadla:

L =l =] |p [ j k
M=-l, 1, —l,|-[g+det p q r (2.32)
=, =, L ||f p-l,—-q-l,-r-l, q-l,=p-L,,—=r-1, r-l,-p-1,,-q-1,

Po dosazeni dostaneme soustavu dalSich tii nelinedarnich diferencialnich rovnic:

M, =1,-p=(1,=1,)-r-q+(p-r=q)-1,—(p-q+i)-1,—(a*~r*)-1,, (2.33)
My =1,-G=(1,= 1) r-p+(p-a=F)-1,~(r-g+p) -1, —(r* =p?) 1, (234)
M, =1,-i=(1,=1,)-p-a+(a-r=p)-1,—(p-r+4)-1,,—(p*=a°)- 1, (2.35)
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Vv v

(propulsni sila pasobi, dle ptedpokladu, v podélné ose télesové soustavy). Momenty sil
neobsahuji ptispévky od gravitacnich sil. Vzhledem k tomu, ze tyto rovnice byly odvozeny v

télesové soustave a rovinou symetrie je rovina xz, pro deviatni momenty plati 1, =1, =0,

devia¢ni moment 1, #0.

2.2.3 Aerodynamika

Analyza aerodynamika letadla je omezena na dvoudimenziondlni, podzvukové
nestlacitelné proudéni. Dvourozmérné proudéni znamend, Ze rychlost proudéni v kazdém
bod¢ na profilu je rovnobézné s referencni rovinou. Proto se feSeni aerodynamickych sil
omezi pouze na vztlakovou a odporovou slozku. Rychlost letadla se bude pohybovat pod 0,4
Machu. Zékladem pro pochopeni vzniku aerodynamickych sil je Bernoulliho rovnice

kontinuity pro stlacitelné tekutiny.
1 - 1
P +§pV12 =P, +EPV22
Kdyz proud nabihajiciho vzduchu a tlak ozna¢ime V ap , lokalni proudéni V, ap,.

Dosadime do Bernoulliho rovnice vyse:

—\2
Pa—P= %sz {1—(\%} ] = %pVZCAL , kde CaL je bezrozmérny koeficient

umérnosti. Vysledkem je, Ze v podzvukovém, nestlacitelném proudéni je rozdil mezi lokalnim
a statickym tlakem je umérny dynamickému tlaku nabihajiciho proudu.

F,= % V?S,C, , kde Saje plocha kiidla a Ca je aecrodynamicky koeficient

Potom aerodynamické sily a momenty mohou byt popsany nasledovné:
1 1 —+ 1 -
XAZE V SC:>< YAZE V SCy ZA:E V SCZ

L, = %pVZSbC, M, = % pV?scC, N, = %p\PSan

kde Sje plocha kiidla, b je rozpéti kiidla a T je stfedni geometricka tétiva kiidla. Pro
zjednoduseni aerodynamického modelu je letadlo rozd€leno na Ctyfi hlavni aerodynamické
plochy, coz jsou ktidla, trup, vyskovka a smerovka. Poté lze tedy rozd¢lit analyzu letadla na

podélny C,,C,,C, apfi¢ny pohyb C ,C,,C, .



2.2.4 Souhrn pohybovych rovnic

Zde zrekapitulujeme jiz odvozené pohybové rovnice pro letadlo a sily a momenty rozepiSeme
do slozek podle priciny vzniku:

X-m-g-sind=m-(V, +, v, -, -V, )

Y+m-g-cos@-sing = m-(\'/y +o,V, —o, -VZ) Silové rovnice

Z+m-g-cos€-cos¢:m-(\72 +o, -V, -0, 'vx)

L=1,-p=i-1,-(1,-1,)-r-q-p-q-1,
M = Iy-Q—(IZ—IX)-r-p—(rz—pz)-IXZ Momentové rovnice
N=I,-i=p-l,—(1,=1,)-p-q+qg-r-l,

p=g+0 —yr-siné
q=0+0-coS¢+yr-cosO-sing Kinematické rovnice
r=0-6sing +y-cosd-cosg

$=p+q-sing-tan+r-cosg-tan g

0=0+0-CoS¢ —r-cos¢ Eulerovy tihly
V}:O+q-5m¢+r-cos¢
cosé

Diferencialni rovnice jsou nelinearni, daji se feSit pouze pomoci numerickych metod. My je

pro naSe ucely linearizujeme.
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2.2.5 Linearizace rovnic letadla

Rovnice 2.33, 2.34, 2.35 jsou rovnice nelinearni, jejichz analytické feSeni je
komplikované. Pro fizeni se pouzivaji linearizované rovnice za urcitych referencnich letovych
podminek v charakteristickych bodech letové obalky. Linearizace se zpravidla provadi ve
ttech krocich s rtiznou rozliSovaci urovni ovlivilujici pfesnost vysledného matematického
modelu letadla:

1) Zavedeni odchylkovych rovnic platnych pro uréité charakteristické referenéni letové
podminky uvnitf letové obalky

2) Uvazovani malych veli¢in, pak sina=a, cosa =0, soufiny malych veli¢in
zanedbame. Tento krok budeme provadét soucasné s prvnim krokem pro odchylky od
referen¢nich hodnot

3) Linearizace aecrodynamickych sil a momentt

2.2.5.1. Odchylkové rovnice

Rovnice budeme upravovat pro piipad, Ze se letadlo pohybuje v malych odchylkach
kolem referen¢nich letovych podminek. Toto predstavuje jisté omezeni platnosti dale
odvozenych pohybovych rovnic letadla, ale pfi spravné navrzeném systému automatického
fizeni se tyto malé odchylky pfedpokladaji a jsou dokonce i pozadovany. VSechny proménné
v ptedchézejicich pohybovych rovnicich jsou nahrazeny referencnimi hodnotami a

odchylkami od nich.

u=u,+Au V=V, +AvV W=W, +Aw (2.36)
p=p,+Ap q=0,+Aq r=r,+Ar (2.37)
X =X, +AX Y =Y, +AY Z=7,+AZ (2.38)
M =M,+AM, M =M +AM, ~ M,=M, +AM, (2.39)
0=6,+A0 P=¢ +Ap v =y,+Ay (2.40)

Referencni letové podminky se pfedpokladaji symetrické a propulsni sily konstantni, z
¢ehoz plyne:

Vo=Po=0y =l =¢ =y,=0

241
F, +F, +F, +My +My +M, =0 (2.42)
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Silové odchylkové rovnice
ziskdme zrovnic 2.19, 2.20, 2.21 nahrazenim jednotlivych proménnych jejich ustalenymi

referen¢nimi hodnotami a odchylkami od téchto hodnot (2.41):
Xo+AX —=m-g-sin(g, —A0) = m{%(uo +AU)+(dy +Aq)- (W, +AW)— (1, +Ar)-(v, +Av)} (2.42)

Od tohoto vztahu ode¢teme rovnici ustaleného referenéniho letu, kterd po provedeném rozvoji

goniometrické funkce a ndhradé cosA@ =1ma tvar:
Xo—m-g-sin€, =m-[0+0qy- W, — Iy -V, ] (2.43)

Silova odchylkova rovnice F, po zanedbani nulovych referenc¢nich hodnot. (2.41) a

Soucinii malych hodnot odchylek je tvaru:

m-(Al+g-cos6,-Af)= X, + X, + X, + X =AX (2.44)
Obdobnym zplisobem ziskdme dalsi dvé silové rovnice:
m-(AV—g-c0s6,-Ag+U,-Ar) =Y, +Y, +Y +Y, =AY (2.45)

m-(AW+g-sing,-A0—U,-AQ)=Z,+Z, +Z +Z,=AZ (2.46)

Momentové odchylkové rovnice
ziskame z rovnic 2.33, 2.34, 2.35 nahradou jejich proménnych odpovidajicimi referenénimi

hodnotami ustalené¢ho letu a dostatecné malymi odchylkami od téchto hodnot. Pro slozku

momentu M, plati:

d
M, +AM, = |X.a.(po+Ap)_(|y_|Z).(q0+Aq).(ro+Ar)

y (2.47)
—1, (a(ro +Ar)+(p, +A4p)-(a, +Aq))
Rovnice ustaleného stavu je:
M, =1,-0—(1,=1,)-agt, — 1, (0+pyQ, ) (2.48)

Po odecteni rovnice ustdleného stavu a zanedbani nulovych referen¢nich hodnot 2.41 a

soucinu malych hodnot odchylek, momentova rovnice nabyde tvaru:
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IX-(Ap)—IXZ(Af):Iﬂ_1+Lg+Lc+Lp=AMX (2.49)
Obdobnym zptsobem ziskame dal§i dvé momentové rovnice:
l,-(Aq)=M,+M_ +M +M =AM, (2.50)

1, -(AF) =1, -(Ap) =N, + N, + N, + N, =AM, (2.51)

2.2.5.2. Linearizace sil a momentu

Aerodynamickeé sily (2.19, 2.20, 2.21) a momenty (2.33, 2.34, 2.35) jsou nelinearnimi
funkcemi dalSich veli¢in, na jejichz poctu bude zaviset presnost vysledného matematického
modelu letadla. Je ziejmé, Ze vliv veli¢in na vlastnosti letadla je rizny. Pfesnost modelu dale
bude zaviset na poctu ¢lent Tailorovy fady, jiz v pouzitelné oblasti (uvniti letové obalky)
aproximujeme nelinearni priab¢h dané veli¢iny. K naSemu ucelu ndm vystaci pouZziti pouze
pro ¢&leny prvniho adu. Cleny vyssich ¥ad zanedbame. Pro slozky sil se zpravidla uvazuji

nasledujici funkéni zavislosti:

AX = AX (Au, AW, A6, ,AS, ) (2.52)
AY =AY (Av,Ap, Ar,AS) (2.53)
AZ = AZ (Au, AW, AW, AQ, AS;, A8, ) (2.54)

Slozky momentl jsou funkcemi nasledujicich veli¢in:

AM, =AM, (AV,Ap,Ar, A8, , AS;) (2.55)
AM | =AM (Au, AW, AW, AG, AS;, A6, ) (2.56)
AM, =AM, (AV,Ap,Ar, A6, , A5y ) (2.57)

Linearizace téchto funkénich (2.52 az 2.57) zavislosti pomoci Taylorovy véty je pro AX

vcetné zavedené symboliky pro aerodynamické derivace nasledujici — Tayloriiv rozvoj:

aX = au+ Zoawr Zns + Zps, -
ou- w85, a3, (2.58)

= X "Au+ X"AW+ X TAS, + XVAS,

Obdobnym zptsobem vyjadiime ostatni odchylky sil a momentd, které se nasledné vlozime

do silovych a momentovych rovnic:
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AY =Y AV+YPAP+Y Ar +Y % A, (2.59)

AZ =Z 'Au+Z"AW+Z"AW+ZAqQ+ZT AS, +ZY AS, (2.60)
AM =M 'AV+M PAp+M "Ar+M *AS, + M 5 AJ, (2.61)
AM, =M "Au+M "Aw+M “AW+M Ag+M TAS +M VA8, (2.62)
AM, =M 'AV+M PAp+M "Ar+M_*AS, + M *AS, (2.63)

Z vyse uvedenych Sesti rovnic je zfetelné, Ze jsou rozdéleny na dvé skupiny odliSnych
vystupnich a vstupnich proménnych, které charakterizuji dva pohyby letadla: pohyb podélny
(Au, Aw,AW',AQ,AS;,AS,) @ pohyb stranovy (Av,Ap,Ar,AS,,AS;). Tyto pohyby jsou

oddé¢litelné za predpokladu, ze:

OAY OAM,  0AM

z_Q (2.64)
ou ou ou

Tato zavislost, ktera plati pro podzvukova letadla, je pro na§ model UAV dostacujici.

Dosazenim do piedchoziho vztahu dostaneme soustavu Sesti diferencialnich rovnic. Na pravé

stran¢ jsou Cleny zasahujicich kormidel a vlevo sily a momenty, které piisobi na letadlo.
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2.3  Podélny pohyb
2.3.1 Podéln€ pohybové rovnice

Pohybové rovnice podélného pohybu letadla mizeme vyjadiit dvéma silovymi

rovnicemi (F,,F,) v ose x a ose z a jednou momentovou rovnici kolem osy y (M y) . Pohyby,

X!z
které nejsou omezeny v podélné roving, zde nehraji roli, a proto v=p=r=v=0.
Aerodynamické stabilizacni derivace souvisejici s témito proménnymi, které nejsou podélné,
polozime taktéz nule X', XP, X",Z",Z?,Z" MY, MP? M" =0. A stejné tak miZeme zanedbat
I vliv kiidélek a smérovky. Timto zpusobem dostaneme zminéné dvé silové a jednu

momentovou rovnici. K t€émto dvéma rovnicim pfiddme posledni tedy ¢tvrtou kinematickou

rovnici:

m-(AU+g-c0s6,-Af)— X "Au—X"Aw= XTAS, + XVAS,
m-(AW+g-sing,- A0 —u,-Aq)—Z Au—Z"AW—Z“AW—ZAq = Z7 AS; + ZV AS,
l,-(AG)-M "Au—M "“"Aw—M “"AW—M ‘Aq =M "AS + M YAS,
0=q

Timto jsme dostali soustavu linearnich diferencialnich rovnic prvniho fadu o ctyfech
neznamych V,«,q, 6. Dalsi Gpravou je vyjadieni pomoci bezrozmérnych rovnic, v nichz si
definujeme bezrozmérné aerodynamické koeficienty. Dalsi zplsob vyjadfeni dynamickych
vlastnosti letadla vychdzi z bezrozmérnych rovnic a spocivd ve snizeni poc¢tu koeficienti
rovnic osamostatnénim nejvyssich derivaci v rovnicich, jejichz rozmér maji vsechny slozky

uvazované rovnice.
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2.3.2 Podélna stabilita a jeji koeficienty

Zakladnim  pfedpokladem pro nas bude zanedbani machova efektu

oC, _9Cp _ oG, =0, pak rovnice rychlosti v axialnim sméru jsou (U =V):

ou ou ou

(2.65)

Rovnice pro normalovou rychlost-tihel nab&éhu (zména znaceni W=« ):

gs

X =—(C -C

a mVO( L Da)
as

Z =——22(C,+C
m( D+ La)

a

(2.66)

_Ggs¢

M
Voly

a

(C.)

Koeficienty pro klopeni:
X,=0

ase

Z, = o (CLq) (2.67)

Koeficienty pro normalové zrychleni (zména znaceni W= ¢ ):

X, =0
gsc
Z. =— C, . 2.68
“ 2mv0( ) (2.68)
gsc C
.= —(C
O, 2v0( m"’)

Koeficienty pro vyskové kormidlo:

7S
Xs = _qﬁ(cwv ) =0
(2.69)

as
Zs, _q_(CLo‘v )
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2.3.3 Stavovy popis podélného pohybu
Pohybové rovnice podélného pohybu letadla mizeme vyjadiit stavovym popisem. Ten

predstavuje jeho vnitini popis, zname zde kromé vstuptli a vystupi vnitini stavové proménné.

X = AXx+Bu

(2.70)
y =Cx+Du

X je vektor stavovych proménnych: (V, a,q, 0)

u je vektor vstupt: (&, ,68; ) =(wchylka vyskovky, pFipust motoru)

y je vektor vystupli

Nyni pfevedeme popis systému pomoci soustavy linearnich diferencidlnich rovnic na popis ve
stavovém prostoru. Cleny s derivacemi pohybovych proménnych pievedeme na levou stranu,

dalsi €leny na stranu pravou. Pak tedy A, B,C, D jsou matice stavového popisu majici tvar:

Mx(t) = Ax(t)+Bu(t) X' =[v,a,q,6] u' =[&.5;]
m =X, 0 0
0 (m-z,) 0 0
M = (2.71)
0 -M, I, 0
0 0 1
_(XV+XTV coswv) X, 0 —m-g-cos@o_
i_| (Z,-Xsing,) Z, (m-u,+Z,) -m-g-sing, 2.72)
(M, +M,,) M, M, 0
I 0 0 1 0o
X, X, cosa |
- | Z Zs sin
T A (2.73)
& M.,
(- 0 0 -
X(t)= Ax(t)+Bu(t) vynasobime zleva inverzni matici  A=M~A B=M"B
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X, . x* xt x||v x¥ o x*

X, ' " 2 e v |4,

I el +H s |l 5 (2.74)
3 m, mg2 my m q m, m, T

| 1o o 1 of@e 0

(2.75)

o B O O

Vystupni matice C,Dvolime podle typu tulohy, pro nasi potfebu volime matici C

jednotkovou.

2.3.4 Prenosova funkce

Ptenos popisuje vztah mezi vstupnimi a vystupnimi proménnymi dynamické soustavy,
zapisuje se jako zlomek, ktery ma v ¢itateli i jmenovateli polynom v komplexni proménné s.
Abychom mohli uréit pfenos, musime nejdiive odvozené diferencialni rovnice v proménné t
prevést pomoci Laplaceovy transformace na algebraické rovnice v proménné s. Odezva v

proménné & (S)na zménu polohy vykovky &, (s) je popsana:

ais) (AWM, +Z,M,)s+(M,Z, -Z,M, ) 076

5,(s) Vi s?=(Z,+VeM +V; M, ) s+ M.Z, -V, M, '
Pfenosova funkce prod, (s) a a(s) vypada nasledovng:

a(s) _ Z, -s+(ViM; -M.Z,) 07

5,(8) Vp-5"=(Z,+V;M +V; M, )-s+M,Z, -V; M,
Vypocet frekvence a tlumeni bude uveden u jednotlivych modi systému.
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2.4  Stranovy pohyb

2.4.1 Rovnice silové a momentova

Pti linearizaci a upravach stranového pohybu budeme postupovat stejnym zpisobem
jako u odvozovani pohybu podélného. Stranovy pohyb je popsan dvéma rovnicemi
momentovymi podél osy xaz M,,M, a jednou silovou rovnici podél osy y. Neuvazujeme-li
tedy podélny pohyb, pak u=w=q=U=0. Poté aerodynamické stabilizacni derivace
souvisejici s témito promeénnymi, které nejsou pficné, polozime taktéz nule
YUYW YR YO L LY LY LY NY, NY, NY, N®=0. A samoziejmé tak i vliv tahu a vyskovky.
Poté dostaneme jiz zminéné dvé momentové a jednu silovou rovnici, k témto tfem rovnicim

pridame dalsi dvé kinematické rovnice:

m-(AV—g-C0S6,-Ad+U,-Ar)—Y 'Av—YPAp—-Y'Ar =Y * A5,
L -(Ap) =1, (AF)=M,'Av=M PAp— M [Ar = M, * A5, + M, AS,
l,-(AF)=1,, -(Ap)—M,'Av—M PAp— M, Ar = M, *AS, + M, > AS;
$=p

y=r

Timto jsme dostali soustavu linearnich diferencialnich rovnic prvniho fadu o péti neznamych
Vv, p,I, i, ¢. Dalsi upravou je vyjadieni pomoci bezrozmérnych rovnic, v nichZ si definujeme
bezrozmérné aerodynamické koeficienty. Dals§i zpisob vyjadieni dynamickych vlastnosti
letadla vychdzi z bezrozmérnych rovnic a spociva ve sniZzeni poCtu koeficientd rovnic
osamostatnénim nejvysSich derivaci v rovnicich, jejichz rozmér maji vSechny slozky

uvazované rovnice.
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2.4.2 Pticna stabilita a jeji koeficienty
Vypocet pricné stability a fidicich derivaci budeme provadét z vyse uvedenych
aerodynamickych sil a momenta.

Rovnice thel vyboceni (v=4):

Yy = %(CY/? )
L, = ?b(c,ﬁ | (2.78)
Ny = ?b(c“ﬂ)

Rovnice pro klonéni:

qsh
Yo = 2qmv0 (CY" ) =0

_gsb b
L= c,) (2.79)
_ @b
No = 1, 2v, (C)
Rovnice pro zataceni:
Yo= ansso ()
asb b
L, = ql_xz_vo(c'f ) (2.80)
_Gsh b
Ne = 1, 2v, (C”f)
Koeficienty pro kiidélka:
Y =@(c )
Sy m ™
L, = %b(cl&k ) (2.81)
qsb
N‘5K - |_(Cn5i< )

z
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Koeficienty pro smérovku:

Y(SS = %(C\@s )

L, :Eb(clﬁs) (2.82)

N, =32(c, )

2.4.3 Stavovy popis stranového pohybu

Pohybové rovnice stranového pohybu letadla miizeme vyjadiit stavovym popisem.
Ten predstavuje jeho vnitini popis, zname zde kromé vstupii a vystupll vnitini stavové
proménné.
X = Ax+ Bu
y=Cx+Du

X je vektor stavovych proménnych: (5, p,r,¢)

u je vektor vstupt: (6,8 ) = (vychylka kiiidélek, vychylka smérovky)

y je vektor vystupt

Nyni pfevedeme popis systému pomoci soustavy linedrnich diferencidlnich rovnic na popis ve
stavovém prostoru. Cleny s derivacemi pohybovych proménnych pievedeme na levou stranu,

dalsi ¢leny na stranu pravou. Pak tedy A, B,C, D jsou matice stavového popisu majici tvar:

Mx(t) = Ax(t)+Bu(t) X" =[,p,r.¢] u' =[]
m O 0 O
o I, -1, 0
M = (2.83)
0 -1, I, 0
0 O 0 1
Y, Y, (Y,—-my,) g-cosé,
e L 0 (2.84)
N, N, N, 0
0 1 0 0
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vy, ]

B=| ™ (2.85)
N, N,

X(t) = Ax(t)+Bu(t) vynasobime zleva inverzni matici A= M A B=M"'B

Analogicky jako u podélného pohybu vyjadiime matice stavového popisu U pti¢ného pohybu:

oy oyt oy Y8 |y oy
v v p r ¢ % O 5
).(2 — mx mx mx mx p + mx ] mx K (2.86)
X mzv m, P rnzr mz¢ r msz mz(SS 55
x| 1o 1 0o ol¢|l]| o o
1 00 OB
010 0fp
t)=1Ix(t)= 2.87
y() () 0 01 Ofr (2.87)
000 1/¢

Vystupni matice C,Dvolime podle typu Ulohy, pro naSi potfebu volime matici C
jednotkovou. Pro koeficienty kurzu (yaw) pfidame do matic A, B,C, D dalsi fadek. Pro matici

Atobude0 0 1 O,proBO O,proCO 0 O 1.

2.4.4 Prenosova funkce

Pfenos popisuje vztah mezi vstupnimi a vystupnimi proménnymi dynamické soustavy,
zapisuje se jako zlomek, ktery ma v ¢itateli i jmenovateli polynom v komplexni proménné S.
Abychom mohli urcit pfenos, musime nejdiive odvozené diferencidlni rovnice v proménné t

pfevést pomoci Laplaceovy transformace na algebraické rovnice v proménné S.

Prenosové funkce vypadaji nasledovné:

N2(s)_ p(s)_s(s) _NE(s)
A(s) <(s) <(s)  Als) (2.88)
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Kapitola 3

3. MODEL LETADLA

Pro navrh regulatort potfebujeme urcit jednotlivé proménné (stavy), piipadné vstupy.
Tyto proménné Ize zjistit tak, Ze model naseho letadla vytvofime ve 3D programech jako je
XFLR nebo AVL. Piislusnymi programy zjistime jen ¢ast proménnych, dalsi ¢ast urcime

napiiklad méfenim momenttii setrvacnosti.

3.1 Zakladni parametry letadla

Pro projekt feSeny v této diplomové praci byl vybran model letadla Cessna 182
(obr.: 3.1), vyrabény firmou PELIKAN DANIEL. Oproti realnému letadlu je tento model

Vvpoméru 1:9. Je vybaven stiidavym motorem, Sesti servomotory pro ovladani klapek,

ktidélek, smérovky, vysSkovky a svétel.

Obrazek 3.1: Radiem fizeny model letadla

Plocha kridla S 27.5 dm®
Rozpéti b 1410 mm
Tétiva kridlo Cw 198.5 mm
Tétiva kridélka Ca 156.8 mm
Délka I 1100 mm
Hmotnost m 1.6 kg
Tabulka 3.1: Zakladni parametry UAV

-23-




3.2 Avionika letadla

RC model je osazen avionikou vytvofenou Jaroslavem HalgaSikem v rdmci jeho
diplomové prace. Obrazek 3.2 zobrazuje zdkladni modul se standartnimi senzory:

e snimac sbéru datu, které je umistén uvnitt letadla ovldda procesor ARM Cortex
M3, 24MHz — STM32F100RB.

e 3-osy akcelerometr (MPUG6000)
e 3-osy magnetometr (HMC5883L)
e 3-osy gyroskop (LSM330)

e inercialni méfici jednotka (IMU)
e senzor tlaku (MPX4115A)

e 5Hz GPS modul

e senzor vzdu$né rychlosti

Obrazek 3.2: Modul se standartnimi senzory
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3.3 Mg¢éfeni momentu setrvacnosti

Momenty setrvacnosti celého letadla i se zabudovanym motorem je zapotiebi zjistit
momenty setrvacnosti jsou nezbytné pro matematicky model.

Moment setrvacnosti je fyzikalni veliCina, kterda vyjadiuje miru setrvani télesa
(v nasem ptipadé¢ letadla) pti otd¢ivém pohybu. Pro stanoveni momentl setrvacnosti existuji
dva zékladni principy méteni.

Prvni z nich je vypocet pomoci rozlozeni jednotlivych hmot z hmotnostniho rozboru
letounu. Tato metoda je piibliznd a jeji spravnost je velmi zdvisld na pifesnosti urceni
hmotnostniho rozboru.

Druhou moznosti je metoda nepiima. Tato metoda vyuzivd méfeni doby kyvu
zavéSeného letounu podle principu fyzikdlniho kyvadla. I pfi méfeni touto metodou dochazi
K nepfesnostem, a to v podobé zanedbani odporu vzduchu (i kdyZz se jedna o velmi malé
kmity). Momenty setrvacnosti byly zjistény experimentalné pomoci zavéSeni letounu.
V ptipadé¢ letu v rovin¢ symetrie by nam postacil moment setrvacnosti kolem osy y, momenty

jsme ale ur€ili pro vSechny tfi osy.

Vypocet momentu je popsan nasledujicim vztahem:

CESSNA 182 ]

w]a

Obrazek 3.3: Moment setrvaé¢nosti
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kde T je doba kmitu, za kterou kyvadlo piejde z jedné krajni polohy na druhou a zpét, | je

2

rameno). Pro presnéjsi vysledky je dulezité, aby délka zavésu byla vétsi nez polomér otaceni.

d<<l.

Obrazek 3.4: Ukazka méfeni momentu setrva¢nosti

Osa Moment [kg/m?]
Roll, I 0,04963
Pitch, lyy 0,04106
Yaw, Iz 0,08987
Tabulka 3.2: Tabulka momentt
Matice lg, kde I,, =1, =1,, =1, =0 vypada nasledovné:
L -1, -l 0049 O 0
le=[-1, 1, —-l,|=| 0 0041 0 |kgm?

-1, -l I 0 0 0.089
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3.4 XFLR model letadla

XFLRS je analyticky nastroj pro tvorbu profila, kiidel a letadel provozovanych pii
nizkych Reynoldsovych cislech. Aby bylo mozné odhadnout aerodynamické rovnice pro
fizeni stability letounu, musime vytvofit 3D model letadla v programu XFLRS, ktery pouziva

metodu Vortex Lattice Method (VLM) - panelovou metodu 3D a XFoil.

3.4.1 VLM — panelova metoda

Vortex lattice method je numerickd metoda vypoctu dynamiky letadla, pouzivana
zejména v pocateCnich fazich navrhu konstrukce letadla. Byla vyvinuta v NASA Bartem
Rademakerem. VLM je rozsiteni Prandtlovy teorie vztlakové cary, kde kiidlo je modelovano
nekone¢nym poctem vird. VLM je obdoba metody panelové, kdy je nami urcena plocha
rozdélena na N ¢asti, tzv. paneld (Obr. 3.5). Kazdy z paneli mé singularitu (algebraické
funkce, fesSeni jsou rovnice), kde je pouzita Laplaceova transformace. To nam poskytne sadu
algebraickych rovnic. Déle jsou potieba rovnice pro N+1 a N uzld, ty se fesi pomoci
podminek Kutta — tok proudu musi byt na odtokové hrané hladky, tangencialni rychlost na
prvni a posledni desce musi byt stejné. Rozdil mezi VLM a panelovou metodou jsou zejména
Vv okrajovych podminkach, kde vir ktery se tvofi, je prodlouZen do nekone¢na.

Simulaci je tedy moZné extrahovat rozloZeni tlaku i rozdéleni sil kolem simulovaného
télesa. Tyto znalosti pak pouzijeme pro vypocet aerodynamickych koeficientd a jejich

derivaci, které jsou velice diilezité pro posouzeni vlastnosti letadla.

MODE
i N-2
L
7 PANELS _.....,-—-o-—-.:}::'z

5
Obrazek 3.5: Profil modelu N-paneli kiidla

3.4.2 XFoll

XFoil je program pro navrh a analyzu podzvukovych izolovanych profild. Byl vyvinut
na MIT jako konstrukéni nastroj Markem Drelou. Je naprogramovan v jazyce FORTRAN.
Tvar 2D modelu profilu specifikuji jeho soufadnice, Reynoldsovo a Machovo ¢islo, diky

témto tdajim Ize vypoditat rozlozeni tlaku na profilu - charakteristiku vztlaku a tahu.
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Obrazek 3.6: Ptevod souradné soustavy z aerodynamické do télesové

3.4.3 Simulace XFLR 5

Pted simulaci jsme model letadla odméftili a poté data prenesli do prostiedi XFLR 5.
V tomto programu se z 3D modelu ziskaji potfebné koeficienty. Nejprve byl zjiStén profil
ktidla, ktery odpovidda NACA2412 (Obr. 3.7), a poté byly vymodelovany ocasni plochy. A
nakonec byl vymodelovan trup letadla. Pro ucely této diplomové prace modelujeme pouze

kiidla a ocasni plochu. Na nasledujicich obrazcich je znazornéna vysledna modelace.

= NACA 2412-Re= 500000-Alpha= 3.00

pos. = 40.00%
anels = 35

Obrazek 3.7: Vypocet pro profil kiidla NACA2412
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Obrazek 3.8: 3D model kiidla a ocasnich ploch

Obrazek 3.9: Ukdazka simulace letu v programu XFLR 5
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Obrazek 3.10: Prub¢hy CL, CD, Cm, CL/CD

3.5 AVL model letadla

Jelikoz program XFLR 5 neposkytuje vsechny koeficienty a rovnice v podobé jakou
bychom si pfedstavovali, pouzijeme program AVL, ktery je Vv porovnani s XFLR 5

jednodussi. Pozadované konstanty v ném nalezneme snaz (vystupni soubor).

Obrazek 3.11: Model kiidla a ocasnich ploch v prostfedi AVL
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Stability derivatives AVL Control derivatives AVL
c,=503 C,=001 ¢ =020 | |Cy =0 C,; =0,02
C.,=-08 C,=-049 ¢C, =0,09 C,;, =-0,073 Cps, =
C,=-063 C,=-0,08 C, =-010| |C, = C, =-0,10
C,=-011 C, =411 C,, =-0,09
C,,=0,087 C_  =-10,6
Tabulka 3.3: Vystupni data AVL
alpha CL ICD PCd TCd
-1,000 0,223 0,002501 0,000 0,002501
0,000 0,311 0,004397 0,000 0,004397
1,000 0,398 0,006981 0,000 0,006981
2,000 0,486 0,010248 0,000 0,010248
3,000 0,572 0,014189 0,000 0,014189
4,000 0,659 0,018795 0,000 0,018795
5,000 0,744 0,024053 0,000 0,024053
6,000 0,829 0,029950 0,000 0,029950
7,000 0,913 0,036469 0,000 0,036469
8,000 0,996 0,043594 0,000 0,043594
9,000 1,078 0,051303 0,000 0,051303
9,200 1,095 0,052914 0,000 0,052914
9,300 1,103 0,053727 0,000 0,053727
9,400 1,111 0,054546 0,000 0,054546
10,000 1,159 0,059577 0,000 0,059577
Tabulka 3.4: Nastaveni riznych thld nabéhtt XFLR5

Longitudinal derivatives

Xu= -0.0051283 Cxu= -0.00062967
Xw= 0.21938 Cxa= 0.026936
Zu= -0.60783 Czu= -7.7053e-06
Zw= -45.552 CLa= 5.593
Zq= -9.9764 cLg= 12.385
Mu= 3.2244e-07 Cmu= 2.0014e-07
Mw= -3.3452 Cma= -2.0764
Mg= -3.9112 cmg= -24.546

Tabulka 3.5: Ukézka vystupnich dat z XFLR5
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3.5.1 Zisk aerodynamickych dat pro model

Matematicky model letadla (aerodynamické koeficienty) lze ziskat metodou CFD
(Computational Fluid Dynamics), kdy pomoci 3D vypocetniho softwaru dostaneme
pozadované koeficienty, nebo pomoci panelové metody. Pro tento projekt postacila panelova
metoda vypoctu aerodynamickych koeficienti. Z programu AVL ziskdme konstanty
C..C,.C,C,.C,,... akonstanty C, ziskame z programu XFLRS5, jelikoz program AVL nam
tyto konstanty nevygeneruje. Tyto konstanty dosadime do nasledujicich aerodynamickych

rovnic charakterizujicich letadlo:

Podélné koeficienty

L -C
Vztlakovy soucinitel: C.=C,+C -a+C_ g_V + CL{,e "Oe
Odporovy soucinitel: Cp=Cp, +Cp -a+Cy o+ Co, -0

o q-Cc
Klopivy soucinitel: C.=C, +C, ra+ Cmq XV +C, -6,

Stranové koeficienty

Y . pb r-b
B koeficient: =C, +C, -p+C, -— — C -0, +C -0,
o¢ni koeficien C,=C, +C, -S+C, XY +C, - XY,
., . p-b r-b
Klonivy koeficient: C =C, +C ,B+C —+C, -—+C, -0,+C, -0,
2-V T2V . o
v . p-b r-b
Zatacivy koeficient: C,=C,+C, -S+C, 2—+Cnr W+C -0, +C -0,
X =0SC, L =qSbC,
Aerodynamické sily: Y =qSC, Aerodynamické momenty: M =(qSCC
Z =qSC, N =qShC,

Po zjisténi jednotlivych rovnic bychom pomoci metody nejmensich cEtverct
aproximovali pifimkou a linearizovali, poté ptfevedli do maticového tvaru. Dal§i moznosti je
ziskani konkrétnich derivac¢nich c¢leni pomoci programu, kde mdame model letadla
vymodelovany. Jednotlivé koeficienty, matice pro na§ UAV prostiedek jsou uvedeny nize.

V nasem piipadé zanedbavame koeficienty vysSich fadu.
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3.5.1.1. Souhrn aerodynamickych parametru ziskanych ze simulaci

All derivatives from simulators

C,=022 cC, =002 C,=0152
C,=503 <C, =001 C, =-0,89
C,=41 ¢, ,-020 C, =-0,09

C, =023 C,=-011 C,=-10,6

Cp, =0,051 C, =-0,073 C,,=0,087

Cps, =0,012 C, =-0,002 C, =-0,01

Cp; =0,042 C,=-0,49 C, =-0,08
C,,=-063 C,=009 C,=-010

Tabulka 3.6: Souhrn aerodynamickych koeficientd

3.5.2 Urcéenti tézisteé letounu

2%

A%

2%

Polohu tézisté jsem téz urcil pomoci programu pro tvorbu RC modelu Static stability
and Center of Gravity position for model airplane, kde jsem zadal zméfené parametry letounu,

2%

hrany kiidla, to znamena 322 mm od vrtulového vietena.
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Kapitola 4

4. STABILIZACE A RIZENI

V této kapitole se zabyvame stabilizaci dynamiky letadla, ktera spociva ve stabilizaci
polohovych uhlt, jejich derivaci a uhlu ofukovani. Systémy, které toto realizuji, se nazyvaji
autopiloty. Tyto systémy pifedstavuji prvni a druhou hierarchickou troven fizeni. Pro navrh
systému, z hlediska pozadavkll na dynamické vlastnosti, se pouzivd metoda geometrického
mista kofend. Tato metoda ma piimou souvislost s ¢asovou oblasti a umozni ndm postupny
navrh jednotlivych hierarchickych smycek tizeni. Jak je jiz z pfedchoziho textu patrné, pohyb
letadla rozdélime na podélny a stranovy pohyb. Pficemz pro podélny pohyb pouZzijeme

rovnice stavového popisu a pro pohyb stranovy rovnice stranového popisu.

4.1 Hierarchie fizeni

Systémy letu predstavuji vyssi stupen fizeni letadla zajist'ujici optimalizaci letu ve vSech
jeho fazich. Je zfejmé, Ze systém tohoto typu nelze fesit jako celek. Proto jej feSime na Grovni
jednotlivych jednodussich podsystémti, a ty rozliSujeme podle hierarchickych tGrovni fizeni
(zpétnovazebnich smycek). V zavislosti na druhu stabilizované veli¢iny d€lime fizeni letadla

na Ctyfi hierarchické urovné.

4.2 Trimovani letounu

Jelikoz pohybové rovnice letounu maji nelinearni charakter, je nutné letadlo vytrimovat.
To znamena nastaveni thlu nabéhu, podélného sklonu, vychylku vyskovky a tahu motoru tak,
aby byl nasledny pohyb letounu ustdleny ptimocary. Trimovat letoun miiZeme, jak pomoci
programu XFLRS nebo pomoci skriptu v Matlabu. Na obrazku 4.1 je zobrazen proces ziskani

linearniho modelu z nelinearniho.
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Neli

model

nearni

)

> >
e >

Linearni
. model
nastaveni
provoznich
podminek

v ¥

Podélny Stranovy
pohyb pohyb

Obrazek 4.1: Postup pro ziskani linearniho modelu

Linearizovany model ma poté tvar: X = Ax+ Bu;

y =Cx+ Du, kde vektor x obsahuje

rychlost, polohové uhly, tihlové derivace ve vSech tiech osach, vysku. Vektor u obsahuje

vstup od kiidélek, vyskovky, motoru a smérovky. A vystupni vektor y obsahuje rychlost, uhly

ofukovani, polohové uhly a vysku. Trimovani lze provést i pomoci programu XFLRS, kde po

vymodelovani letadla spustime analyzu pro ptislusna Reynoldsova ¢isla a analyzu pfi fixnim

vztlaku. Poté dostaneme grafy na obrazku 4.2, kde je zfejmé, ze moment C_ =0.

Rovnovazny stav AoA, rychlost, klouzavost jsou velmi citlivé na sklon kiivky C,

2%

podminka podélné
stability o =-2,38°

-----------------------------

=f(a),

prislusna rychlost
pro tento Uhel V =18,4m/s

Obrazek 4.2: Trimovani pomoci XFLRS
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4.3 Nelinearni model letounu

Tato ¢ast popisuje dynamiku nelinearniho modelu. Pro vypocet nelinedrniho modelu
byly pouzity bloky z AeroSim toolbox a Aerospace toolbox urcené¢ pro Matlab/Simulink.
Tyto bloky poskytuji standartni komponenty modelu letadla pro rychlejsi navrh naSeho
modelu. Krom¢ blokt aerodynamiky, prostfedi a modelu zemé& nalezne zde i bloky pro

vizualizaci a propojeni s programem FlightGear.

Controls

Reset

Winds

=

Atmosphere
Model

—»

Equations
of
Motion

Y

::::
"l

h 4

Visualization

-

Winds

B
0 -

Reset

Cessna 182 RC model

Pi il
Pilot input itch autopilot _
e [theta_ref]

Yaw autopilot

[yaw_ref]

Obrazek 4.4: Nelinearni model letadla
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4.3.1 Porovnani modelu

Na obrazku 4.5 je zobrazené porovnani nelinearni modelu s linearizovanym modelem.
Z graft je vidét, Ze rozdily mezi modely neni nijak zésadni. Jelikoz linearizovany model
vychézi ze stejnych vychozich dat.

Airspeed Pitch angle

—— Nonlinear ——— Nonlinear
—— Linear 8r — Linear

V_(m/s)
0 (deg)

151 : L -8 i
0 5 10 15 0 5 10 15
time (s) time (s)
Angle of attack Roll angle
33— T e - 10
1 :
| = Nonlinear ——— Nonlinear
| =——Linear | 5+ Linear

0 5 10 15 0 5 10 15
time (s) time (s)

Obrazek 4.5: Nelinedrni/linearni model letadla

4.4  Podélny pohyb

4.4.1 Analyza polohy poli

Vlastnosti podélného pohybu lze vyjadfit stavovym a vnéj$im popisem. Matice pfenosu
podélného pohybu ma dva vstupy a tfi vystupy tedy rozmér 3x2. Charakteristicky polynom,
ktery ziskame, je pak ¢tvrtého fadu:

N(s):iA S = (2428, 0, A+ h)) (AP +2-E 0, - A+ )
i=0

Obsahuje dvé kmitavé pohybové slozky, frekvencné od sebe vzdalené (fadove). Prvni slozku
nazyvame Short-period (rychla pohybova slozka). Druhou slozkou podélného pohybu

nazyvame Phugoid (pomala pohybova slozka). Vyznacuje se velmi malym tlumenim, muze
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byt i nestabilni nebo se miize rozpadat na dvé exponencialni slozky, z nichz jedna je stabilni a

druhé nestabilni.
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Obrazek 4.6: Umisténi polt podéIného pohybu
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Obrazek 4.7: Umisténi poli podélného pohybu
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Pro nas$ model UAV Cessna 182, vysla hodnota rychlé pohybové slozky tlumeni &  =0,918

nsp
a pfirozend frekvence «,, =7,18rad/sec . Pomald pohybova slozka ma pak hodnotu
tlumeni &, =0,175 a pfirozenou frekvenci @,, =0,218 rad /sec. Pro shrnuti jsme dostali dva

komplexn¢ sdruzené kofeny s hodnotami: —6.592 +2.8466i a —0.0385+0.2114i .

4.4.2 Stabilizace rychlosti klopeni — Short-period

Navrh tlumie Short-period je vytvofen pro stabilizaci rychlosti klopeni 6. Navrh
tlumice vychazi z pfenosu oteviené smycky, kdy pienos je:

5.(s) 6.(s) a,-s'+a,-s’+a,-s"+a-s5+a

e

airspeed

&P,
PRIPUST MOTORU
dm —
X = Ax+Bu :J =y
y=Cx+Du ’
©) s+ e moion rychlost klopeni
dv S Selector
Servo
K_pitch_rate

Obrazek 4.8: Blokové schéma stabilizace rychlosti klopeni

Korekénim ¢lenem je zde K _ pitch _rate. Tato konstanta je navrzena tak, tlumeni celého

systému bylo vétsi. Funkce Matlabu sisotool. K _ pitch _rate =0,86.

Step Response Step Response
From: elevator To: pitch rate From: elevator To: pitch
T T

3 T T : : 25

T 3 T T T T -
Open loop — Open loop
2k Pitch rate dumper | | Pitch dumper |

20 -

15

N\
00 4\

Amplitude
Amplitude

Ik

R c c r c r r r r r r
0 50 100 150 200 250 300 0 50 100 150 200 250 300
Time (seconds) Time (seconds)

Obrazek 4.9: Ptechodové charakteristiky
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4.4 .3 Stabilizace thlu nabéhu

Po stabilizaci rychlosti klopeni, je potfeba stabilizovat tthel ndb&hu. To znamena, ze

k v§e uvedenému modelu ptidame zpé&tnovazebni ¢len K _alfa. Vychazi z pfenosu:

a(s)  b,-s"+b,-s’+b,-s’+b -s+h

F(s)= =
(5) 5,(s) a-s’+a,-s'+a,-s°+a,-s*+a,-s
airspeed
?—? PRIPUST MOTORU
m pitch rate
X = Ax+Bu .
y =Cx+Du pich
s+1 ax
%—Q ~ [wskova Long motion1 ek nahetu

az Selector

Servo1

K_pitch_rate1

K_alfa1
<

Obrazek 4.10: Blokové schéma stabilizace rychlosti klopeni

Nalezeni konstanty K _alfa zpétnovazebniho ¢lenu je stejna jako u ptedchoziho ptipadu, jen

s tim rozdilem, Ze konstanta méni pouze svou pfirozenou frekvenci systému K _alfa=1,41.

4.4.4 Autopilot podélného sklonu — Phugoid

Stabilizace podélného sklonu patii hierarchicky do druhé urovné fizeni. Jedna se o
bézny autopilot. PFedeslé stabilizace ovliviiovaly chovani letadla na vyssich frekvencich, tato
stabilizace (zp€tna vazba od podélného sklonu) ovliviiuje chovani letadla na nizkych

frekvencich. Pfenos systému je:

F(s):“(s): b,-s*+b,-s*+b -s+b,
5,(s) a-s’+a,-s'+a;-s°+a,-s°+a,-s

e
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Blokové schéma na obr. 4.7 je doplnéno o zpétnovazebni ¢len K _ pitch=0.15. Pfedchozi

zapojeni neni pouzito pro jeho Spatné vlastnosti.

airspeed
dI PRIPUST MOTORU
m
X = Ax+Bu
y=CxDu
s+1
e Long motion S
Selector
Servo1
K_pitch_rate
K_pitch
Obrazek 4.11: Autopilot podélného sklonu
Step Response
From: elevator To: pitch
25¢ T T T T T T r T
Open loop
Pitch dumper
20 - Autopilot .
15~ -
()
= _
%_ 10 o
IS
< - —
54/ |
/
O - \/ -
_5 L r r r r r r r r
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180

Time (seconds)

Obrazek 4.12: Pfechodova charakteristika podélného sklonu
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4.5 Stabilizace stranového pohybu

Pfi stabilizaci stranového pohybu letadla uvazujeme soucinnost vSech kormidel
primarniho fizeni. Stranovy pohyb je pohyb slozeny ze tii pohybt (klonéni - roll, zataceni —
yaw a klopeni - pitch).

Vlastnosti stranového pohybu miizeme vyjadfit pomoci pienosové matice rozméru
3x2, jejiz prvky tvoii pfenosy mezi jednotlivymi vystupy a vstupy, dale pomoci frekvenénich
charakteristik, rozlozeni p6la a nul (¢asové oblasti podle riznych odezev, nejcastéji pomoci
pirechodovych charakteristik). Matice (koeficienty) linearizovanych rovnic jsou uvedeny

v kapitole 3.3.4.

4.5.1 Analyza polohy poli

K popisu systtmu ndm jako u podélného pohybu pomize k pochopeni vlastnosti
stranového pohybu charakteristicky polynom. Matice pfenosu stranového pohybu mé dva
vstupy a tii vystupy, tedy rozmér 3x2 jak je jiz vySe zminéno. Charakteristicky polynom,

ktery ziskame, je pak tedy patého radu s jednonasobnym polem v pocatku:

N(s):ii;A s =2 (A7+2- & g - A+ 0fg ) (A+ Ay ) (A= Agira )
Rozmisténi pola 1ze rozdélit na nékolik casti.
Prvni kvadraticky troj¢len obsahuje dynamické parametry rychlé pohybové slozky
typu Dutch roll mode. Jedna se o kymacivy pohyb s mensi hodnotou pomérného tlumeni.
Dalsi €len pfedstavuje exponencialné tlumenou klonivou sloZku stranového pohybu
Roll mode.
Posledni ¢len je tvofen slozkou typu spirdlni nestabilita Spiral mode, je to pomala
divergujici slozka, jejiz kladny pdl lezi blizko pocatku.
Pol v pocatku charakterizuje necitlivost letadla vaci smérové orientaci jeho letu.
Rozdilnost charakteru jednotlivych slozek pohybu letadla umoziuje jeho rozdéleni na

jednotlivé slozky.
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Obrazek 4.13: Umisténi polu pticného pohybu
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Obrazek 4.14: Umisténi polu pii¢ného pohybu
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4.5.2 Navrh tlumic¢e kymacivé slozky — Dutch roll damper

Pii navrhu tlumi¢e Dutch roll damper pouzijeme jako vstup fizeni smérovky a
vystupem bude zména kurzu. Tento tlumi¢ plni funkci tltumeni Dutch roll slozky a umoziuje
spravné zataceni. Zde opét pouzijeme vyse uvedené funkce z Matlabu, kde vlastni frekvenci
ponechame, ale zménime tlumeni. V naSem piipadé ma zpétnovazebni konstanta hodnotu
K _yaw_rate=1,7. Déle ptfidime do zpétnovazebniho obvodu nizkofrekvenéni filtr (Wash

out), ktery nepropusti nizké frekvence (ustalenou slozku rychlosti zataceni).

KRIDELKA
@D >

da
X =Ax+Bu
y= Cx+Du

st SMEROVKA Lateral mation
dr S
Pl servo

K_yaw_rate WO filter

S
X s+0.5

Obrazek 4.15: Blokové schéma tlumice kymacivé slozky
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Obrazek 4.16: Pfechodova charakteristika tlumic¢e kymacivé slozky
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4.5.3 Koordinace — kymadcive slozky

Pro navrh koordinace kymacivé slozky stranového pohybu (tthel vyboceni f)

pouzijeme jako vstup smérovku. Navrh provedeme jako v pfedchozich ptipadech pomoci
funkce sgrid. Dale funkci rlocfind ziskame konstantu tlumeni. Do ptedchoziho obvodu

zavedeme dalsi zpétnou vazbu v podobé¢ tlumeni K _beta=1,4.

KRIDELKA
& B
da yawrate |
X =Ax+Bu
2O—+ y = Cx+Du roll angle
dr
»- st SMEROVKA Lateral motion yaw angle > Scope
5
o EEaonc accy Selector
K_beta
K-
K_yaw_rate WO fitter
K- | _S
s+H).5

Obrazek 4.17: Blokové schéma tlumic¢e kymacivé slozky
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Obrazek 4.18: Prechodové charakteristika kymacivé slozky
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4.5.4 Navrh tlumice klonivé slozky — Roll damper

Pro navrh tlumice klonivé slozky (spiralni nestabilita) pouzijeme jako vstup fizeni
ktidélek. Hledame geometrické misto kotfent (pomoci rltool) takové, aby vysledna amplituda
byla poloviéni oproti amplitudé oteviené smycky. Zavedeme zpétnou vazbu z klonéni na

ktidélka K _roll _rate=0,4.

beta

K_roll_rate

roll rate

s+1 KRIDELKA
da S yaw rate
Pl serva2 R
y=CxDu roll angle
s+1 SMEROVKA Lateral motion yawangle
- s
Pl servo accy

K_beta
\K-
K_yaw rate WO fitter
== s+3.5 e

Obrazek 4.19: Blokové schéma tlumice klonivé slozky
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Obrazek 4.20: Prechodova charakteristika tlumice klonivé slozky
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4.5.5 Stabilizace pti¢ného naklonu

Pro stabilizaci pfi¢ného naklonu pouzijeme jako vstup fizeni kiidélek. Zavedeme

zapornou zpétnou vazbu z pii¢ného naklonu na kiidélka.

beta
K_roll_rate
<+1 KRIDELKA Yol iute
da s yaw rate
Pl
neneas X = Ax+Bu
y =Cx+Du roll angle
s+1 SMEROVKA L oteaal oo yaw angle
S
Plservo accy » Sacior
K_beta
-K-
K_yaw_rate WO fitter
& 3
5.5

Obrazek 4.21: Blokové schéma stabilizace pfi¢ného naklonu
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Obrazek 4.22: Prechodové charakteristika stabilizace pticného naklonu
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4.5.6 Stabilizace kurzu

Pro stabilizaci kurzu pouzijeme jako vstup fizeni kiidélek. Zavedeme kladnou zpétnou

vazbu z kurzu na ktidélka, protoze kurz reaguje na kladny vstupni signal kiidélek vychylenim

do negativnich hodnot. Do obvodu jsme navic pfidali omezovag, kvili konstrukénim

vlastnostem letadla.

15

0.5

-0.5

Obrazek 4.23: Blokové schéma stabilizace kurzu
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Obrazek 4.24: Stabilizace kurzu
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4.6 Navrh LQ regulatoru

Linearniho kvadratického regulator (LQR), je optimalni regulator pro linearni
systémy. Pfedpokladame, ze je fiditelny i pozorovatelny a mizeme tak pouzit regulator.
u=-K-x
Tento regulator fesi problém optimalniho pfechodu z daného stavu X, do pocatku. Navrhem
regulatoru je mySleno nalezeni nx; vektoru zesileni K. Riditelnost (pozorovatelnost) systému
lze ovéfit Matlabem (ctrb, obsv). V nasem ptipadé model vyhovuje, LQ regulator vyuziva
kvadratické kritérium optimality a snazi se urCit vektor zesileni K minimalizaci tohoto

kritéria.

J =0j2(xT :Q-x+u' -R-u)dr
0

Konkrétni kritéria uréuji matice Q a R, kde matice Q je pozitivné semidefinitni a matice R je
pozitivné definitni. Pokud hodnoty v matici R jsou mnohem vétsi, nez u Q znamena to, ze se
preferuje mald vynalozena energie na akéni zasah pred rychlosti ustaleni. Pokud jsou naopak
hodnoty v matici R mala, preferujeme rychlé ustaleni. Prvky na diagonale matice vazi

jednotlivé stavy nebo vystupy. Pro navrh byla vyuzita funkce Matlabu Iqr.

LQ regulator @

) >[N/ &) H »[::/ g @

B_x N C Vystup
systemu
4>|EI : Soustava
Vsiup
systemu M

Obrazek 4.25: Blokové schéma LQ regulatoru
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4.6.1 Navrh podélného LQ regulatoru

Pro navrh regulatoru podélného pohyb byla vyuzita funkce matlab Igr. Vystupni
matice K, ktera je zapojena na obr.4.22 ma hodnotu:

K — 2304 0.200 -0.342 -0.023 0.093 0.995
(01735 -0591 2229 0.882 0.995 -0.0936

é I valfs,pitch pitch_rate

'

slpha

X =Ax+Bu 2
y=Cx+Du pitch rate

long mction pitch

Obrazek 4.26: Blokové schéma LQ reguldtoru podélného pohybu
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Obrazek 4.27: Odezvy LQ regulatoru podélného pohybu
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4.6.2 Navrh pti¢ného LQ regulatoru

Pro navrh regulatoru pti¢ného pohybu byl nejprve navrhnut autopilot naklonu, poté

byl navrhnut smérovy autopilot.

>
rudder X' = Ax+Bu
slerion y = Cx+Du
——>
State-Space

(.

ta, phip.r

FRAAA §

beta

roll

rollrste

yaw rate

PSliref

Obrazek 4.28: Blokové schéma LQ regulatoru pfi¢éného pohybu
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Obrazek 4.29: Odezvy LQ reguléatoru pti¢ného pohybu
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>

beta,phi,p,r2

X = Ax+Bu
y=Cx+Du

State-Space

-
YvYyYVY

beta

roll

roll rate

c

l;eta,phi.p.r

yaw rate

tf

Obrazek 4.30: Blokové schéma LQ regulatoru smérového autopilota
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Obrézek 4.31: Odezvy LQ regulatoru smeérového autopilota

-52-



4.6.3 Navrh fizeni pfi porusSe

Z ptedchozich navrhil, jsem pro navrh fizeni pouzil metodu LQR. Pfi poruse kiidélek
jsem postupoval tak, ze jsem v matici B jeji prvni sloupec vztahujici se ke kiidélkiim
odstranil. Z vystupnich grafl je patrné, Ze letadlo je ovladatelné pomoci smérovky, i kdyz ma

zablokovéana kiidélka.

1 ‘ r 0 ‘ ‘
] roll F beta
/f» -0.02
0.5 /
-0.04
0
-0.06
-0.5 -0.08
0 100 200 300 400 500 0 100 200 300 400 500
0.8 ‘ r 0.6
roll rate yaw rate
0.6 0.4
0.4 ;
\ 0.2
0.2 |
0 ofr™

2 -0.2
0 100 200 300 400 500 0 100 200 300 400 500

Obrazek 4.32: Odezvy porucha kiidélek
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Obrazek 4.33: Vychylka smérovky, rychlost zataCeni

Mezi dal§i mozné poruchy letounu mizeme zatfadit nemoZnost ovlddat smérové kormidlo.
V tomto piipad¢ bude letadlo ovladatelné, jen s tim rozdilem, Zze zmény sméru letu stroje
budou ftizeny pomoci kiidélek. Grafy znazoriiuji, ze s letounem lze zmeénit smér 1 v
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piipad€ nefunkéniho smérového kormidla. K zatoceni do pozadovaného sméru dosp&jeme

opakovanym jemnym vychylovanim kiidélek a to tak, aby nedochazelo k velkému klonéni.

1 ‘ ‘ 0.08

08 // ‘ roll | 006 A ‘ beta
0.6 / 0.04 l \
0.4 0.02 7\

0.2 / 0 j / \Vf N

0 - -0.02 -
0 100 200 300 400 500 0 100 200 300 400 500

0 \V/
J N /
-0.1 vV

0.5 - -0.2 -
0 100 200 300 400 500 0 100 200 300 400 500

Obrazek 4.34: Odezvy porucha smérovky
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Obrazek 4.35: Vychylka kiidélek, rychlost zatdceni

DalSimi poruchami miiZze byt poskozeni motoru. Za pfedpokladu, ze zbytek fidicich ploch je
funkéni, stroj miZe plachtit a 1ze ho ovladat. Jako posledni mozny defekt uvadime nefunkéni
vyskové kormidlo. Z teoretického hlediska 1ze v tomto piipadé stroj fidit pripusti motoru a
zbylymi kormidly. Neuvadime zde vSak zadny vystup, jelikoz méfeni tahu motoru

vykazovalo veliké chyby (viz vyse).
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Kapitola 5

5. EXPERIMENTALNI MERENI NA RC LETOUNU

5.1 Vybaveni letadla

Letoun Cessna 182 RC je vybavena stiidavym motorem s rotaénim plastém C3536-
KV900 s vykonem 9000RPM/V. Stroj je napajen akumulatorem RAY G3 11,1V 2200mAh.
Pivodné byl osazen tiilistou vrtuli, dnes je jiz osazen dostupnéjsi dvoulistou.

Snima¢ sbéru datu, které je umistén uvniti letadla ovlada procesor ARM Cortex M3,
24MHz - STM32F100RB. Pro snimédni dat zrychleni, uhlové rychlosti a sméru
k magnetickému polu poskytuje inercialni méfici jednotka (IMU) MPUG000, LSM330 (ttiosy
akcelerometr a tiiosy gyroskop fungujici na principu MEMS). Dal§im senzorem je pak tfiosy
magnetometr HMC5883L. M¢fteni tlaku MPX4115A.

5.2 Meéfena data

M¢tena data jsme ziskali diky jednotce vyvinuté na katedte tidici techniky s kolegou
Halgasikem. Data byla uklddana na SD kartu ve formatu .csv. Tyto data jsme upravovali
pomoci Matlab skriptu. Kde byla nejprve chybna data smazana a poté byl na prib&h pouzit
filtr, ktery pribéh vyfiltroval obrazek 5.1 a 5.2. Jak je patrné, z obou priubéht bylo méteni
ovlivnéno vnéj§imi vlivy, zejména pak vétrem. Na méfeni v pficném sméru je ovlivnéni

vétrem znatelnéjsi.
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Obr. 5.2: Let s RC modelem
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5.3 Porovnani realného letadla s modelem

Letova data podélného pohybu mizeme vidét na obrazcich nize, na kterych je vidét
porovnani letu realnym modelem letadla s matematickym modelem. Let s redlnym letadle se
uskutecnil za podminek, které méli byt co nejblize simulovanym. To znamena co nejmensi
ovlivnéni letadla vétrem. Bohuzel nase letadlo neni vybavenou korouhvi¢kou nebo pokrocilou
pitot-statickou sondou pro méfeni tthlu nab&hu, popiipadé thlu vyboceni. A tak neni mozné u
dat z realného letu odecist/pricist aktualni podminky (smér, rychlost vétru) v poloze, kde se

letadlo nachazelo. Z téchto divod nejsou modely totozné.

4rt)+1,1)/1 »
M i |
ereni podelny podelny
To Workspacel

X' = Ax+Bu -

)+1,1)/1000——>—\_|—-> y = Cx+Du »
Long motion » |:|
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P celasoustava

To Workspace

Step

AFLDAC T X = Ax+Bu >
y = Cx+Du v
Switch

From lateral motion

Workspace2
pricny

Ly > To Workspace2

Mereni pricny

Obr. 5.3: Porovnani méfeni s matematickym modelem
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Obr. 5.5: Porovnani rychlosti stoupani
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Kapitola 6

6. ZAVER

Cilem této diplomové prace bylo sestavit matematicky model RC letounu, navrhnout
fidici algoritmy jako jsou tlumice, stabilizatory a autopiloty. Navrhy pro fizeni letu jsou zprvu
feSeny tradicnimi metodami a posléze vyuzivame i1 pokrocilejSich metod LQR. Mimo jiné se
téz zabyvame havarijnimi situacemi, pii kterych by na letadle doslo k zavad¢ na nékteré
z tidicich ploch. V prvni ¢asti prace bylo nutné vytvorit 3D model letadla pomoci programu
XFLRS. Pro vytvoteni modelu jsme proméfili a zvazili jednotlivé ¢asti letadla, které jsme pak
ptenesli do programu XFLR5 a AVL. Simulaci jsme z tohoto modelu dostali konstanty pro
matematicky model letadla. Dalsim dil¢im ukolem bylo zméfit momenty setrvacnosti na
fyzickém modelu. Ze zmétenych momentli a konstant byl sestaven matematicky model
letounu. Pro kompletni model jsme provedli méfeni v aerodynamickém tunelu ve VZLU
Lethanech, pro zisk pfevodni charakteristiku motoru. Bohuzel, pfevodni charakteristiku jsme
neziskali z divodu nevhodné zvoleného méfticiho ptipravku a proto model motoru neodpovida
realnému. Pro model pak byly nastaveny vychozi podminky.

V dalsi ¢asti byl matematicky model rozdé€len na dvé Casti (¢ast podélna a piicnd). Pro
kazdou znich byly navrZzeny regulacni smycky a autopiloty klasickou metodou pomoci
programu Matlab a Simulink. Dal§im tkolem byl néavrh fidicich smycek pomoci
hierarchického ptistupu moderngj§i metodou LQR. Zde bylo navrzeno fizeni pro zakladni
autopiloty pro podélnou a pti¢nou osu. Modernéjsi metodou LQR bylo téZ navrzeno fizeni pii
havarijnich stavech na fidicich plochach. Kdy fizeni smérovym kormidlem s poruchou
kiidélek je mnohem snazsi, nez v opacném piipade.

Posledni ulohou bylo ovéfeni navrhu matematického modelu na realném letadle. Z
pfiloZzenych grafii vyplivd, Ze redlny model neni s matematickym plné identicky. Je to
vétru na letoun zcela zasadni. 1 kdyz jsme se snazili méfit/letét s model v podminkach
blizicich se bezvétii, piesto byl letoun ovlivnén. Bylo by vhodné pro budouci lety méfit
aktualnim povétrnostni podminky piimo na letadle. Nebo zvolit jiny model letadla s vyssi

hmotnosti, kde nebude sila a smér vétru zasadn€ ovliviiovat redlny model.
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P¥ilohy

A — Seznam pouzitych zkratek a symboli

A [-] Stihlost kiidla
a [m.s?] zrychleni
[m] rozpéti kiidla
Cb [-] soucinitel odporové sily
Cha2 [rad™] derivace soucinitele odporové sily podle mocniny tthlu nab&hu
CL [-] soucinitel vztlakové sily
CLa [rad™] sklon vztlakové ¢ary letounu
Cm [-] soucinitel momentu klopeni
Cx [-] soucinitel podélné sily
Cz [-] soucinitel kolmé sily
S [m?] plocha kifdla
loar [m] stfedni aerodynamicka tétiva
c [-] soucinitel acrodynamické sily
g [m.s?] tihové zrychleni
m [ko] hmotnost
t [s] ¢as
q [Pa] dynamicky tlak
) [kg.m™] hustota vzduchu
F [N] sila
X,D [N] sila odporova
Y,L [N] sila vztlakova
4 [N] boc¢ni sila
v [m.s?] vektor translacni rychlost
@ [rad.s™] vektor translacni rychlost
&£ [rad.s?] vektor translacni rychlost
M [N.m] moment aerodynamickych sil
I [kg.m?] moment setrvacnosti
h [kg.m.s’]  hybnost
H [kg.m?s™]  moment hybnost
u,v,w [m.s™] rychlosti v osach x,y,z
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p,q,r [m.s™] uhlové rychlosti v osach x,y,z

ABCD [] matice stavového modelu letadla
o (alfa) [°rad] uhel nabéhu letounu

S (beta) [°,rad] uhel vyboceni letounu

¢ (gama)[°,rad] uhel pfi¢ného naklonu letounu

6 (theta) [°,rad] uhel podélného sklonu letounu
w  (psi) [°rad] kurzovy uhel

O; [-] tah motoru

oy [°,rad] vychylka vyskovky

O [°,rad] vychylka smérovky

Oy [°,rad] vychylka kiidélek

Seznam pouZitych indext

0 soucinitel pii nulovém nab&hu

g soufadnicova soustava zemska

L soufadnicova soustava letadlova

a soufadnicova soustava aerodynamicka

q derivace podle rychlosti klopeni

a,a derivace podle thlu nabéhu

0,d derivace podle vychylky vyskového kormidla
A odchylka

*pozn. aerodynamické derivace podle *

derivace podle Casu (pozn. jedna se o derivaci podle rychlosti, jejich

derivaci a podle fidicich velicin)

Prevodni vztahy jednotek

Anglosaska jednotka Metrick4 jednotka
Cas 1[s] 1[s]
Délka 1[ft] 0,3048[m]
Uhel 1[rad] 180/ 7z [°]
Rychlost 1[MPH] 1,609[km.h™], 0,447[m.s™]
Rychlost otaceni 1[rad.s™] 30/ [ot.min™]
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B — Obrazova ¢ast méren
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C — Méreni v aerodynamickém tunelu

Plvodnim zdmérem bylo naméfit v aerodynamickém tunelu tahovou charakteristiku
elektromotoru, ktery je v nasem letadle. Promé&fili jsme motor po deseti stupnich vykonu a pfi
¢tyfech rezimech tunel (0, 5, 10, 15 m/s). Pfi vyhodnoceni jsem zjistil velikou hysterezi
v tadech desitek procent. Pfic¢ina vSeho bylo pievodni zafizeni (modra konstrukce), které mélo

velice vysoké tfeni v mistech ohybu. Proto jsem se rozhodl toto méteni bohuZzel nepouZit.

Meéreni tahu motoru

D — CD s dokumentaci
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