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Abstrakt Tématem price je sestaveni modelu letadla L410 NG v prostiedi programu Matlab a
navrZeni autopilota pro fizeni podélného pohybu letounu. Pro celkovy model posuzujeme jeho sta-
bilitu. Prace vznikla ve spolupréci s firmou Aircraft Industries a.s., kterd chtéla ukdzat alternativni
zpusoby simulace, neZ jak se pouZivaji. NavrZzeny model vznikl pomoci skute¢nych parametrti le-
tounu. Funkénost modelu je dokumentovéana grafy. Celkove je navrzeny model stabilni na zakladé
posuzovanych parametrd.

Kli€ova slova: 1410 NG, Autopilot, Model, Matlab

Abstract The topic of the work is to build model airplane L410 NG in the program Matlab and
to design the autopilot to control the longitudinal motion of the airplane. As for the overall model,
we assess its stability. The work was created in collaboration with Aircraft Industries, a.s., which
wanted to show alternative methods of simulation, than those already in use. The proposed model
was created using actual parameters of the aircraft. The functionality of the model is documented
in the charts. Overall, the proposed model is stable, based on the assessed parameters.

Keywords: 1.410 NG, Autopilot, Model, Matlab
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KAPITOLA
PRVNI

UvoD

Tématem bakaléiské prace je sestaveni modelu letounu L410 NG. Tato prace vznikla ve spolu-
préici s firmou Aircraft Industries, a.s. Jeji motivaci je uk4zdni alternativniho feSeni simulaci a
modelovani letount v jiném prostiedi nez v soucasné dobé firmou pouzivaném Fortranu. Jako
vybrané programové prostiedi je zvolen program Matlab/Simulink. Uéelem je demonstrace vy-
uziti moderniho simula¢niho programu.

V modelu letounu L410 budou pouzity skute¢né hmotnostni a aerodynamické paramentry
letadla. Soucasti prace je ddle navrZeni autopilota a posouzeni celkové stability letounu, neboli
navrhnout feseni pro stabilni let. Vzhledem k tomu, Ze modelace a celkové fizeni letounu je
velmi obsdhlé a sloZité téma prevysujici rdmec této prace, zabyvdme se pouze jednou osou, osou
podélnou.

Na zacatku préce je popsdna zdkladni teorie. Rozebirdna je aerodynamika letu, sestaveni po-
hybovych rovnic, podélny pohyb a sily plisobici na letoun. Déle se vénuje samotnému letadlu
L410 NG.

V dalsich kapitolach se fesi postup sestaveni modelu. Model povaZzujeme za tuhé téleso, které
je ovladdno ¢lenem - vyskovym kormidlem pro jeden ustaleny letovy rezim. K sestavenému mo-
delu navrhujeme autopilota fidictho podélny sklon letadla. Posledni ¢asti je posouzeni stability
letu, ve které hodnotime, jestli je model se zapojenym autopilotem stabilni ¢i nikoliv.






KAPITOLA
DRUHA

SOURADNICOVE SOUSTAVY

Pro sestaveni modelu a jeho fizeni je dilezitd znalost dynamickych vlastnosti letadla. V této casti
se budeme zabyvat popisem polohy letadla. Pfi tomto popisu jsou odvozeny nékteré dilezité
koeficienty popisujici vlastnosti letadla. Druhou ¢4sti je odvozeni pohybovych rovnic.

Na popis polohy letadla pouzivame rizné soufadné soustavy. Jejich definice jsou dileZité pro
spravny popis dynamiky letu a pochopenti cile prace. MiZeme je rozdélit na soustavy pozoro-
vaci - jsou pevné spojené se zakladnou (napt. Zeme), dynamické - jsou vazané na letadlo a jeho
let. Soufadné soustavy jsou pravouhlé, pravotocivé a jsou tvofeny pocitkem a tfemi osami -
podélnou, pfi¢nou a kolmou. Existuje nékolik souradnicovych systémd, pro tcely fizenf jsou vy-
jmenovany pouze nékteré zdkladni. K ur€ovani orientace os v souradnych systémech se pouZivaji

dvé normy:
* GOST - Starsi norma, kterd dnes neni moc béZna. Kladny smér kolmé osy sméfuje nahoru.

* ISO - Kladny smér osy sméfuje dolu.

¥ §

Starsi systém dle GOST Platny systém dle 1SO

Obréazek 2.1.: Normy GOST a ISO



SOURADNICOVE SOUSTAVY

2.1. Zemska souradna soustava

Zemska soufadnd soustava Og, X g, Vg, Zg, j€ Spojena se zemskym povrchem. Jsou dvé moZnosti
orientace os: bud’je orientovdna podle svétovych stran, nebo je podélnd osa orientovand vzhledem
k dréaze letu. Jednd se o inercidlni soustavu. Pocatek byva na zacatku, na konci nebo na jiném
vyznamném bodé. Mlze byt téZ v CG (Center of gravity, t€zisté letadla) - v tomto pifpadné
se jedna o Zemskou souradnou soustavu nesenou letadlem, jeji znaceni zlstava stejné. Osy se
neméni natoCenim letadla, zlstavaji stale rovnobé€Zné s osami zemské soufadné soustavy. Zemska
soufadnd soustava nesend letadlem je neintercidlni vztaznd soustava.

Pfevodem mezi zemskou soustavou a zemskou soustavou nesenou letadlem ziskdme tthovou
silu, polohové thly a orientaci v prostoru. Vzhledem k tomu, Ze obé soustavy maji stejnou ori-

entaci os a pouze jiny stfed soustavy, jednd se o transla¢ni zménu.

2.2. Letadlova souradna soustava

vvvvv

2%

letadla CG, podélna osa x leZi v podélné ose letadla a md smér dopiedu, pficna osa leZi v pravém
kridle (sméfuje doprava), kolma osa je kolma na ob¢ osy. Podle normy vybrané osy sméfuje dolt
nebo nahoru.

Pfevodem mezi Letadlovou a Zemskou soufadnou soustavou ziskdme Eulerovy polohové thly.
Tyto dhly slouZi k popisu rotace télesa kolem dané osy. Pfevod ziskdme trojim pootocenim ko-
lem jednotlivych os. Ziskdme 3 polohové uhly, 6, ¢, . Tyto Ghly jsou svazané s rotaci okolo
jednotlivych os letadla.

Center of I
Gravity 4

Pitch Axis \

+ Pitch

Roll Axis

Obrazek 2.2.: Rotace okolo os

* Podélny sklon - Pitch angle 6 - rotace kolem osy x. Derivaci tohoto thlu ziskame veli¢inu
klopeni (Pitch rate), znaci se q (nékdy wy). Mechanicky se tento Ghel méni vySkovym
kormidlem, vyskovkou (eng. Elevator) umisténé na VOP (vodorovna ocasni plocha).



AERODYNAMICKA SOURADNA SOUSTAVA

* Pricny ndklon - Roll angle ¢ - rotace kolem osy y . Rychlost otd¢eni oznacujeme jako
klonéni (Roll rate), znaci se p (n€kdy w, ). Zménou této veliCiny se dosahuje pomoci kii-
délék (eng. aileron) umisténych na kiidlech, na kazdém kiidle jedno. Funguji proti sobé,
tj. pokud jedno se pohybuje smérem vzhiiru druhé jde dolu a naopak.

* Kurs - Yaw angle ¢ - rotace kolem osy z. Zménou tohoto tihlu, neboli derivaci ziskdme
veli¢inu otdceni (Yaw rate), znaci se r (nékdy w;). Pfi provozu letadla se méni smérovym
kormidlem neboli smérovkou (eng. Rudder) umisténé na SOP (svislé ocasni plose).

2.3. Aerodynamicka souradna soustava

V aerodynamické soufadné soustavé O, X4, , Yas Za, mé podélnd osa x, smér a smysl vektoru
vzdusné rychlosti V, nékdy znacen jako V., kolmad osa z, lezi v roviné€ symetrie letadla, poc¢atek
lezi v CG. K osdm vztahujeme aerodynamické sily, které jsou vyvoldny pohybem letounu. Jejich
kladné smysly jsou opac¢né nez smysly piislusnych os. K ose x, ptisobi odporova sila (eng. Drag).
Vztlakovd sila plisobi v opacném sméru osy z, (eng. Lift). Proti sméru osy y, plsobi pficnd
aerodynamicka sila nebo také stranova sila (eng. Sideforce).

Vzéjemnou orientaci mezi Aerodymickou a Letadlovou ziskdme dvé veliCiny a- thel ndbéhu
(eng. Angle of Attack), S - thel vyboceni (eng. Sideslip Angle). Tato transformace vznikne
pomoci dvou rotaci.

horizon

Obrazek 2.3.: Uhel ndb&hu

Obrazek 2.4.: Uhel boceni



SOURADNICOVE SOUSTAVY

V souvislosti s thlem ndbéhu je dtilezity tihel y, ktery je definovan jako y = 6 —a, thel sklonu
trajektorie letu (eng. Flight path angle). Tento je dllezity protoZe ukazuje skutecny smér pohybu
letadla, tedy jestli letadlo klesd nebo stoupd. Pro potieby podélného fizeni musi byt tento tihel
nulovy v pfipadé, Ze chceme, aby si letadlo drZelo letovou hladinu. Pfipadné miZou byt naroky
jiné, jestlize chceme, aby letadlo stoupalo nebo klesalo.

Uhel ndbéhu je oznaceni pro thel, ktery svird proudici okolni vzduch s referencni p¥imkou
letounu (tétiva kifdla). Uhel vybo&ent je thel svirajici smér rychlosti v ose x a v ose y, neboli
thel, ktery svird letadlo, kterym smérem leti proti sméru, kam mifi.



KAPITOLA
TRETI

AERODYNAMICKE VLASTNOSTI LETOUNU

3.1. Pohybové rovnice
Pohybové rovnice, které jsou odvozovédny v této kapitole, jsou zaloZené na zdkladnich pohybo-
vych rovnicich (2. Newtondv zdkon), a jsou postupné zjednoduseny pro ndvrh automatickych
systému. Tyto rovnice slouZi k popisu vlastnosti letadla v prostoru.

ZjednoduSené odvozeni rovnic stoji na Sesti zdkladnich pfedpokladech.

1. Letadlo je tuhé téleso, md 6 stupiid volnosti, je geometricky a hmotové soumérné.

2. Hmotnost letadla je konstantni (napf. neubyva palivo za letu).

3. Hlavni osy setrvacnosti jsou totoZné s letadlovou soufadnou soustavou.

4. Vektor tahu motort leZi v podélné ose letadla.

5. Tihové zrychleni je konstantni.

6. Zemska soufadna soustava je inercidlni soustava.
Déle neuvaZujeme proménnou hustotu vzduchu, zakfiveni zemé, prelevani paliva v nddrZich

apod.
Pro letadlo konajici posuvny a rotacni pohyb plati silové a momentové rovnice:

7=m%+m[c—3 x V] 3.1)
dH
M= @ xH (3.2)

dt

YN

hybnosti t€lesa, w je vektor rotacni rychlosti. Pro obé rovnice (3.1,3.2) plati, Ze prvni Clen je
vztazen k letadlové soufadné soustavé, druhy ¢len popisuje rotacni pohyb.



AERODYNAMICKE VLASTNOSTI LETOUNU

3.1.1. Silové rovnice

Rozepsanim vzorce 3.1 do sloZkového tvaru dostaneme soustavu ti{ nelinedrnich rovnic.

Fy =X —mgsinf + m(Vy + wyv; — w;vy) (3.3)
Fy =Y + mgcos@sing + m(vy + w,vy — wyVy) 3.4
F,=Z+mgcosfcos¢+m(V, + wxvy — wyVvy) 3.5)

kde X, Y, Z jsou slozky vnéjsich sil piisobicich na letadlo v jednotlivych osich.X je sila
odporovd, Y bocni sila, Z vztlakové sila. Tahovou silu zapocitdvdme do sily odporové. Rovnice
obsahuji tihovou silu G. Slozky rychlosti jsou dany jako:

vy = V cos Bcos a (3.6)
vy = Vsin g (3.7)
v, =V cos Bsina 3.8)

3.1.2. Momentové rovnice

Momentové rovnice ziskdme podobné jako silové rovnice. Nejdfive uréime vztahy pro slozky

momentu hybnosti H. Pro jeho element plati: dH = r X dh. Kde dh je element hybnosti dany
vztahem dh = [@ X r]ldm Z téchto sloZek ziskanych integraci pfes hmotnost dostaneme slozky
momentu hybnosti, obsahujich momenty sestrvacnosti kolem os soustavy. Matici setrva¢nosti
definujeme:
Ix _Ixy _sz
I=| -, I, -l
_sz _Izy Iz

Ve s

Daile zde ptisobi vnéjsi moment M. Vysledné rovnice Ize popsat

My = L;p— (Iy — L)qr — Ly, (q* = *) = Ix (7 + pq) — Ly (¢ — D) (3.9)
My =1, — (I, = I,)rp — Ix (r* = p*) = Ly (p + qr) — Ly, (7 = pq) (3.10)
M, = L7 = (I = I,)pq — Lyy(p* = ¢*) = Lyz (¢ + pr) — Lx(p — qr) (3.11)

3.1.3. Linearizace

Pohybové rovnice popsané v pfedchozich dvou sekcich jsou pohybové rovnice letadla. Jedna
se o nelinedrni diferencidlni rovnice. Rovnice jsou komplikované a feseni slozité. V tomto pii-
padé vyuZivame linearizaci. V letectvi se pouZiva pro urcité typy letu v nékterych bodech letové
obdlky. Pouzivame ve chvili, kdy se letadlo pohybuje v malych odchylkadch okolo reference, po-
hyb letadla se tedy vyrazné neli$i. V tomto piipad€ zanedbdvdme souciny malych veli¢in a jejich
mocniny.



AERODYNAMICKE SfLY A MOMENTY V PODELNEM POHYBU

Linearizaci ziskdme Sest rovnic. Diky malému provazani rovnic lze tyto rovnice rozdélit na
rovnice charakterizujici podélny a stranovy pohyb letadla. Podélny pohyb:

Y +a11v+a12a/+a136’ =c110r

a1V +a+apa — 9 + a236’ = 6225\/
as|v + azo + aypa + 0+ a339 = c30y

Stranovy pohyb:

B+b11ﬁ+b12¢—lﬁ = d]éés
byi B+ & + by + bogly + bazyy = dr 1k + darbs
b31B + b3od + bxod + ¥ + b33y = d316k + dxds

Koeficienty pod pismeny a, b, ¢ odpovidaji hmotnostnim, geometrickym a aerodynamickym
parametrim letadla. 67 je odchylka pfipusti motoru letadla. 6k v s odpovidd vychylkdm kor-
midel. Koeficienty jsou z4vislé na nésledujich veli¢indch: plocha kiidla, hmotnost letadla, dy-
namicky tlak, aerodynamicka tétiva, rychlost letu, moment setrvacnosti. Déle potfebujeme znét
aerodynamické derivace.

3.2. Aerodynamické sily a momenty v podélném pohybu

Na letadlo ptsobi (a letadlo samo ptsobi) nékolik sil a momentti. Probirat vSechny je zbytecné
a nenf to cilem této prace. Price je zaméfena na podélny pohyb. Budeme se vénovat dilezitym
silim a momentdm plisobobicim v tomto dvourozmérném prostoru. Aerodynamickou silu lze
rozdélit na dvé jeji slozky - vztlakovou L a odporovou D. Vztlakovd sila pusobi proti sméru
sily tihové. Vztlak je tvoren predevsim na kiidlo. Pro malé rychlosti je velkd jeho prevaha a
zanedbavd se pusobeni na ostatni ¢asti letounu. Je zdvisly na rychlosti, souciniteli vztlaku Cr, a
thlu ndbéhu. Plsobisté této sily je v neutrdlnim bodu letounu. Odporova sila pisobi proti sméru
rychlosti letadla. Odporova sila je zavisld na rychlosti, souciniteli odporu Cp a thlu nabéhu.
Jelikoz jsou sily navzdjem svdzané, jsou konstrukéné ddny poZadavky na letadlo a hlavné kiidlo
tak, aby soucinitel odporu byl co nejmensi a soucinitel vztlaku co nejvétsi.

Nejvyznamnéj$im momentem pro podélny pohyb je klopivy moment. Klopivé momenty roz-
hoduji nejvic o dobrych letovych vlastnostech. Je zavisly na rozpéti kiidel a délce stiedni aerody-
namické tétivy. S nim souvisi soucinitel klopivého momentu m,, je velmi zavisly na konfiguraci

Pokud ddme do zdvislosti vySe zminéné soudinitele, dostaneme momentové kiivky. Zavislost
thlu nabéhu na souciniteli vztlaku dava vztlakovou kiivku.



AERODYNAMICKE VLASTNOSTI LETOUNU

3.3. Podélny pohyb

s Xz

V ptedchozi ¢4sti jsme ziskali pohybové rovnice pro podélny pohyb. Rovnice upravime a pteve-
deme na stavovy popis, kde vektor stavti jex = [Vi, @, 6, §]. Stavovy popis lze zapsat jako:

X =Ax+ Bu

y=Cx+ Du

kde A, B, C, D jsou stavové matice, x je vektor stavi, u vektor vstupd, y je vektor vystupu.
Vstupem podélného pohybu je 6y, dr - zména ndklonu vySkovky a zména piipusti motoru.
Matice A, B jsou sestaveny z koeficientil a;;, matice C, D jsou voleny podle tlohy. V naSem
pfipadé€ je matice C volena jako jednotkovd, matice D jako nulova.

Charakteristicky polynom pro stranovy pohyb je ¢tvrtého fadu a obsahuje dvé kmitavé slozky.
Rychlé kmity - Short period (SP) jsou dobte tlumeny. Jejich perioda trva n€kolik vtefin. Je natolik
kratka, Ze béhem kmitani nedojde ke zméné rychlosti, méni se pouze dhel nabéhu. Letadla musi
dnes byt ndvrhovéna tak, aby sama tlumila rychlou pohybovou sloZku. Druhou sloZkou je sloZka
fygoiddlni neboli Phugoid (P). Jedna se o sloZku s velmi malym tlumenim, n¢kdy aZ nestabil-
nim. Vyznacuje se vétsi amplitudou, cozZ ma za disledek vétsi zmény vysky letadla a rychlosti,
méni se také dhel podélného sklonu. Oscilace trvaji v fadu desitek vtefin, pilot mé tedy delsi
dobu na zareagovéni na kmity. V nékterych piipadech jsou kmity velmi pomalé a nemus{ ani byt
zaznamenany.

10



KAPITOLA
CTVRTA

LETADLO L 410 TURBOLET

Letadlo L410 se vyrdbi na naSem uzemi od svého vzniku v roce 1969. Letadlo od té doby proslo
celou fadou zmén a modifikaci. Jednd se o malé dopravni letadlo, s doletem na kratkou az stfedné
dlouhou vzdalenost, urceného pro piepravu az 19 osob. Vyuziva se také pro prepravu ndkladu
nebo ve vojenstvi. Je to sériové vyrdbény celokovovy hornoplo$nik s dvéma motory typu GE
H8XX. V soucasné dobé vyrabi letadla firma Aircraft Industries A.s. Letoun vynika predevS§im
schopnosti startovat z neupravenych kratkych ploch (zk. STOL), nizkymi ndklady na provoz a
svoji bezpe€nosti. Letadlo se dfive dovdZelo pfedevSim do zemi SSSR, dnes se dovaZi do Afriky,
Evropy a Asie. Ro¢né se vyrobi priblizné dvacet letadel. V soucastné dob¢ se vyrabi dva modely
- L410 NG, L410 UVP-E20.

Obrazek 4.1.: Letadlo L410 - Turbolet
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Lerapro L 410 TURBOLET

4.1. Technické specifikace

Rozpéti kridel [m] 19,98
Délka [m] 15,07

Vyska [m] 5,97

Pocet cestujicich [-] 17+ 2(obsluha)

Hmotnost [kg] 6600

Max. cestovni rychlost [km/h] 417
Max. vyska letu [m] 6000

Max. cestovni vykon motoru [KW] 634
Max. dolet [km] 2630

Tabulka 4.1.: Technické specifikace
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KAPITOLA
PATA

MODEL LETADLA L410

Pro vytvofeni matematického modelu, jak jsem jiZ zminil v tivodu, je pouZit program Matlab/Simulink.
Zéakladni model letadla byl ziskan ze stranek predmétu Systémy fizeni leuﬂ Model byl diky da-

tim ziskanym ze spole¢nosti upraven pro letoun L410 NG. Jedna se o zdkladni aerodynamické

a geometrické vlastnosti letounu (ZGAP). Model popiSeme pomoci jeho vlastnosti.

! op simu ann

ilotinpi

Obrazek 5.1.: Pfevzaty model

Blok oznacen jako pilot input obsahuje vstupni parametry letounu, pocatecni rychlost a pohyb
vyskovky (pfip. kridélek nebo smérovky). Blok My Aircraft obsahuje aerodynamiku, pohybové
rovnice atd. Blok scopes obsahuje vystupni veli¢iny letounu a bloky obsahujici stavovy popis
podelného pohybu. Navrh modelu pro rtzné pracovni body a vybrané body pracovni obélky
neni premétem této prace a dile se budeme zabyvat pouze jednim zvolenym bodem.

1Systémy ¥izeni letu. [online]. [cit. 2016-11-20]. Dostupné z: https://moodle.dce.fel.cvut.cz/course/view.php?id=46
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MonbEeL LETapLA L410

5.1. Parametry letounu

Za pomoci ZGAP, jsem ziskal zdkladni geometrické a aerodynamické hodnoty. Pomoci grafti
(vztlakova ¢éra, poldra, atd.) jsem ziskal hodnoty souciniteld a jejich derivace. Pro hodnoty tep-
lot a tlaku pouzivime Mezinarodni Standartni Atmosféru (MSA). Nékteré parametry jsem ne-
mohl ziskat kvili jejich utajeni. Jejich pfiblizné hodnoty tak byly odhadnuty, pfip. po konzultaci
uvedeny firmou. Zvolené parametry jsou pocatecni rychlost, vyska, hmotnost, pocatecni dhly,
moment setrvacnosti. Jako ustaleny letovy reZim je stanoven cestovni let.

Jméno Hodnota [-] ‘ Popis konstanty
S 34.88 [m?] plocha kiidla
bsar 1.91827 [m] délka stfedni aerodynamické tétivy
L 19.0789 [m] rozpéti kiidla
g 9.81 tthové zrychleni
XT0 0.25 [-] relativni poloha tézisté
Ok cest 0[°] uhel vychylky vztlakovych klapek pro cestovni let
m 6600 [kg] hmotnost
Cy 0.7046 [-] Soucinitel vztlaku
my -0.0388 [-] Soucinitel momentu klopeni
Cx 0.0506 Soucinitel odporu
ay 5.82 [1/rad] sklon vztlakové Cary letounu
ag 5.31 [1/rad] sklon vztlakové Cary kiidla
a 2.41 sklon &ary vztlaku
Svop 9.56 [m2] Vztazna plocha VOP
Lvop 6.3287 [m] Rameno VOP
Mzq -1.63 derivace soucinitele klopivého momentu podle thlu ndbéhu
cg -0.822 [1/rad] derivace soucinitele bo¢né sily podle thlu vyboceni
mg -0.07978 [1/rad] | derivace soucinitele zatid¢ivého momentu podle tihlu vyboceni
mi -0.1130 derivace soucinitele klonivého momentu podle thlu vyboceni
cro 0.09 pocétecni hodnota vztlakové soucinitele
ClLa 4 derivace soucinitele vztlaku podle tihlu ndbéhu

Tabulka 5.1.: PouZité hodnoty

Pocatecni rychlost zvolena 100 m/s a pocatecni vyska 3950 metrti. Moment setrvacnosti byl
stanoven na hodnotu I, = 34000 [kgm?].
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Poris MODELU

5.2. Popis modelu

Model je systém s jednim vstupem a ¢tyfmi vystupy. Vstupem je vychylka vyskovky dy. Vystu-
pem je rychlost, tihel nab&hu, tihel podélného sklonu a jeho derivace v Case. Vektor stavi je dan
[v,,0,0]. Pfenos vstupu na jednotlivé vystupy je dan takto:

—0.6309s% — 9.857s% — 1038s + 153.4

1:
s*+3.0165% +22.6752 +0.7571s + 0.2825
5. —0.0789s° — 11.255% — 0.2963s — 0.1524
" s*+3.016s% +22.67s% + 0.7571s + 0.2825
;. —11.485> — 15.945> — 2.001s
" s*+3.016s% +22.67s% + 0.7571s + 0.2825
A —11.485% — 15.94s — 2.001

s*+3.01653 +22.67s2 + 0.7571s + 0.2825

Pomoci funkce damp zjistime, Ze systém ma dvé charakteristické frekvence. Tyto frekvence
odpovidaji predpokladu, Ze systém obsahuje dvé kmitavé slozky - Jedna na frekvenci 0.112
(rad/s) s tlumenim 0.143 a druhd na frekvenci 4.75 s tlumenim 0.314. Nizsi frekvenci s mens$im
tlumenim je fygoiddlni sloZka, s vétsi frekvenci Short Period. Frekvencni z4vislosti zobrazime
Bodeho grafem.
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Obrazek 5.2.: Bodeho diagram

V grafu je ¢ervené je oznacen Phugoid, zelené Short Period.
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MonbEeL LETapLA L410

5.3. Odezvy systému

V této casti vybudime systém jednotlivymi skoky a sledujeme odezvu systému. Pro vybuzeni
Short Period kmitani: Odezva systému na vstupni signdl elevatoru (vySkové kormidlo). Jedna se

o tfi skoky za sebou. Prvni je skok s pocate¢ni hodnotou v nule, kone¢nou hodnotou ZIOT’(; [rad] a

délkou 5. Druhy je skok s po¢ate¢ni hodnotou v nule, kone¢nou —AIOT’(; [rad] a délkou 15. Tteti je
skok s pocate¢ni hodnotou 0, kone¢nou % [rad] a délkou 25.

Short Period - Pitch rate
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Obrazek 5.3.: Short Period - Pitch rate

V grafu 5.3 je vidét, Ze oscilace trvaji pfiblizn€ 2 vtefiny a poté dojde k utlumeni. Tyto kmity
tlumf{ letadlo samo - to odpovida pfedpokladu, Ze letadla jsou tak konstruovana. Zaroven se jedna
o kmity s mensi amplitudou. Short Period oscilace se vybudi pridanim zesileni —ﬁ za vstupni
skoky. Podle teorie vime, Ze Short Period kmitani mdlo ovliviiuje ostatni letové veli¢iny. Dlika-

zem je graf, ktery odpovida stejnému buzeni, ale na vystupu dostdvime vzduSnou rychlost.
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Obrézek 5.4.: Short Period - Airspeed
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ODEZVY SYSTEMU

Pro phugoid: Odezva systému na vstupni signdl elevatoru. Vstup je skok s pocatecni hodnou O,

konec¢nou %OTB[ [rad].

Phugoid - Pitch rate
T T
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Obrézek 5.5.: Phugoid Period - Pitch rate

Phugoid oscilace jsou oscilace s velkymi amplitudami a dlouhou periodou. Jejich tlumenti je
velmi malé.

V grafu 5.4 jsou tyto oscilace vidét a zaroven i velkd perioda. Za celou dobu simulace (50
s) nedojde k jejich ustdleni, zdrovenl neni vidét celd perioda. Vidime velké zmény v amplitudé,
které ovliviiuji letové vlastnosti, zménu vysky, rychlosti a vétsi zmény podélného sklonu nez pro
SP.

K vybuzeni Phugoid modu je za vstupni skoky ptiddno zesileni _10=Too~ Naopak o fygoidalnim
kmitdni vime, Ze hodné ovlivituje vzdusnou rychlost. To dokazuje nésledujici graf, kde je stejné
buzeni jako v piipadé 5.5.
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Obrézek 5.6.: Phugoid - Airspeed
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KAPITOLA
SESTA

AUTOPILOT

Pro kompletni ndvrh autopilota se pouZivaji systémy fizeni letu. Jednd se o nejvyssi stupen fizeni
letadla, ktery se pouZiva pro komplexni automatizaci letu. Toto feSeni se déli na rizné podiirovné
pro jednodussi feseni. Pro nas pripad autopilota potfebujeme dvé hierarchické drovné. Prvni
méni vlastnosti samotného letadla. V naSem piipadé chceme tlumit Short Period kmitani. To
spocivani v navrZeni tlumice pro rychlost klopeniﬂ Druhou trovni je navrZeni systému fidiciho
dynamiku letadla. Tento systém se nazyv4 autopilot. Pro potfeby této prace se jednd o autopilot
fidici podélny sklon.

6.1. Servomotor vyskovky

Prvni ¢asti ndvrhu autopilota je navrZeni servopohonu. Servopohon je ¢len autopilota, ktery pte-
vadi vystup pocitace autopilota na pohyb fidiciho kormidla - vySkovku. Jako model servomotoru
jsem pouZil zjednoduseny model systému druhého fddu bez nul. Obecn€ m4 tvar:

w2

s2+ 20w, + wl ©.)

G(s) =

Kde w,, pfedstavuje pfirozenou frekvenci oscilaci netlumeného systému, £ tlumeni. w, je

ziskédnd ze vztahu w = 2n f, kde f je frekvence. Jeji hodnota je stanovena4 Hz, w, = 2-3,14-4 =

25 rad/s. Pozadavek na tlumeni je 90% kritického dtlumu. Vysledny pfenos servomotoru se
zaokrouhlenymi hodnotami je:

625

G(s) = — =2
) = T 4557625

6.2)

Servomotor slouZi obecné jako dopravni zpozdéni mezi vstupem a vystupem.

Do prvni hierarchické trovn& se fadi i tlumic Ghlu ndb&hu. Je snaha tento tlumi& do letound nepriddvat z divodu
$patného méfeni thlu ndbéhu. Druhou moZnosti je, Ze lze Gplné vynechat v pfipadé, kdy je zdkladni dynamika
letounu stabilni.
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AuToPILOT

6.2. Tlumié rychlosti klopeni

Cilem tlumice je tlumit amplitudy Short Period kmit4n{ a tlumeni klopeni. Long period kmitdn{
neni potfeba tlumit, protoZe je natolik pomalé, Ze jej mize pilot ovladat. Tlumic¢ je navrhovan
jako P regulator zapojeny do zpétné vazby vedouci na vstup pohybu vyskovky. NavrZeny re-
guldtor m4 hodnotu P = —0.6868. Zaporné zndmenko je zde, protoZe pohyb vyskovky vytvari
zéporny moment vici pohybu, tzn. kladny pohyb vyskovky vytvaii zdporny moment a naopak.
Ve vysledku tedy stdle mdme zdpornou zpétnou vazbu, prestoZe zpétnovazebni smycku odeci-
tdme a mdme zaporny P regulitor.
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Obrézek 6.1.: Damper - Pitch rate

V grafu je vidét porovnani s nezatlumenym systémem. Systém je dobie zatlumen. PoZadavek
je takovy, aby se co nejvic potlacilo kmitdni a zaroveni nesmi byt systém pretlumen z divodu
$patné ovladatelnosti letounu.

6.3. Autopilot podéiného skionu

Uéelem tohoto autopilotu je stabilizace polohového thlu, konkrétné podélného sklonu. Dohro-
mady s tlumicem stabilizuje dynamiku letadla. Stabiliz4tor na této drovni hlidd pfedevS§im po-
malé fygoidalni pohyby letounu. Autopilot modelujeme jako reguldtor zapojeny se zpétnou vaz-
bou, ktery je pfedfazeny jiZ vytvorenému schématu modelu s tlumicem. (zapojeni).

NavrZeny regulator je PID reguldtor s hodnotami koeficientii P =-4.5,1=-0.9, D =5, Hodnota
Filter Coeficientu N = 0.6. Regulator byl navrZen pomoci PIDtool v Matlabu. Konstanty byly
posléze dolazeny. Funk¢nost reguldtoru dokumentuje ndsledujici graf.

Regulator je navrhovan tak, aby doslo k co nejpfesnéjsimu sledovani pozadované hodnoty,
zéroven reguldtor nesmi byt pfili§ pomaly. Déle je nastaven omezeny pohyb vySkovky v rozsahu
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AUTOPILOT PODELNEHO SKLONU

Pitch Autpilot
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Obrazek 6.2.: Autopilot - Pitch

+10°. Zaporné hodnoty koefientli jsou tu ze stejného diivodu jako v piipadé€ tlumice.
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AuToPILOT

Pomoci funkce Linear Analysis tool jsem si nechal vytvorit skokovou odezvu regulovdaného
systému.

Step Response

Amplitude

Time (seconds)

Obrézek 6.3.: Autopilot - Step response

Graf ukazuje ustdleni podélného sklonu na poZadované hodnoté, neobsahuje velky prekmit a
k tstéleni dojde ve vyhovujim case.
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KAPITOLA
SEDMA

STABILITA LETOUNU

Stabilitou letounu rozumime schopnost letadla se vratit do letu, ze kterého byl vychylen ptiso-
benim rGznych sil. Stabilitu letounu posuzujeme statickou a dynamickou. Staticky stabiln{ rozu-
mime, pokud md letadlo bez zdsahu tendenci se vratit do ptivodni polohy. Dynamicky stabilni
letadlo tim rozumime, pokud se letoun vrati do pivodni polohy pomoci kmitdni. Tyto kmity
jsou postupné tlumeny pokud je letadlo dynamicky stabilni. V kapitole 5.3 jsme systém vybudili
tak, Ze doslo k jeho kmitani. Tyto kmity byly postupné tlumeny. Letadlo je dynamicky i staticky
stabilni.

V rdmci fizenf stabilitou rozumime to, Ze vSechny p6ly systému jsou zdporné nebo v piipadé,
Ze jsou komplexni, tak je jejich redlnd ¢dst zdpornd, neboli nachdzi se v levé poloroviné kom-
plexnfi roviny.

Pole-Zero Map
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0.997
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Obrazek 7.1.: Poloha nul a p6la

V grafu je vidét poloha nul a péli systému. P6ly maji hodnoty [ -0.14, -0.28, -0.755+0.619i,
-25.5 ]. Odtud je vidét, Ze je nas systém stabilni.
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KAPITOLA
OSMA

Préce je vénovdna demonstraci moZnosti simulace pohybu letadel. V préci je sestaven zdkladni
funk¢éni model letounu. Funkénost letounu dokumentuji grafy v kapitole 5. Z grafi 1ze vidét, Ze
sestaveny model je stabilni, z toho divodu, Ze se letoun sdm tlumi. Letoun byl modelovdn pomoci
dat ziskanych firmou. Kvili utajeni vybranych dat o letadlu jsem byl nucen nékteré parametry
odhadnout ¢i ziskat jejich ptiblizné hodnoty dotazem mifenym na firmu. Pro sestaveny model
je navrZen servomechanismus vyskového kormidla. Tento servomechanismus je modelovan jako
systém druhého fddu bez nul.

Druhym krokem bylo navrzeni tlumice rychlosti podélného sklonu. Tento tlumi¢ byl modelo-
véan jako P reguldtor zapojeny ve zpetné vazbé. Jeho hodnota byla stanovena na P = —0.6868.
Autopilot podélného sklonu, ktery fidi ndklon letadla byl navrZen jako PID regulétor s hodno-
tami P = 4.5, I = -0.9, D = 5. Hodnota Filter Coeficientu N = 0.6. Vytvoreny graf, ktery
zobrazuje nuly a pély celého systému, dokazuje, Ze sestaveny model se zapojenym pilotem je
stabilni.

Vysledkem bakalaiské prace je funkéni sestaveny model, na ném? lze pracovat i v budoucnu.
JelikoZ se v praci rozebirdji zdkladni principy sestavovdni a fizeni letadel, je moZno na ni navdzat
nejriznéj$imi zplisoby. Jako prvni pfipadd v dvahu rozsifeni modelu na pfi¢ny pohyb. Celkove
bych praci shrnul jako dobry zacatek pro piipadné budouci studium letectvi a fizeni letadel.
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