Analiza stabilnosti VTOL bespilotne letjelice velikog
doleta

Salamun, Matija

Master's thesis / Diplomski rad
2021

Degree Grantor / Ustanova koja je dodijelila akademski / strucni stupanj: University of
Zagreb, Faculty of Mechanical Engineering and Naval Architecture / SveuciliSte u Zagrebu,
Fakultet strojarstva i brodogradnje

Permanent link / Trajna poveznica: https://um.nsk.hr/urn:nbn:hr:235:331119

Rights / Prava: In copyright /Zasti¢eno autorskim pravom.

Download date / Datum preuzimanja: 2024-05-05

Repository / Repozitorij:

Repository of Faculty of Mechanical Engineering
and Naval Architecture University of Zagreb

DIGITALNI AKADEMSKI ARHIVI I REPOZITORLIL

zir.nsk.hr


https://urn.nsk.hr/urn:nbn:hr:235:331119
http://rightsstatements.org/vocab/InC/1.0/
http://rightsstatements.org/vocab/InC/1.0/
https://repozitorij.fsb.unizg.hr
https://repozitorij.fsb.unizg.hr
https://zir.nsk.hr/islandora/object/fsb:7456
https://repozitorij.unizg.hr/islandora/object/fsb:7456
https://dabar.srce.hr/islandora/object/fsb:7456

SVEUCILISTE U ZAGREBU
FAKULTET STROJARSTVA I BRODOGRADNJE

DIPLOMSKI RAD

Matija Salamun

ZAGREB, 2021.



SVEUCILISTE U ZAGREBU
FAKULTET STROJARSTVA I BRODOGRADNJE

DIPLOMSKI RAD

ANALIZA STABILNOSTI VTOL BESPILOTNE LETJELICE VELIKOG

DOLETA

Mentor: Student:

prof. dr. sc. Milan Vrdoljak Matija Salamun

ZAGREB, 2021.



Zahvaljujem se svome mentoru prof. dr. sc.
Milanu Vrdoljaku na pruZenom znanju, sa-
vjetima i usmgjeravanju za vrijeme pisanja di-
plomskog rada no isto tako bih mu se zahva-
lio © za njegovu pristupacnost i volju tijekom
cijelog studija. Zahavlio bih se svojim rodi-
teljima Marijanu 1 Miri te sestri Luciji na
podrsci, strpljenju, znanju 1 omogucéavanju
pohadanja fakulteta. Takoder zahvalio bih se
djevojct Mireli koja mi je bila potpora tije-
kom zavrsetka studija. Isto tako zahvalio bih
se suim kolegama 1 prijateljima na savjetima,

pomoci 1 nezaboravnim iskustvima.



Izjava

Izjavljujem da sam ovaj rad radio samostalno koriste¢i znanja stecena tijekom studija i

navedenu literaturu.

Zagreb, prosinac 2021. Matija Salamun

fa@?



SVEUCILISTE U ZAGREBU
FAKULTET STROJARSTVA I BRODOGRADNJE
Sredi¥nje povjerenstvo za zavréne i diplomske ispite
Povjerenstvo za zavrne i diplomske ispite studija zrakoplovstva

©

Sveudililte u Zagrebu
Fakultet strojarstva i brodogradnje

Datum Prilog

Klasa: 602-04/21-6/1
Ur.broj: 15-1703 - 21 -

DIPLOMSKI ZADATAK

Student: Matija Salamun JMBAG: 0035206675

Naslov rada na : q : : " ’
hrvatskom jeziku: Analiza stabilnosti VTOL bespilotne letjelice velikog doleta

Naslov rada na

engleskonn jeziku: Stability analysis of long-range VTOL unmanned aerial vehicle

Opis zadatka:

Primjeri primjene bespilotnih letjelica danas su brojni, a jedna od mogucih primjena je i dostava lijekova, krvi
pa tak i organa namijenjenih transplantaciji. Za letjelicu takve medicinske namjene bila bi od znataja
moguénost vertikalnog polijetanja i slijetanja (engl. vertical take-off and landing, VTOL), ali i horizontalnog
leta na vecim udaljenostima te s veéim iznosom brzine krstarenja. Takoder od letjelice se ofekuju dinamitke
znatajke najvide razine uz odgovarajudi sustav stabilizacije i upravljanja.

Za konfiguraciju zrakoplova prikladnu za navedene zadade od interesa je analiza reZima leta koji se znatajno
razlikuju: vertikalni let, horizontalni let i tranzicija izmedu ta dva reZima. U ovom radu fokus je na
horizontalnom letu te na osnovnim zna¢ajkama vertikalnog leta.

Za odabranu konfiguraciju VTOL bespilotne letjelice potrebno je:

prikazati sve potrebne geometrijske i inercijske znagajke;

odrediti potrebne aerodinamitke znadajke letjelice te znatajke pogona;
provesti analizu stati¢ke stabilnosti i ravnoteZnog leta;

napraviti analizu dinamitke stabilnosti za let u reZimu krstarenja;
predloZiti sustav stabilizacije za let u reZzimu krstarenja.

U radu je potrebno navesti koristenu literaturu i eventualno dobivenu pomoc.

Zadatak zadan: Datum predaje rada: Predvideni datumi obrane:
30. rujna 2021. 2. prosinca 2021, 13. - 17. prosinca 2021,
Zadatak zadao: Predsjednik Povjerenstva:

é/lilan Vrdoljak Prof. dr. sc.éilan Vrdoljak

Prof. dr. sc



Sadrzaj

Sadrzaj v
Popis slika viii
Popis tablica Xi
Popis oznaka xii
Sazetak XV
Summary xvi

. Uvod 1
. Konceptualno projektiranje letjelice 3
2.1. Odabir konfiguracije . . . . . . . . .. ... 3
2.2. Masa i dimenzije letjelice . . . . . . . ... oo )
2.3. Dimenzioniranje prema performansama . . . . . . . . . .. ... .. ... )
2310 Trup . . . . o 6

232, Krilo . . ..o 7

233. Rep . . . . o 8

. Aerodinamicke znacajke letjelice 11
3.1. Priprema modela . . . . . . . ... o 11
3.2. Rezultatiiz Xfird . . . . . . . 13



Vi

. Performanse vertikalnog leta
4.1. Snaga potrebna za lebdenje . . . . . .. ... Lo
4.2. Brzina penjanja . . . . . . .. ..o

4.3. Potrebna snaga horizontalnog leta . . . . . . . . ... ..o

. Staticka stabilnost

5.1. Uzduzna staticka stabilnost . . . . . . ... ... ... ... ...
5.1.1. Odredivanje utjecaja tijela na aerodinamicki centar zrakoplova . .
5.1.2. Odredivanje gradijenta uzgona . . . . . . . . .. .. .. ... ...
5.1.3. Odredivanje povijanja struje . . . . . . . . . .. .. ... ...

5.2. Provjera staticke stabilnosti po praveu . . . . .. .. ...

5.3. Prikaz rezultata provjere staticke stabilnosti . . . . . ... ... ... ..
5.3.1. Uzduzna staticka stabilnost . . . . .. . ... ... ... .. ...
5.3.2. Staticka stabilnost po pravcu . . . . .. ...

. Dinamicka stabilnost

6.1. Linearizacija sila . . . . . . . ...
6.2. Linearizacija komponenata aerodinamickog momenta . . . . . . . . . ..
6.3. Model uzduznog gibanja . . . . . . .. ... oL
6.3.1. Jednadzbe uzduznog gibanja u prostoru stanja . . . . . . . . . ..
6.3.2. Aproksimacije lineariziranog modela uzduznog gibanja . . . . . .
6.4. Model bocnog gibanja . . . . .. .. Lo
6.4.1. Jednadzbe boc¢nog gibanja . . . . . ... ... 000

6.4.2. Aproksimacije lineariziranog modela bocnog gibanja . . . . . . . .

. Sustavi stabilizacije

7.1. Sustavi stabilizacije uzduznog gibanja . . . . . . ... ... L.
7.1.1. Stabilizacija kratko-periodi¢nog moda . . . . . . .. .. ... ...

7.2. Sustavi stabilizacije bocnog gibanja . . . . . . . ...
7.2.1. Stabilizacija moda valjanja . . . . . . ... ..o

7.2.2. Stabilizacija spiralnog moda . . . . . .. ... 0L

. Sustavi upravljanja stavom

8.1. Sustav upravljanja orijentacijom propinjanja . . . . . . . .. .. .. ...

19
19
20
23

24
24

27
29
29
31
31
33

34
34
36
38
39
42
45
45
20

52
52
52
95
25
26

58



8.2. Sustav upravljanja ARI . . . . .. ..
9. Zakljucak
A. Pogonska grupa
B. Tehnicka dokumentacija

C. Priprema CAD modela za XFLR5
C.1. Priprema CAD modela . . . . . . ..
C.1.1. Modeliranje trupa . . . . . . .

C.1.2. Definiranje znacajnih aeroprofila trupa . . . . . . . .. ... . ..

C.2. Mreza konacnih elemenata . . . . . .

C.2.1. Definiranje geometrije i mreze konacnih elemenata aeroprofila

C.3. Analiza u programu Xflrb . . . . ..
C.3.1. 2D analiza aeroprofila . . . .
C.3.2. Modeliranje zrakoplova - Xflrh

Literatura

vii

70

72

76

84
84
84
85
88

92
92
95

99



2.1
2.2
2.3
2.4

3.1
3.2
3.3
3.4
3.5
3.6
3.7
3.8

4.1
4.2
4.3
4.4

5.1
5.2
5.3
5.4

Popis slika

Graficki prikaz vrijednosti ciljeva . . . . . . ..o o000 4
Matching dijagram s odabranom tockom . . . . . . ... ... ... ... 7
Pocetne polare letjelice . . . . . . . . . ..o 8
Povrsina modeliranog trupa . . . . . .. ..o 9
Aeroprofili trupa . . . . .. L 12
Rezultati 2D analize . . . . . . . .. .. .. o 13
Konacan model letjelice . . . . . . .. .. ... . ... ... ... ... 14
Polare letjelice nakon svih prikupljenih podataka . . . . . . . . . ... .. 15
Koeficijent otpora C'p u ovisnosti o napadnom kutu . . . . . ... .. .. 16
Koeficijent C',/Cp u ovisnosti o napadnom kutu . . . . . ... ... ... 17
Raspodjela talaka i uzgona za brzinu od 30 m/s panelnom metodom . . . 18
Raspodjela talaka i uzgona za brzinu od 40 m/s metodom vrtloZne resetke 18

Potrebna snaga za lebdenje . . . . . .. ... 20
Promjena inducirane brzine lebdenja v; g . . . . . . .. ... 21
Promjena brzine penjanja Vo . . . . ..o o000 oo 22
Potrebna i raspoloziva snaga horizontalnog leta na h =505m . . . . .. 23
Prikaz podjele zrakoplova prema [1] . . . . . . ... ... ... ... .. 26
Koristene krivulje za izracun gradijenta povijanja struje . . . . . . . . .. 26
Prikaz velic¢ina lp, i hy, . . . . . . . . . . 30
Dijagram empirijskih faktora za izracun momenta skretanja . . . . . . . 31

viii



5.5
5.6
5.7

6.1
6.2
6.3
6.4

6.5

7.1
7.2

7.3
7.4

7.5
7.6

8.1
8.2

8.3

8.4

8.5

8.6
8.7

8.8

POPIS SLIKA ix

Prikaz velicina z, idy . . . . . . .. .o 32
Prikaz staticke margine . . . . . . . ... oo 32
Prikaz staticke stabilnosti po praveu . . . . . ... ... ... 33
Prikaz korjena sustava uzduznog gibanja . . . . . . .. ... ... ... 41
Prikaz promjena karakteristi¢nih veli¢ina u ovisnosti o vremenu . . . . . 42
Prikaz korjena sustava bo¢nog gibanja . . . . . . ... ..o L. 47

Prikaz promjena karakteristicnih veli¢ina u ovisnosti o vremenu za otklon
krilaca Ad; . . . . . 48
Prikaz promjena karakteristicnih veli¢ina u ovisnosti o vremenu za otklon

kormila pravca A, . . . . ... 49

Blok shema stabilizacije kratko-periodi¢nog moda . . . . . . . . . . . .. 53

Prikaz promjene ¢ i a, otvorenog i zatvorenog sustava kratko-periodi¢ne

aproksimacije . . . . .. ... L 54
Blok shema sustava stabilizacije moda valjanja . . . . . . . . .. ... .. 55
Prikaz promjene p otovrenog i zatvorenog sustava moda valjanja . . . . . 26
Blok shema sustava stabilizacije spiralnog moda . . . . . . . . ... . .. o7
Prikaz promjene r otvorenog i zatvorenog sustava spiralnog moda . . . . 57
Shema sustava upravljanja orijentacijom propinjanja . . . . . . . . . .. 59

Prikaz promjene ¢ i 6 otvorenog i zatvorenog sustava upravljanja stavom

zaV=20.26m/s, m=5526ke . . ... ... ... 60
Prikaz promjene « i u otvorenog i zatvorenog sustava upravljanja stavom
zaV=2026m/s, m=>5526kg . . .. ... ... ... 61
Prikaz promjene ¢ i 6 otvorenog i zatvorenog sustava upravljanja stavom
zaV=>58m/s, m=30kg . ... ... ... ... 62
Prikaz promjene « i u otvorenog i zatvorenog sustava upravljanja stavom
zaV=58m/s, m=30kg . ... .. ... ... ... 63
Shema sustava eliminacije kuta klizanja - ARI . . . . . .. .. ... ... 64

Prikaz promjene 3 i r otvorenog i zatvorenog sustava ARI za V' = 20.26m/s,
m=255.26kg . . . .. 66
Prikaz promjene p i ¢ otvorenog i zatvorenog sustava ARI za V' = 20.26m/s,
m=>55.26kg . . . ... 67



POPIS SLIKA  x

8.9 Prikaz promjene 3 i r otvorenog i zatvorenog sustava ARI za V' = 58m/s,

m=30Kkg . . . .. 68
8.10 Prikaz promjene p i ¢ otvorenog i zatvorenog sustava ARI za V' = 58m/s,

m=30Kkg . . . . . 69
B.1 Unutrasnost trupa s glavnim komponentama . . . . . . . . . .. ... .. 76
B.2 Osnovne dimenzije trupa . . . . . . .. ... 7
B.3 Nacrt trupa letjelice . . . . . . . . . . .. 78
B.4 Bokocrt trupa letjelice . . . . . .. ... o oo 79
B.5 Dimenzije letjelice No. 1 . . . . . . . . .. ... .. 80
B.6 Dimenzije letjelice No. 2 . . . . . . . . . . .. ... 81
B.7 Izometrijski prikaz letjelice s uvuc¢enim motorima za VITOL . . . . . . .. 82
B.8 Izometrijski prikaz letjelice s izvucenim motorima za VITOL . . . . . .. 83
C.1 Prikaz potrebnih linija . . . . . .. .. ... oo 85
C.2 Loft . . . . e 86
C.3 Model Loft . . . . .. . 86
C.4 Surface . . . . . . . 87
C.5 Intersect . . . . . . . . . 87
C.6 Postupak definiranja aeroprofila pojedinog presjeka . . . . . . . . . . .. 88
C.7 ’Kostur’ modela s pripadaju¢im aeroprofilima . . . . . . . ... ... .. 89
C.8 Prikaz geometrije aeroprofila . . . . . . .. ..o 90
C.9 Definiranje mreze konacnih elemenata . . . . . . . . . ... ... .. ... 91
C.10 Odjeljivanje podataka . . . . . . . . . . .. ... 91
C.11 Nepotrebni podaci . . . . . . . . . ... . .. 92
C.12 Prikaz aeroprofila trupa nakon poboljsanja . . . . . . ... .. ... ... 93
C.13 Definiranje 2D analize . . . . . . . .. .. ... 94
C.14 Rezultati 2D analize . . . . . . . . .. . . ... ... ... 94
C.15 Definiranje krila i trupa . . . . . . .. ... oo 95
C.16 Definiranje horizontalnog stabilizatora . . . . . . . . ... .. ... ... 96
C.17 Definiranje vertikalnog stabilizatora . . . . . . . . .. ... ... ... .. 96
C.18 Definiranje polozaja horizontalnog i vertikalnog stabilizatora . . . . . . . 97
C.19 Konac¢an model zrakoplova . . . . . . . . .. ... ... ... ....... 97

C.20 Aerodinamicke znacajke letjelice . . . . . . . . . ... ... .. 98



Popis tablica

2.1
2.2
2.3

5.1

Al
A2
A3
A4
A5

Parametri performansi zrakoplova . . . . . . .. ... 6
Podaci krila . . . . . .. .o 10
Podacirepa . . . . . . . . 10
Veli¢ine odredene podjelom zrakopova na sekcije prema Slici 5.1 . . . . . 27
Podaci odabranog motor za VITOL . . . . . .. .. ... ... ... ... 73
Podaci preporucenog VT OL propelera . . . . . .. ... .. ... .... 74
Baterija . . . . . .. 74
ESC . 75
Odabrani motor s unutarnjim izgaranjem . . . . . . . . . . .. ... ... 75

Xi



CLa

Popis oznaka

matrica botnog gibanja sustava . . . . . . ... 45
ukupna povrsina N krakova rotora, [m?] . . . . . ... ... ... 18
matrica uzduznog gibanja sustava . . . . . .. ..o L L 39
aspektni odnos . . . . . . . ... 4
raspon krila, [m] . . . . .. L. 5
matrica upravljanja gibanja sustava . . . .. ... ..o 45
matrica upravljanja uzduznog gibanja . . . . . .. ... 39
duljina aerodinamicke tetive, [m] . . . . . ... 0oL 9
koeficijent otpora profila kraka . . . . . . . . ... ... oL 18
duljina tetive horizontalnog stabilizatora, m| . . . . . . . ... ... ... .. 9
koeficijent uzgona letjelice . . . . . . . . . . ... 5
koeficijent uzgona krila po napadnom kutu . . . . ... ..o 000 23
gradijent momenta skretanja po kutu klizanja 5 . . . . . . . ... ... ... 28
duljina korjenske tetive, [m] . . . . . ... 9
duljina vrsne tetive, [m] . . . . . ... 9
duljina tetive vertikalnog stabilizatora, [m| . . . . . .. ... ... 9
prijenosna funkcija . . . . . ... Lo 42
visina, [m] . ... 4
postavni kut horizontalnog stabilizatora, [rad] . . . . . . . ... ... ... .. 9
postavni kut vertikalnog stabilizatora, [rad] . . . . . . . ... ... L. 9
pojacanje akcelerometra, [-] . . . . . ... 51
pojacanje brzinskog giroskopa, [-] . . . .. ..o oL 51

xii



POPIS OZNAKA  xiii

Kyt pojacanje integrirajuceg giroskopa, [-] . . . . . ..o o000 oL 58
K.; pojacanje unakrsne povratne veze, [-] . . . . ... ..o L 64
Kpy pojacanje servopogona kormila visine, [-] . . . . . ... ..o 0oL 51
Kr pojacanje giroskopa, [-] . . . . . ... Lo 55
L aerodinamicki moment oko glavne osi tromosti x. . . . . ... ... 35
L duljina, [m] . . . ... 4
LY s, koeficijenti dinamicke stabilnosti za momente duz glavne osi tromosti x . 36
M aerodinamicki moment oko glavne osi tromostiy . . . . . . . . ... ... .. 35
m masa letjelice, [kg] . . . . . .. 4
M) ¢ .5, koeficijenti dinamicke stabilnosti za momente duz glavne osi tromosti y . 36
N aerodinamicki moment oko glavne osi tromostiz. . . . . . .. ... ... .. 35
Nj 5.6 Koeficijenti dinamicke stabilnosti za momente duz glavne osi tromosti z . 36
P kutna brzina valjanja, [rad/s] . . . . . ... oo 44
PL  opterecenje diska po jedinici snage, [N/W| . . . ... .. ... 20
p snaga, [W] . . . o oo 4
q dinamicki tlak, [Pa] . . . . ... o 24
R radijus rotora, [m] . . . . ... 18
r kutna brzina zanosa, [rad/s] . . . . . ... Lo 44
S povrSina, [m?] . . ... 5
t vrijeme penjanja, [s] . . . . ... 22
Ve o brzina penjanja, [m/s| . . ... 18
v; inducirana brzina na disku, [m/s] . . . ... 18
\% brzina leta, [m/s] . . . . ... 5
W tezina letjelice [N] . . . . . ... 5
W Sirina, [m] . ... 4
X aerodinamicka sila duz glavne osi tromosti-x . . . . . . . ... ... ... 33
Taen polozaj aerodinamickog centra letjelice, [m] . . . . . .. ... L. 23

XY koeficijenti dinamicke stabilnosti uz poremeéaje duz glavne osi tromosti x . . 34

u,o

X vektor stanja . . . . . ..o Lo L 37
Y aerodinamicka sila duz glavne osi tromosti-y . . . . . . .. ... ... ... 33
Yﬁ({pm 5, koeficijenti dinamicke stabilnosti uz poremecaje duz glavne osi tromosti y . 34

y vektor izlaza . . . . . . .o 37



POPIS OZNAKA  xiv

A aerodinamicka sila duz glavne osi tromosti-z . . . . . . .. ... ... ... 33
Z27a7 &.q.6, Koeficijenti dinamicke stabilnosti uz poremecaje duz glavne osi tromosti z 34
a napadni kut, [rad] . . . . ... oo o 38
o] kut klizanja, [rad] . . . . ... 28
A6, otklon krilaca . . . . ..o 50
A6, otklon kormila visine . . . . . . ... .. 43
AJ, otklon kormila pravea . . . .. ... oL 50
iskoristivost . . . . . .. L 4
koeficijent inducirane snage . . . . . . .. ..o 18
A suzenje krila . . . . ..o 9
Apg strijela napadnog brida krila, [rad] . . . . . .. ..o o000 9
Arp  strijela izlaznog brida krila, [rad] . . . . . ..o 0oL 9
Ao strijela polovice tetive krila, [rad] . . . . .. ..o 27
w prirodna frekvencija, [rad/s] . . . . . ..o Lo 42
Q kutna brzina rotora, [rad/s| . . . .. ... 18
p gustoca zraka, [kg/m3] . . . . ... 18
0 kut propinjanja, [rad] . . . . . ... 44
¢ Prigusenje . . . . . . ... 42
Indeksi
a korisno (available) . . . . . . ... 4
h horizontalni stabilizator . . . . . . . . ... oo oo 9
v vertikalni stabilizator . . . . . . . ..o 9
Kratice
BWB Blended wing body . . . . . . . ... 4
ESC Eletronic speed controler . . . . . . . . .. ... ... 72
SM  staticka margina . . . . .. ... Lo Lo 23
VLM Vortex lattice method . . . . . . . . .. ... ... XV

VTOL Vertical Take-off and Landing . . . . . . .. ... . ... ... ... ..... 1



SazZetak

Ovim radom predstavljena je letjelica za dostavu ljudskih organa za hitne medicinske
potrebe sa sposobnos¢u vertikalnog polijetanja i slijetanja te tranzicije u horizontalni
let. Na temelju slicnih letjelica, zahtjeva i zZeljenih ciljeva odabrana je konfguracija le-
tjelice te su proracunate preliminarne dimenzije. Proracunate su neke od zanimljivih
performansi za VT OL fazu leta kao sto su lebdenje i brzina penjanja kako bi se oprav-
dao odabir pogonske grupe. Analize su provedene za rezim horizontalnog leta kod kojeg
su promatrane dvije radne tocke. Analizirane su aerodinamicke znacajke letjelice pa-
nelnom i VLM metodom koje ¢e biti potrebne u radu. Analizom staticke stabilnosti
letjelice odreden je konacan polozaj repa ¢ime je dio projektiranja zakljucen. Proveden
je proracun dinamicke uzduzne i bo¢ne stabilnosti lineariziranim 6DOF modelom te su
dobivene matrice sustava i upravljnja koje ¢e biti od znacaja prilikom daljnjih analiza.
Takoder proracunate su i aproksimacije pojedinih modova uzduznog i bocnog gibanja.
Temeljem rezultata dinamicke stabilnosti analizirani su sustavi stabilizacije uzduznog i
bocnog gibanja te su odredene vrijednosti pojacanja povratnih veza za pojedini sustav.
Isto tako predstavljeni su i analizirani sustavi upravljanja stavom za razlic¢ite brzine i

mase letjelice te iznosi pojacanja povratnih veza u rezimu horizontalnog leta.

Kljuéne rijeci: bespilotna letjelica, VTOL, tranzicija, sustav stabilizacije, sustav

upravljanja, performanse
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Summary

This paper presents an aircraft for emergency medical delivery of human organs with
ability of vertical take-off and landing and transition to horizontal flight. Based on
similar aircraft, requirements and desired objectives the aircraft configuration is selected
and preliminary dimensions are calculated. Some of the interesting performance for
VTOL flight phase, such as hovering and climbing speed are calculated to justify the
choice of propulsion group. Analysis are performed for a horizontal flight in which two
operating points are observed. Aerodynamic characteristics of the aircraft are analyzed
by the panel and VLM method which will be needed in this paper. The analysis of the
static stability of the aircraft determined the final position of the tail, which concludes
designing. The calculation of dynamic longitudinal and lateral stability is performed
using linearized 6DOF model, and system and control matrices are obtained which will
be important in further analysis. Approximations of individual modes of longitudinal
and lateral motion are also calculated. Based on the results of dynamic stability, the
stabilization systems of longitudinal and lateral motion are analyzed, and the values of
feedback gain for individual systems are determined. Aircraft position control system
for different aircraft speed and masses is also presented and analyzed, as well as the

values of feedback gains in the horizontal flight.

Keywords: unmanned areal vehicle, VTOL, transition, stabilization system, control

system, performance
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1 Uvod

Hitan prijevoz organa u medinske svrhe vrlo je slozen, skup i zahtjeva veliki broj
osoblja. Ovim radom predstavljena je bespilotna letjelica sa sposobnosti vetikalnog po-
lijetanja i slijetanja te moguc¢nosc¢u tranzicije u horizontalni let. Ideja iza ovakve letjelice
prvenstveno je hitan prijevoz organa u medicinske svrhe kojom bi se smanjilo vrijeme,
trosak i potrebno osoblje. Zahtjevi koji se namecu je Sto brzi prijevoz tereta, veliki dolet i
dovoljna nosivost letjelice dok su ciljevi definirani u nastavku rada. Temeljem odredenih
zahtjeva i ciljeva projektirana je letjelica odredenim metodama te su definirane dimen-
zije i masa letjelice no ovim radom samo projektiranje nije detaljno prikazano. Zbog ne
postojanja analitickih i eksperimentalnih metoda aerodinamicke znacajke proracunate
su numericki. Provedena je analiza dinamicke stabilnosti kojom su dobivene matrice
sustava i upravljanja potrebne za daljnje proracune. Isto tako proracunate su neke od
znacajnih performansi VT OL faze leta kako bi se opravdao odabir pogonske grupe dok
stabilizacija ove faze leta nije analizirana ovim radom zbog svoje slozenosti, kao i faza
tranzicije izmedu dvije faze leta.

Analiza stabilnosti provedena je za horizontalni let na temelju lineariziranog 6DOF
modela i aproksimacija pojedinih modova gibanja gdje su promatrane dvije radne tocke.
Predstavljeni su sustavi stabilizacije uzduznog i bocnog gibanja te odredeni iznosi po-
vratnih veza kojima e se utvrditi stabilnost letjelice. Odabrani su i odredeni sustavi
upravljanja stava i definirani iznosi pojacanja povratnih veza za razlicite uvjete leta
kako bi letjelica bila stabilna i pokazali kvalitetu sustava.

Poglavljem 2. razraden je odabir konfiguracije, projektiranje trupa, krila i repa te

su dane osnovne dimenzije letjelice, a poglavljem 3. prikazane su proracunate aero-
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dinamicke znacajke iste. Poglavljem 4. analizirane su neke od znacajnih performansi
VTOL faze leta. Poglavljem 5. analizirane su staticka uzduzna stabilnost i stabilnost
po pravcu dok je poglavljem 6. analizirana dinamicka uzduzna i bo¢na stabilnost letje-
lice te dane njihove aproksimacije. Poglavljem 7. predstavljeni su i analizirani sustavi

stabilizacije uzduznog i bocnog gibanja, a poglavljem 8. sustavi upravljanja stavom.



2 Konceptualno

projektiranje letjelice

Ovim poglavljem opisan je postupak konceptualnog projektiranja letjelice, odabir
potrebnih komponenti i odabrana konfiguracija. Kako je letjelica namjenjena za moguéi
transport organa ista je projektirana prema dimenzijama kutije za prijevoz te vece
kolicine leda koja je potrebna tijekom transporta. Predvideni teretni prostor zamisljen
je u unutrasnjosti letjelice koja je vibracijski i toplinski izolirana. Takoder obrazlozit ¢e
se odabir pojedinih komponenti, polozaj i kofiguracija krila, repa, podvozja te ostalih

dijelova letjelice.

2.1. Odabir konfiguracije

Zbog relativno velikih dimenzija transportne kutije odluceno je kako ¢e se teretni
prostor nalaziti unutar trupa zbog smanjenja dodatnog otpora koji bi zauzimala ista da
se nalazi izvan trupa. Samim time moguce je gotovo sve preostale potrebne komponente
kao Sto su baterija, motori za vertikalno polijetanje i slijetanje, motor s unutarnjim izga-
ranjem namjenjen za horizontalni let i sl. pozicionirati unutar trupa. Uzimajuci u obzir
namjenu letjelice koja mora biti Sto je vise moguce stabilna, odabrana je visokokrilna
konstrukcija krila sa strijelom iz razloga sto obje stavke pridonose stabilnosti. Isto tako
visokokrilna konstrukcija omoguéuje jednostavniju manipulaciju teretom.

Kako bi se motor s unutarnjim izgaranjem sto je vise mogucée udaljio od moguceg
tereta isti je predviden na straznjem dijelu letjelice te bi pogonio potisni propeler !.

Sukladno predlozenoj poziciji motora s unutarnjim izgaranjem i konfiguraciji propelera

leng. Pusher propeller
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konfiguracija repa odabrana je kao obrnuti U koji je povezan s trupom preko boom-
ova. Uzimajuéi moguénost otkaza sustava vertikalnog polijetanja i slijetanja podvozje
je zamisljeno kao fiksna aerodinamicki oblikovana trokolica ? s pripadajué¢im kotacima.

Konfiguracija je odabrana koristenjem metode visekriterijskog odlucivanja ® prilikom

koje su definirani sljede¢i ciljevi:

e Maksimizacija brzine leta (MBL)

Maksimizacija brzine vertikalnog penjanja (MBVP)

Maksimizacija mase/volumena tereta (MMVT)

Smanjenje oplahivane povrsine letjelice/Smanjenje otpora (SOP)

Maksimizacija doleta (MD) |

¢iji je znacaj nakon provedene analize prikazan Slikom 2.1.

MMVT
SOP

MBVL

MD

MBL

Slika 2.1: Graficki prikaz vrijednosti ciljeva

2eng. Tricycle landing gear
3eng. Analytic Hierarchy Process - AHP
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2.2. Masa i dimenzije letjelice

Kako bi se krenulo s dimenzioniranjem definirane su masa i dimenzije predvidenog

tereta:

m = 25 kg ,
L x HxW =600 x 320 x 450 mm .

Nakon definiranja mase i volumena tereta, moguce je krenuti s konstruiranjem letje-
lice prema njihovim vrijednostima. Teret ¢e biti smjeSten u unutrasnjosti trupa te c¢e
pristup istom biti ostvaren otvaranjem prednjeg dijela letjelice. Ovakav nacin smjestaja
tereta pogodan je iz razloga Sto je moguce modelirati trup tako da se Sto vise smanji
otpor letjelice. Iz tog razloga trup i krilo ¢e biti spojeni u jednu cjelinu pod nazivom
Blended Wing Body (BWB) gdje je trup ujedno i nosivi dio letjelice tj. pridonosit ¢e uz-
gonu. Takoder ovakvom konfiguracijom moguce je ostvariti smjestaj svih elektronickih
i ostalih komponenti unutar trupa cije ¢e pozicioniranje omoguciti jednostavnije ma-
nipuliranje centrom mase i aerodinamickog centra. Takoder kako bi proveli proracun
potrebno je odrediti tip motora za VTOL i motora za horizontalni let. Za VTOL dio
leta odabrani su motori s najve¢om pojedina¢nom nosivoséu, dok je za horizontalni let
odabran benzinski motor takoder na temelju snage potrebne za prijevoz m = 25 kg

tereta. Odabir motora i ostalih potrebnih komponenti dani su u Dodatku A..

2.3. Dimenzioniranje prema performansama

Kako bi se odredile dimenzije letjelice kao sto su raspon krila, povrsina krila i sl.
provedena je analiza dimenzioniranja prema performansama s zeljenim ulaznim poda-
cima. Uz zadani zeljeni aspektni odnos koji iznosi R = 12, raspolozivu snagu koja
uzevsi u obzir iskoristivost motora nepgine = 0.7 4 i propelera Npropetler = 0.85 iznosi
P, = 5.2515kW. Takoder potencijalna maksimalna brzina leta iznosi V,,az pot = 60m/s.
Proracun je proveden prema [1] te su dobiveni rezultati prikazani Tablicom 2.1.

S dobivenim rezultatima moguce je graficki prikazati odabir povrsine i raspona krila

Matching dijagramom koji je prikazan Slikom 2.2. Graficki prikazana odabrana tocka

40va vrijednost nije stvarna iskoristivost odabranog motora s unutarnjim izgaranjem, veé¢ sigurnosna

mjera primjenjena na tvornicke specifikacije motora
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Tablica 2.1: Parametri performansi zrakoplova

Podatak Iznos
Swing 2.0529 m?
buwing 4.9633 m

CLmaz 1.9535

CL maz,ianding 3.1628

CL,maz,take—of f 2.9209
Vinaa 58.9740 m /s
Viaogurn  49.9740 m /s
Vitalltanding  12.8525m/s
Vitati take—off ~ 13.3740m/s

je takva da je Sto blize narancastoj liniji (Polijetanje) te je omjer W/S = 320. Takoder
prema [1] dobivene su polare letjelice prilikom polijetanja i ravnoteznog leta koje su

prikazane Slikom 2.3.

2.3.1. Trup

Trup kao vrlo bitna komponenta letjelice projektiran je s posebnom pozornoséu kako
bi se ostvarila Sto je moguée manja oplahivana povrsina, a isto tako kako bi se bitne
komponente pogona i tereta pozicionirale unutar njega. Iz tog razloga konfiguracija
trupa zamisljena je kao uzgonska povrsina koja zajedno s krilom ostvaruje zeljeni uz-
gon te ju je moguce opisati kao BWB konfiguracija. Transportna kutija definirana je
dimenzijama L x Hx W = 600 x 320 x 450 mm te je prema tim dimenzijama projektiran
trup.

Nakon modeliranja povrsine trupa potrebno je modelirati utore za VTOL motore i
propelere. Odabirom potrebih motora i pripadajuc¢im ih propelera moguce je definirati
pozicije i dimenzije utora. Odluceno je kako ¢e za vertikalno penjanje i spustanje biti

koristena 4 elektromotora cije ¢e karakteristike biti dane u nastavku, takoder vrijedi i
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Matching dijagram

7 T T T T I T
Horizontalni let, V = 58.97 m/s
Zaokret, V. = 49.97 m/s
6 Polijetanje, Vsanro = 13.37 m/s ||
Slijetanjev Vvstall,landing = 12.85 IIl/S
%  Odabrana tocka
5 -
4+
[al
=
3 -
2 -
1k
O Il Il Il Il Il Il * Il
0 50 100 150 200 250 300 350 400

W/S
Slika 2.2: Matching dijagram s odabranom tockom

za propelere. Tehnicka dokumentacija trupa dana je u Dodatku. Slikom 2.4 prikazan
je konac¢ni model trupa s odgovaraju¢im utorima za VTOL motore. Dodatna tehnicka

dokumentacija trupa dana je Dodatkom.

2.3.2. Krilo

Konfiguracija letjelice kako je ranije navedeno je BWB dok s visokokrilnom kon-
figuracijom krila radi povecanja stabilnosti i lakseg pristupa teretu. Takoder krilo je
strelasto iz istog razloga, nema dihedrala no ukoliko se u daljnjim proracunima pokaze
kako je potreban, naknadno ¢e biti dodan. Odabrani aeroprofil je S1210 - 12% koji se
za ovakvu vrstu letjelice pokazao kao optimalan te ¢e njegove aerodinamicke karakte-
ristike biti prikazane u nastavku. Nakon odredivanja aeroprofila moguce je modelirati
krilo koje je modelirano prema podacima dobivenim prilikom dimenzioniranja prema

performansama. Osnovni podaci krila dani su Tablicom 2.2.
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Polare letjelice

CD,clean
05r Cpro ]
- _CL,muz
- — - CL,maz,TO
O Il Il Il Il Il Il
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35
Cpb
Slika 2.3: Pocetne polare letjelice
2.3.3. Rep

Prilikom odabira konfiguracije repa potrebno je obratiti pozornost kako rep ne bi bio
u poremecenoj struji fluida zbog propelera koji se nalazi na straznjem dijelu trupa te je
pusher konfiguracije. 1z tog razloga odabrana je obrnuta U konfiguracija koja ne presjeca
trag propelera te je time smanjen utjecaj struje na efikasnost repa. Rep je spojen Boom-

° za trup $to dovodi do smanjenja mase konstukcije i omoguéuje jednostavnije

ovima
modeliranje repa. Kao aeroprofil repne konstrukcije odabrana je NACA 0010. Podaci o

repnoj konfiguraciji dani su Tablicom 2.3 dok su dimenzije dane Dodatkom B..

Seng. Twin-boom - konfiguracija koja s dvije sipke spaja rep s trupom
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Empanage |

Slika 2.4: Povrsina modeliranog trupa
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Tablica 2.2: Podaci krila

Podatak Iznos
Swing 2.0529 m?
buing 4.9633 m

Cr 500.00 mm
Ct 328.75 mm
cA 413.616 mm
A 0.6575
Arg 6.89°
Arg 2.93°
Aeroprofil S1210 %

Polozaj zakrilaca 30% korjenske tetive krila

Polozaj krilaca 30% vrsne tetive krila

Tablica 2.3: Podaci repa

Podatak Iznos

Sh 0.6013 m?
Sy 0.1847 m?
Ry 6.6253
R, 1.0206
c, 300.00 mm
c, 300.00 mm
ip —2.350°
Ty 0.0°




3 Aerodinamicke

znacajke letjelice

Kako ne postoje empirijski modeli i analiticki na¢in proracuna Blended-wing kons-
trukcije analiza aerodinamickih znacajki provedena je numericki u programskom paketu
Xfirs. Ovim poglavljem razmotrit ¢e se aerodinamicke znacajke letjelice panelnom me-

todom ! i metodom vrtlozne resetke 2.

3.1. Priprema modela

Zbog slozene geometrije trupa pomoéu CAD modela generirano je 17 aeroprofila

trupa koji su razmaknuti 50 mm jedan od drugoga te su prikazani Slikom 3.1.

leng. Panel method - Panel
2eng. Vortex lattice method - VLM

11
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Slika 3.1: Aeroprofili trupa
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Tako dobiveni aeroprofili spremljeni su kao .IGS datoteke te je u programskom paketu
Salome generirana mreza konacnih elemenata koja je spremljena kao .DAT datoteka koju
je moguce ucitati u programskom paketu Xfir5 uz prethodnu obradu dobivenih podataka
u programskom paketu Ezcel gdje je za svaki areroprofil izbrisana z koordinata koja
nije potrebna prilikom 2D analize. Detaljan opis ovog postupka moguce je razmotriti u

[Salamun)]

3.2. Rezultati iz Xfirs

Nakon definiranja i korekcija aeroprofila u Xfir5 moguce je provesti 2D analizu za
pojedini aeroprofil. Analiza je provedena za razli¢ite Reynolds-ove brojeve (200,000 do
2,000,000 s korakom 10,000) i napadne kuteve ¢ije su vrijednosti od —10° od +20°. 2D
analizom aeroprofila trupa dobiveni su trazeni aerodinamicki koeficijenti (C;, Cy, Cp,)

koji su prikazani Slikom 3.2.

Rirfoil 0

B
i

Airfoil 10 Airfoil 11
Tl .0 E3S

Slika 3.2: Rezultati 2D analize

Sljededi korak je definirati model u Xfir5 tako da se svi analizirani aeroprofili trupa

dimenzioniraju i pozicioniraju kako je prikazano Slikom 3.1. Isto tako za daljnju analizu
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dinamicke stabilnosti potrebno je definirati horizontalni i vertikalni stabilizator ¢iji je

aeroprofil NACA 0010 te je model letjelice prikazan Slikom 3.3.

Wing Span = 6563.300 om
uyProj. Span = 6563.300 mm
Wing Area = 4.346 m*
xyProj. Area = 4.306 m*
Plane Mass = 55.260 kg
Wing Load = 12.716 kg/m*
Tail Volume = 0.316
Root Cherd = 2260.900 mm
MAC - 1095.662 mm
0.000"
9.912
€.914

= 112
Mesh elements = 1986

Slika 3.3: Konacan model letjelice

Proracunate aerodinamicke znacajke letjelice za razlicite brzine leta i napadne kuteve
panelnom metodom i metodom vrtlozne resetke prikazane su na istim grafovima kako
bi se prikazala sli¢nost rezultata no izostavljeni su neki rezultati radi preglednosti istih.
Slikama 3.4, 3.5 i 3.6 prikazani su dobiveni rezultati.

Prikaz raspodjele talaka i uzgona po povrsini letjelice za brzinu leta od 30 m/s i 40

m/s prikazani su Slikama 3.7 i 3.8.
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Polara letjelice
25 T T T T T T T

—8— VLM2 - 20 m/s
—o— Panel - 30 m/s

S —2—VLM2-40 m/s| A
—o—Panel - 50 m/s
\ —&— VLM2 - 58 m/s
0.5 4
0 -
_0.5 1 1 1 1 1 1 1
0.04 0.05 0.06 0.07 0.08 0.09 0.1 0.11 0.12
Cp

Slika 3.4: Polare letjelice nakon svih prikupljenih podataka

15
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Promjena koeficijenta otpora Cp u ovisnosti o napadnom kutu
0.12 T T

—&— VLM2 - 20 m/s /

0.11 F +Panel - 30 m/s
—&— VLM2 - 40 m/s

0 n —o—Panel - 50 m/s i
' —=— VLM2 - 58 m/s

m \

0.09
5 0.08
0.07
0.06

0.05

0.04

Slika 3.5: Koeficijent otpora Cp u ovisnosti o napadnom kutu
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Promjena C1,/Cp u ovisnosti o napadnom kutu
25 . .

20

15

—a— VLM2 - 20 m/s
—o— Panel - 30 m/s
—&— VLM2 - 40 m/s| -
—o— Panel - 50 m/s
—&— VLM2 - 58 m/s

Slika 3.6: Koeficijent C';, /Cp u ovisnosti o napadnom kutu

17



Root Chord
MAC
TipTwist

KNP = d(KCp.C1) /s
Mesh elements =

6563.300 m.
6563.300 zm
4.306 m°
4.346 m*
55.264 kg

12.716 kg/m

dCl = 1175.443 m

1986
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1.8z
120
11
1.00
0.87
0.73
0.59
0.35
0.32
0.18
0.08

-0.10

-0.23
-0.37
-0.51

-0.65

-0.79
-0.92
-1.06
120
13

Slika 3.7: Raspodjela talaka i uzgona za brzinu od 30 m/s panelnom metodom

vIoL
Wing Span
xyProj. Span
Wing Area
2yProj. Area
Plane Mass
Wing Load
Tail Volume
Root Chord
MAC
TipTwist
Aspect R
Tapes
Root-Tip Swe
P = d(KCp.
Mesh elements =

6563.300 m.
6563.300 zm
4.346 m*
14.316 m*
55.264 kg

4Cl = 1176.383 m
1986

Lz
120
fen
1.00
0.87
0.73
0.55
0.3
0.32
0.1
0.04

-0.10

.23
0.3
0.5
-0.65

-0.79
-0.52
106
120
13

V= 40.00 W3

Alpha = 0.000°
Beta=  0.000°

cL-  1.001

= o.015
Efficiency =  1.654
CL/eD = 22.279
cm=  0.008

c1=  0.000

o= -0.000

X_CP = 1062.029 mm
%06 = 1069.887 m.

Slika 3.8: Raspodjela talaka i uzgona za brzinu od 40 m/s metodom vrtlozne resetke



4 Performanse

vertikalnog leta

Ovim poglavljem analizirat ¢e se neke od performansi vertikalnog leta kao sto su
potrebna snaga za lebdenje (indeks H - hover) koja ¢e biti od znacaja prilikom tranzi-
cije iz vertikalnog rezima leta u horizontalni let gdje sama tranzicija ovim radom nije
analizirana. Takoder analizirana je i maksimalna brzina penjanja (indeks C - climb) za
odredene postavke palice gasa motor ! te maksimalan broj slijetanja i polijetanja bez

punjenja baterije.

4.1. Snaga potrebna za lebdenje

Analiza potrebne snage za rezim lebdenja P, g analizirana je prema [2]| prema opéenito]

formuli potrebne snage:

P=#r(Vituw) T+ pA(QR)®- % (4.1)

gdje je Vi brzina penjanja i iznosi Vo = 0, Q kutna brzina rotora, A, je ukupna povrsina
N krakova, a « empirijski faktor inducirane snage koji za ovaj proracun iznosi k = 1.

Inducirana brzina prorac¢unata je prema:

1 1.\ T
Votu = Ve -V — 4.2
o =g +\/<2 )+2pA (4.2)

zbog uvjeta da je Vi = 0 konacna jednadzba glasi:

o T
v = oA

Ipostotak snage koja je dana elektro-motorima

19
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Raspoloziva snaga elektromotora P, ; iznosi P, ¢ = 17.427 kW uzimajuci u obzir 4
elektromotora i snagu pojedinog koja je dana u Dodatku A.. Potrebna snaga za lebdenje
u ovisnosi o visini leta prikazana je Slikom 4.1 gdje je vidljivo kako je potrebna snaga
puno manja od raspolozive te je mogucée zakljuciti kako je mogucée ostvariti ovaj rezim

leta.

Promjena potrebne snage s visinom lebdenja
9050 T T

9000

8950

Py W

8900

8850

8800 ' :
0 500 1000 1500

h [m]
Slika 4.1: Potrebna snaga za lebdenje

Kao zanimljiv podatak moguce je analizirati i prikazati promjenu inducirane brzine

v;, i s visinom lebdenja te je ona prikazana Slikom 4.2.

4.2. Brzina penjanja

Od velike je vaznosti analizirati kojom brzinom pri kojem trosenju baterije je moguce
ostvariti zenjenu brzinu penjanja. Ovom analizom uzete su u obzir tri pozicije gasa
62.5%, 75.0% 1 87.5% zbog postojanja detaljnih specifikacija motora kao §to su potrosnja,

snaga i sila potiska za navedene pozicije. Analiza je provedena na nacin prorac¢una
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Promjena inducirane brzine s visinom lebdenja
12.2 T T

12.1

12

Vi [m/s]

0 500 1000 1500
h [m]

Slika 4.2: Promjena inducirane brzine lebdenja v; g

razlike sile potiska sva 4 elektro-motora zajedno za odredene pozicije i maksimalne tezine
letjelice, koja daje visak potiska preko kojeg je jednostavnim proracunom proracunata
brzina penjanja za pojedinu poziciju gasa. Tako visak potiska za poziciju od 62.5%,
75.0% 1 87.5% iznose

Tee2.5% = 249.56 N
Ters.0% = 903.84 N
Tegrs = 832.67T N .

Brzina penjanja Vi proracunata je prema:

- 2pvi A

gdje je v; ¢ inducirana brzina penjanja, uz dodatnu varijablu opterec¢enje diska po jedinici

Ve

snage PL ? te njihove jednadzbe glase:

Zeng. Power Loading
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T3/2
B Pa,el V 2/)14 '

Rezultati analize brzine penjanja prikazani Slikom 4.3.

PL

Moguce brzine penjanja s obzirom na otklon gasa
90 T T

——62.5% gasa|
80 ——75.0% gasa| -

———87.5% gasa
70+ -

20 7

10 : :
0 500 1000 1500

h [m]
Slika 4.3: Promjena brzine penjanja V¢

Kao odabranu brzinu penjanja odabrana je brzina ostvariva s 62.5% zbog dovoljnog
iznosa te zbog smanjenja potrosnje baterije, odnosno moguénosti visestrukog polijeta-
nja i slijetanja i u slucaju otkaza motora za horizontalni let moguce je jedan dio leta
ostvariti pomocu elektro-motora. Potrebna snaga u horizontalnom letu analizirana je
sljedeé¢im poglavljem. Za slucaj koristenja 62.5% gasa vrijeme praznjenja baterije do 20
% njenog kapaciteta iznosi tc g2.5% = 602.28s kojom je moguce ostvariti maksimalno Sest
polijetanja (vertikalnog penjanja) s tla pri brzini od Vo = 20 m/s i isti broj slijetanja
(vertikalnog spustanja) prilikom kojeg je moguée smanjiti brzinu. Odabir ovog rezultata

je takav zbog prevelikih brzina penjanja kod ostalih pozicija gasa no daljnjim analizama
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moguce je smanjiti i odabranu brzinu.

4.3. Potrebna snaga horizontalnog leta

Ovim poglavljem analizirana je potrebna snaga za horizontalni let pomo¢u motora
za vertikalno polijetanje i slijetanje u slucaju otkaza glavnog motora. Kod horizontalnog
leta prema [2] potrebno je analizirati ukupnu potrebnu snagu, induciranu snagu, otpor
profila, parazitski otpor te gubitke. Dobiveni rezultati za odabranu visinu h = 505 m

prikazani su Slikom 4.4.

Visina h=505 m

25 T T T T T
——— Ukupna potrebna snaga
Inducirana
o0 - Otpor profila |

Parazitski otpor
—— Gubitci
Raspoloziva snaga

0 | —— e T T T Il Il

0 5 10 15 20 25 30 35 40
V, [m/s]

Slika 4.4: Potrebna i raspoloziva snaga horizontalnog leta na h = 505 m

Iz dobivenih rezultata moguce je zakljuciti kako je maksimalna brzina horizontalnog

leta Viormaz = 36m/s dok je najmanje snage potrebno za let brzinom Vo jmin = 16.5m/s.



5 Stati¢ka stabilnost

Ovim poglavljem prikazani su rezultati analize staticke stabilnost i stabilnosti po

pravcu.

5.1. Uzduzna staticka stabilnost

Kako bi se provjerila uzduzna staticka stabilnost zrakoplova potrebno je prema

[1] odrediti polozaj aerodinamickog centra letjelice te ga usporediti s maksimalnim
straznjim polozajem tezista. Ako je zrakoplov staticki stabilan s odabranim repom
tada je potrebno provjeriti vrijednost staticke margine (SM) koja treba 10%.

Kako bi se odredio polozaj aerodinamickog centra letjelice koristena je jednadzba

% jach + CCLZC:;f (1 - :ii_(i) %jach (5 1)
acA — Cla d g .
T e (- ) %

Kako bi se odredila vrijednost aerodinamickog centra u nastavku su definirane vrijed-

nosti gradijenta uzgona za horizontalni i vertilakni stabilizator te vrijednosti gradijenata

povijanja struje zraka de/do.
Aerodinamicki centar horizontalnog stabilizatora iznosi (izmjeren koriste¢i CAD mo-

del zrakoplova)

Ty = 204 _ 9 3047
C

Takoder potrebno je odrediti aecrodinamicki centar krila s dodatkom utjecaja trupa

jach = Taew + AJ_/’acf )

24



Poglavlje 5. Stati¢ka stabilnost 25

gdje je vrijednost aerodinamickog centra krila na 1/4 krila. Sve navedene vrijednosti
normirane su srednjom aerodinamickom tetivom koja iznosi ¢ = 0.413616 m dok je

aerodinamicko ishodiste odredeno pocetkom krila.

5.1.1. Odredivanje utjecaja tijela na aerodinamicki centar zra-

koplova

Utjecaj tijela na aerodinamicki centar zrakoplova odreden je jednadzbom

dM

 da (5.2)
qScCraw ’

jacf =
gdje su

® Sying = 2.0529 m? - referentna povrsina kila

o ¢=0.5pV2 ... = 251.4428 Pa - dinamicki tlak odreden brzinom krstarenja

cruise

o Cr.w - gradijent uzgona krila odreden u nastavku

aM

‘o - gradijent odreden u nastavku.

Kako bi se odredio gradijent dM /da koristi se sljedeca jednadzba

AM G Craw ~= , (de
_ (%) A 5.3
do. ~ 365 0.08 ;wﬁ do ), =" (5:3)

Suma u jednadzbi (5.3) odredenja je podijelom zrakoplova na 13 sekcija kao na Slici 5.1
Vrijednost gradijenta povijanja struje zraka po sekcijama trupa racuna se obzirom o

kojoj se sekciji radi:
e za sekcije s indeksima i = 1, 2, 3, 4 koristi se krivulja 1 na Slici 5.2
e za sekciju ¢ = 5 koriStena je krivulja 2 na Slici 5.2
e za ostale sekcije koristenja je jednadzba:

e\ _ @, de
do Z._xh da )’

gdje su x; i xp definirani Slikom 5.1, a gradijent povijanja struje izracunat je u nastavku.
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XD

%; (FORWARD OF
WING)
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NOTE : X!
SHOULD
ALWAYS BE
COUNTED
POSITIVE
Xz E’f

Slika 5.1: Prikaz podjele zrakoplova prema [1]

\

- 30 - -

d.i/éd \\ |

) (2) FOR
20 & ARsfce |

— |

40

T———10) ¥or :‘ifc,

10 | |
0 4 .8 L2 L6 2.0
BASED ON NACA X; op &Xs
TM - 1036 <, Ce

Slika 5.2: Koristene krivulje za izracun gradijenta povijanja struje

26
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Sekcija  wy; mm]  (£).  Az; [mm]
1 355.30  1.15000 170

594.60  1.20000 170
757.90  1.25000 170
954.80  1.25000 170
1271.80  2.10000 170

2
3
4
)
6 1700.00  0.00000 300
7 1700.00  0.00000 300
8 1205.40  0.06970 345
9 982.40  0.20910 345
10 331.50  0.34850 345
11 110.00  0.48790 345
12 110.00  0.62730 345

13 110.00  0.76671 345

Tablica 5.1: Veli¢ine odredene podjelom zrakopova na sekcije prema Slici 5.1

Nakon odredenih vrijednosti u Tablici 5.1 izracunata je vrijednost aerodinamickog

centra s utjecajem trupa i iznosi
Taew s = 0.5033 m .

5.1.2. Odredivanje gradijenta uzgona

Prema [1] potrebno je odrediti koeficijente uzgona krila i horizontalnog stabilizatora

tj. gradijenata po napadnom kutu a. Opceniti izraz koji vrijedi za sve povrsine glasi:

2r R
CLa: 1 )

2 n 5.4
2+\/4+<—27;;‘R> <1+—t ;QAW) (5:4)
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gdje je
f=+V1-Mad*,

i predstavlja koficijent stlacivosti.

Za krilo koristene su sljedece vrijednosti

e R =10.00

e o = (Cio)w = 3.9841rad ™!

o Ajp = (Agjo)w = 6.24°

Za krilo su dobivene sljedece vrijednosti za razlicite Mach-ove brojeve
Craw(Ma = 0.14568) = 4.104 rad ™!

Craw(Ma = 0.0) = 4.100 rad ™"

jos je potrebno gradijent uzgona pomnoziti koeficijentom interferencije zbog postojanja
spoja krilo-trup
Ky =1+0.025d — 0.25d = 1

gdje je d = d/b, a vrijednost d ekvivalentni promjer kruga tijela na mjestu spoja s
krilom. Kako je odabranoj konfiguraciji (Blended-wing) trup tangentan s krilom, ekvi-
valentri promjer je beskonacan, te je iz tog razloga gornji koeficijent jednak 1. Kona¢no

vrijednost gradijenta uzgona krila s utjecajem trijela jednak je

Crawys = 4.104 rad ™"

Za horizontalni stabilizator koristene su sljedec¢e vrijednosti
o R =6.6523

e ¢ = (o) = 5.680rad ™"

o Apjo = (Agjo)w =0°

te vrijednost gradijenta uzgona horizontalnog stabilizatora iznosi

Clron = 3.8421 rad ™!
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Za vertikalni stabilizator koristene su vrijednosti
o R =1.0206

e Cio = (Cia)n = 5.680rad ™"

o Aojo = (Aejr)w = 0°

te vrijednost gradijenta uzgona vertikalni stabilizatora iznosi
CLaw = 2.11101ad ™"

5.1.3. Odredivanje povijanja struje

Gradijent povijanja struje izracunat je sljede¢om jednadzbom

de 119 Crow(Ma =0,043)
— =444 - (K K\Kp+/cos A, . =0,4037 5.5
do ~ b4 (FalKy/cos Aep) Craw (Ma = 0) (5:5)
gdje su
o Ky= ﬁ — 1+A—1R1«7 = 0, 0689 - koeficijent interferencije zbog vitkosti krila
Al
o Kj = 13 2;’} = 1,1090 - koeficijent interferencije zbog horizontalnog stabilizatora

o K, = 1.1950 - koeficijent interferencije zbog suzenja krila

o Ay = 6.24° - kut strijele na 1/4 tetive

veli¢ine I, i hj, odredene su prema Slici 5.3

5.2. Provjera staticke stabilnosti po pravcu

U svrhu provijere staticke stabilnosti po pravcu potrebno je odrediti gradijent mo-

menta skretanja po kutu klizanja 3, koristena je jednadzba

gdje su
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WING ROOT CWORD PLANE I _E
. gl

Slika 5.3: Prikaz velicina [, 1 hy,

e C,sw = 0 - gradijent momenta skretanja zbog krila. U ovoj analizi je zanemariv

o (U4, - gradijent momenta skretanja zbog vertikalnog stabilizatora, koji ima najveci

doprinos

o (35 - gradijent momenta skretanja zbog tijela. Jednak je 0 zbog koeficijenta Ky

Kako bi se odredili gradijenti momenta skretanja zbog vertikalnog stabilizatora i

tijela, koristene su sljedece jednadzbe

do Sy 1
=k 14+ —= Zvv .
Cnﬁv UCLav < + dﬂ) T S (5 7)
l
Crps = —57, 3KNKR6% (5.8)

gdje su

k, = 1 - empirijski faktor za procjenu momenta skretanja. Koristen je dijagram
na Slici 5.4 (b, = 38 mm, a 2r; = 42 mm)

ClrLay = 2.1110 - gradijent uzgona vertikalnog stabilizatora

(1 + j—g) 7, - izraz koji definira utjecaj povijanja struje

l, = 3.0000 m - udaljenost aerodinamickog centra vertikalnog stabilizatora od

tezista zrakoplova
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Kx =0 - prema dijagramu (v. [1] str. 399)

Kr. - koeficijent utjecaja Reynoldovog broja na boc¢nu staticku stabilnost

e S;s =0.6295m? - povrsina bocne projekcije trupa (CAD model)

ly = 2.2354 m - duljina trupa zrakoplova

1»

'y >

Reproduced from Reference §

o

Slika 5.4: Dijagram empirijskih faktora za izracun momenta skretanja

-
.-

— 1

L ]
bv/2r

Izraz za utjecaj povijanja struje glasi

do 3,063 z
1+ —=)n,=07244+ ———2— 10,422 +0,009R = 0.9081 5.9
( +dﬁ)77 +1+cosAc/4+ df+ (5.9)
gdje su
e S, =0.1842m? - efektivna povrsina vertikalnog stabilizatora

e 2 = —(.5 - definirane prema Slici 5.5
f

5.3. Prikaz rezultata provjere staticke stabilnosti

5.3.1. Uzduzna staticka stabilnost

Dobiveni iznos aerodinamickog centra zrakoplova za povrsinu horizontalnog stabili-
zatora (S, = 0.6013 m?) je
Zge = 1.1568 m.
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Zw>°

Slika 5.5: Prikaz veli¢ina z,, i d

ZwlO

b) high wing

32

Kako bi se nacrtao graf staticke margine koristena je jednadzba (5.1) za razlicite vri-

jednosti povsina horizontalnog stabilizatora. U ovoj analizi zanemaren je pomak tezista

zrakoplova zbog odredenosti istog prostorom za teret koji ¢e dominantno definirati nje-

gov polozaj te je prema njemu odreden horizontalni stabilizator. Na Slici 5.6 prikazane

su krivulje polozaja za staticku marginu 10% i projektirani horizontalni stabilizator.

1.35

1.3

1.25

xac

___xcg

O Sh,rep,lO%SM

—
no

-
.
o

1.05

SM - staticka margina

0.95

0.9

0.85

0.35

0.4

0.45 0.5 0.55 0.6 0.65
Sh [m2]

Slika 5.6: Prikaz staticke margine

0.7

0.75
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5.3.2. Staticka stabilnost po pravcu
Ukupan gradijent momenta skretanja za odabranu povrsinu vertikalnog stabilizatora

(S, = 0.1842 m?) iznosi:

Cyp = 0.0573rad ™" = 0.00101/°,

te zadovoljava uvjet stabilnosti po pravcu, a to je da je C,p = 0.001. Slikom 5.6

prikazan je odnos koeficijenta C),z u ovisnosti o povrsini vertikalnog stabilizatora S,.

0.0016 T . T

0.0014

0.0012

0.001

0.0008

0.0006

0.0004

Koeficijent momenta skretanja C,3

0.0002 : : :
0.05 0.1 0.15 0.2 0.25

S, [m?]

Slika 5.7: Prikaz staticke stabilnosti po pravcu



6 Dinamicka stabilnost

Nakon odredenih aerodinamickih znacajki zrakoplova, pogonske grupe i momenata
moguce je definirati linearizirani 6DOF model ([3] poglavlje 2.). Kako bi se provela
daljnja analiza potrebno je odrediti koeficijente poremecaja aerodinamickih sila i aerodi-
namickih momenata pomocu kojih je moguce odrediti koeficijente dinamicke stabilnosti

uz poremecaje i momente.

6.1. Linearizacija sila

Potrebno je navesti kako se za propelerski pogon usvaja postojanje poremecaja snage

([3] poglavlje 2.4.2.) te je moguce zapisati

AT -V +T°AV =0, (6.1)
odnosno
AV,

Linearizacija komponenta aerodinamicke sile (Syef = Swing » bref = Duwing)

pV?

X = TsrefCX (OéaBQ)
V2

Y = pT TefOY (ﬁap*a T*7 571) (63)
V2 Cx %

ZZPT refCZ(a7a7q76m>-

34
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Kako bi proracunali vrijednosti matrice sustava i upravljanja uzdznog gibanja po-

trebno je odrediti koeficijente dinamicke stabilnosti uz poremecaje prema [4] koji glase:

pVOS,.
X ==y
" (6.4)
X0 — PV Srey o0
« om Xa
02
o _ PV Sref o
Y'B n 2m CY/B
pVOS're bre
)/;DO — 2mf fC}O/p
0 (6.5)
y0 _ PV Srefbres o
T om Yr
2
pVYS,.
L T
VOST@
zy ="y
pVOQSref 0
7=
o 2m Za
pVOSrefCA 0
70 7 TrelmA A0 6.6
& 2m Z& ( )
o _ PVOSrerca
Zq = 2m Oz
2
pVY S,
ng = 2m fcgzsm

Potrebni koeficijentni prora¢unati su prema [4] te usporedeni s analitickim vrijednos-
tima iz [3] te je odredena veza izmedu rezultata gdje su vrijednosti koeficijnata dobivenih

iz Xfir5 upola manje od vrijednosti proracunatih prema [3]. Vrijednosti dobivenih ko-

eficijenata su:
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C% = —0.0254

C%., = 0.4095

Cyz = —0.0895

Cy, = —5.5090 - 10~°
Y. =0.0781

Cys. = 0.0242

Cy = —0.4915

Y., = —4.8411

Y. = —5.6800

C, = —4.9419

s = —0.6390

6.2. Linearizacija komponenata aerodinamickog mo-

menta

Ovisnosti komponenata aerodinamickog momenta zrakoplova o parametrima su:

V2

L= pTSTebel (va*7 T*ﬂ 617 5”)
V2 .

M - pTSrefCACm (Oé, Oé*, q*7 5m) <67)
V2 * %

N = pTSreben (ﬁ;p T 751767L) .

Kao i u prethodnom poglavlju potrebno je odrediti koeficijenti dinamicke stabilnosti

za momente koji glase:



02
0 PV Srefbref 0
Lo=",— o
VOS, .02,
= 2 2reled o
P oI, p
V08, rb?
Lg _ P fYref O[(;
21,
pVOQSrefbref
Ly = e Ci,
02
0 PV Srefbref 0
L(;l - 2]33 Olél
MO — pv02SrefCA CO
«a QIy ma
a0 — PV5rerCh o
& QIy mao
PVOSer i o
MY ="" A
q 211/ mq
2
pvo SrefCA 0
M = ZC
Om 2Iy mMom
2
PVO S’r’efbref 0
Ny =" "
g 21, o
V08, . pb?
NO _ p fYref 02
p o1, p
0 2
0 _ pV SrebeefCO
r 2]z nr
2
pVO Srefb’/‘ef 0
NQ = BT Drerlet ¢
On 2[z non
02
0 _ ,OV S'refbref 0
N(sl — —QIZ Cnél
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(6.8)

(6.10)

Istim pristupom kao kod prethodnih koeficijenata dobiveni koeficijenati iznose:
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Cps = —0.0091
Cp, = —0.7945
CP = 0.2803
Cp, = 0.0037
Cs, = 0.4832
P = —0.4326
C? . =5.6800
Cp, = —5.0665
Cps = —0.5272
Cps = 0.0307
Cy, = —0.1516
C? = —0.0231
Cps. = —0.0074
Cps, = —0.0401 .

6.3. Model uzduznog gibanja

Za numericku analizu potrebno je zapisati linearizirane jednadzbe 6DOF modela.
Isto tako navedene jednadzbe koriste se kod analize sustava upravljanja na letjelicama.
Linearizacije je potrebna kako bi minimalnim brojem jednadzbi bilo kojeg dinami¢nog
sustava opisali njegovo gibanje te ih nazivamo vektorom stanja x. Time bi sustav bio

opisan u vise-dimenzionalnom prostoru, prostoru stanja.

x(t) = Ax(t) + Bu(t) . (6.11)

Potrebno je dodati jednadzbu izlaza sustava tj. vektor izlaza y(t). Jednadzba izlaza

glasi

y(t) = Cx(t) + Du(t) . (6.12)
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6.3.1. Jednadzbe uzduznog gibanja u prostoru stanja

Kod uzduznog gibanja moguée je rastaviti sustav na dva podsustava ([3] poglavlje
2.4.6.). Prvi podsustav se sastoji od cetiri jednadzbe gibanja s ¢etiri varijable: Au, Aa,
AO i Ag. te ga Cine: prva i treca jednadzba gibanja sredista mase, druga jednadzba
gibanja oko sredista mase i druga jednadzba veze izmedu kutnih brzina i derivacija
kutova.

Za letjelice s propelerskim pogonom one glase:

TO
A = (Xg — ﬂ) Au+ X2 Aa — gcos 0P A
mu
AR Isinar Z0 u + 729 gsin 6° A
Ad :—ZOAu—l— Aa+ Z%A — O_ZgAeJrrmZng
Z(] 70 smaT 020 MO : 90
Ag=My=t—mu Au+(M’+ )Aa——%ﬁ%rA&+
Uu U — 2y,
0 oY MgZOm
+ (M, + M Aq + 0 Ady,
A =Aq.
(6.13)
Varijable sustava jednadzbi uzduznog gibanja, odnosno vektor stanja glasi:
T
AX = | Au Aa Ag A0 (6.14)

U ovim jednadzbama poremecaji varijabli skretanja i valjanja nemaju utjecaj (ne-
maju utjecaj na uzduzno gibanje).

Mali poremecaji varijabli skretanja ili valjanja nemaju utjecaja u ovim jednadzbama
tj. nemaju utjecaja na uzduzno gibanje. Jednadzbe (6.13) su linearne i s konstantnim
koeficijentima (matrica A) jer su definirane za refentno stanje i moguce ih je zapisati

kao sustav u prostoru stanja uz x(t) = AX(t)

AX(t) = AAX(t) + BAe(t)

(6.15)
y(t) = CAX(t) + DAe(t) .
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odnosnouz C=I'te D=0
AX(t) = AAX(t) + BAe(t)
y(t) = AX(1),

(6.16)

pri tome je vektor stanja
T

AXI[AU Aa Aqg A6 )

a vektor upravljanja u = Ae = [AJ,,] je ulaz sustava. Matrica uzduznog gibanja sustava

A, je

r TO -
X0 — CosoaT X9 0 —gcosf’®
mu
o TPsinar
Zu - mud Zg UO + Z‘(I) gSiH 90
A, = ud — 29 ut — 79 ut — 79 ud — 79
70 TOsin o . ’
Mo mu® o MaZa o + M (v + Z3)  Mggsin6°
¢ w0 =279 “ w0 — 279 a ud — 79 ud — 79
i 0 0 1 0 |
(6.17)
a matrica B, ) )
0
zy
0_ 70
B, = u M(()XZO (6.18)
Om 0 _ ZO
0

Uz prethodno odredene i proracunate koeficijente dinamicke stabilnosti uz poremecaje

i momente matrice sustava i upravljanja za uzduzno gibanje glase:

—0.0469 3.8370

0

—0.0454 —2.1264 0.9048
0.0872 —3.3088 —3.5089
0 0 1

T je jediniéna matrica

—9.810
0
0
0

(6.19)
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(6.20)

Slikom 6.1 prikazani su karakteristi¢ni korjeni sustava, a Slikom 6.2 prikazane su

promjene varijabli vezane za uzduznu dinamicku stabilnost (Au, Aa, Ag, A, Aw).

Korjeni sustava (uzduzno)

2= T T T T PR T
981 0.72- .- 058 044703 0.14
1509 o e e -
0.92
1+ - 4:3’-" . |
5 05[0%8 -
@ ; :
=] :
5 3 2.5 2 1.5 1
g o el ............. -
g : :
g |
qF ...... _
0.92-.
150 o e _
084 0727 - 058 04403 0.4
-2 : 1 : | S L e I
3 25 2 15 -1 -0.5 0 05
Realna os

Slika 6.1: Prikaz korjena sustava uzduznog gibanja

Iz prilozenih grafova vidljivo je kako je potrebno modelirati sustav stabilizacije zbog

oscilatornog ponasanja varijabli iako su realni dijelovi korjena sustava negativni. Isto

tako valja naglasiti kako je odziv varijabli proracunat za odskoc¢nu pobudu kormila visine.
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Uzduzna komponenta brzine
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2
~ 2F T T T T T T =
il /\
30 1 1 1 1 ]
<1 o0 10 20 30 40 50 60 70 80
Napadni kut
- 0 T T T T T T T
S -1+ :
4 2 1 h I I I I
0 10 20 30 40 50 60 70 80
Kutna brzina propinjanja
o 2F T T T T T =
o / N
4 2k 1 1 1 1 -
0 10 20 30 40 50 60 70 80
Kut propinjanja
Z 5 T T T T T T T
@ 0 §
< 5 I 1 h I I
0 10 20 30 40 50 60 70 80
= Vertikalna komponenta brzine
~
E 0 T T T T T T T
3 -0.5¢ 1 1 1 1 /
<4 0 10 20 30 40 50 60 70 80

Slika 6.2: Prikaz promjena karakteristi¢nih veli¢ina u ovisnosti o vremenu

6.3.2. Aproksimacije lineariziranog modela uzduznog gibanja

U svrhu analize model uzduznog gibanja moguce je pojednostavniti odnosno aprok-
simirati ga na sustav drugog reda. Kod linearnog uzduznog gibanja od interesa su

aproksimacije kratko-periodi¢nog i dugo-periodi¢nog moda.

Kratko-periodi¢cna aproksimacija

Kod kratko-periodicnog moda dolazi do promjene iznosa napadnog kuta i kutne
brzine propinjanja.

Elementi matrice A, pojednostavljuju se numerickim vrijendostima, tako za sljedece
koeficijente dinamicke stabilnosti vrijedi: Z9 < u’ , Z% < 1 te kratko-periodi¢na

aproksimacija glasi:
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Aw zZ° u’ Aw A
= . + " - Ady,
Aq M? + MY Z° Ml? + M2uP Aq M) +MJZY
(6.21)
Prijenosne funkcije za kratko-periodi¢nu aproksimaciju su:
v (5) Nv(s)  Aw(s) K, (14 sTy)
S) = —_= —_=
om D(s)  Adu(s) 8%+ 2Guwgs + w?
Ky =u'M; —M)Z3
Zy
=g
Y (6.22)
~Ni(s)  Aq(s)  Kq(1+sTh)

q
s, (5) = D(s) — Adn(s) 82+ 2Gwes + w?

K,= 23 M, — M Z,
MY + 79 M?
2 = = K = s

q

pri ¢emu za prigusenje i prirodnu frekvenciju kratko-periodi¢ne aproksimacije vrijedi
2wy, = — (Mqo + Myu® + Zg)
o =\ MOZG, — M.

Proracunate prijenosne funkcije, prigusenje i prirodna frekvencija glase:

_ 5.99s + 193
s24+594s+114

K, = —192.5524

G, (s) =

T, = 0.0311
8.45s + 18.09
MOES
K, = —18.0867
T, = 0.4670

2o, = 5.9414
wi = 3.3730rad/s .
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Dugo-periodi¢na aproksimacija

Za vrijednosti koeficijenata dinamicke stabilnosti letjelice vrijedi Z; < u® , Z; < u’

te dugo-periodi¢na aproksimacija glasi:

q,0 q Aw q 0 __ w q
Alu® — ATAY Bi v’ — By Al

A AL+ AL ATAw — AT -9 Au A, ATAw — A%q0 As
. = w “ ww ' + w w_ q v w : m -
AB AZ}Au - AZAw 0 A B6mAZ) B5mAw
AlAY — ALl AlAY — Adu®
(6.23)

Dok su prijenosne funkcije dugo-periodi¢ne aproksimacije za u i 6

CONg(s)  Auls) [(XOuOMP — gM) —uOMOXD) | s+ g (M Z0 — MOZY )

G, (s) = D(s) - Adp,(8) - $2 4 2Cqwqs + w2
G (s) = N (s)  AO(s)

 D(s)  Abp(s)
MY s* 4+ [MIXD + MOZ) — (X0+Z%) M) | s
- s2 + 2(qwas + w32
[(ZoMy — MYZ3) X3, — (M Xy — My X7) Z3 |
$% + 2(qwas + w3 '

(6.24)
gdje za prigusenje i prirodnu frekvenciju dugo-periodi¢nog moda vrijedi:
M (u’ X0 — g
204wq = — {ij + (uo 70 )}
(6.25)
CEEAN T [T T |
a primjenom Lanchesterove aproksimacije M? — 0 konacno glase:
2w = — X,
920 (6.26)
Wi =1\/—"5" -
u

Proracunate prijenosne funkcije, prigusenje i prirodna frekvencija glase:
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v (s) = 53.86s + 177.43
om A7) 62 1 ().023s + 0.47
9.02s2 + 18.29s — 0.47
Vel (s) = — s§° + ]
m 52 +0.023s + 0.47

2 g = 0.0235
wg = 0.6861 rad/s .

6.4. Model bo¢nog gibanja

Ovim dijelom rada opisat ¢e se postupak analize modela bo¢nog gibanja na odsko¢nu

pobudu otklona kormila pravca i otklona krilaca.

6.4.1. Jednadzbe boc¢nog gibanja

Kako su u prethodnom poglavlju razmotrene cetiri jednadzbe koje se odnose na
uzduzno gibanje letjlice u prostoru, definiraju se preostale jednadzbe koje se odnose na
skretanje i valjanje te se mogu rjeSavati neovisno o uzdznom gibanju te ih zajedno na-
zivamo boc¢nim gibanjem. Potrebno je napomenuti kako su sljedece jedadzbe spregnute

te ih nije moguce razmatrati zasebno. Jednadzbe bo¢nog gibanja glase:

. Y9 %l yo 90 YO
AB=—5AB+5Ap+ (—1 + —g) Ar+ I8 Np + 22,
u u u u u
Ap = LYAB + LIAp + LOAr + LY Ady + L A6, (6.27)

A7 = NJAB + NJ)Ap + N)Ar + Ny As; + Ny A6,
Ad = Ap+ tg 0°Ar,

gdje su varijable sustava tj. vektor stanja

T
AX:[AB Ap Ar A¢} .

Kako postoje dvije pobude koje utje¢u na bo¢no gibanje letjelice vektor upravljanja

glasi:

Ae = [ Ad Ady, }T’

gdje je Ad; otklon krilaca, a Ad,, otklon kormila pravca.



Poglavlje 6. Dinamitka stabilnost 46

Matrica sustava (Ayp) i matrica upravljanja (By,) bo¢nog gibanja glase:

[ Yy Y)Y v gcosf® ]
wow w T
0 0 0
A= | s b L 0 , (6.28)
Ny N N? 0
0 1 tgf 0
o
UO
0 0
B,= | Ya Yo | (6.29)
Ns, N3,
0 0

S koeficijentima proracunatima u poglavljima 6.1. i 6.2. matrica sustava i upravlja-

nja bo¢nog gibanja glase:

—0.0414 —6.21-107% —0.9912 0.4842

—2.7649  —59.3873  20.9515 0

Ab = )
3.7804 —4.5780 —0.6976 0
0 1 0 0
0 0.0112

147.4357  1.1290
—4.9432 —0.9122
0 0

Slikom 6.3 prikazani su korjeni sustava za bo¢no gibanje dok su Slikama 6.4 i 6.5
prikazane promjene veli¢ina za otklon krilaca Ad; i otklon kormila pravca Ad,.
Kao i kod uzduznog gibanja iz grafova je vidljivo kako je potrebno projektirati sustave

stabilizacije koji su analizirani u Poglavlju 7..
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Korjeni sustava (bocno)

0.999. 0998 0995 0988 0.95

S S S R o
0.999°  0.998 0.995 0.988 0.95

2 n'd&q .
-60 -50 -40 -30 -20 -10 0 10
Realna os

Slika 6.3: Prikaz korjena sustava bo¢nog gibanja
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Kut klizanja

20 [ T T i
10f .
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Kutna brzina valjanja
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0 [T~— 1 1
0 5 10 15
Kutna brzina skretanja
% [ T T ]
1§ : -
0 1 | |
0 5 10 15
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00 T T
50 .
O T 1
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10 T T
5 - -
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48

Slika 6.4: Prikaz promjena karakteristi¢nih veli¢ina u ovisnosti o vremenu za otklon

krilaca Ad;
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Kut klizanja

°_o2fF ' '

3 01F -
% 5 10 15
Kutna brzina valjanja

i AV | :
0 5 10 15
Kutna brzina skretanja

'O_‘ 0 I T

S-01f \ /\ -
q 02 , , .
0 5 10 15
Kut valjanja

5 0 T T
K -0.1F §
< 02 ' '

0 5 10 15
= Bocna komponenta brzine
~_ 0.1 T T
& oosf /\ ]
> 0 | |
< o 5 10 15

Slika 6.5: Prikaz promjena karakteristicnih velicina u ovisnosti o vremenu za otklon

kormila pravca Ad,
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6.4.2. Aproksimacije lineariziranog modela bo¢nog gibanja

Kod lineariziranog modela bo¢nog gibanja od interesa su aproksimacije moda valja-
nja, spiralnog moda i spregnutog moda skretanja i valjanja. U sljede¢im poglavljima

definirat ¢e se prijenosne funkcije istih.

Aproksimacija moda valjanja

Aproksimacija moda valjanja ima samo jednu jednadzbu (jedndzba momenta valja-

nja) zbog zanemarivanja bocne sile i momenta skretanja koja glasi:

Ap = LIAp + L3 A§ + Lg, A6, . (6.30)

Prijenosnu funkciju moda valjanja na pobudu krilaca Ad; moguce je zapisati kao:

_Ap(s) _ N(s) ke Ly
= A(Sl(s) - D(s) s+ 1/7-U T s Lg ) (6.31)

koja nakon prorac¢una iznosi:

G, (5)

147.44

G (5) = —— 22
a(8) = 50387

Aproksimacija spiralnog moda

S obzirom na dugi vremenski period spiralnog moda moguce je pretpostaviti da su

varijable v, 3, p i r kvazi-stacionarne, a aproksimacija spiralnog moda glasi:

|
Ap+—Ap=0, (6.32)
TS

gdje je
p

0 n70 070
=og/ud NgL(T) — L%NQ

Za pobudu po krilcima AJ; prijenosna funkcija spiralnog moda glasi:

Ads) NG K
Ad(s)  D(s) s+1/7°

gdje je kj, pojacanje te je definirano kao:

G3 (s) (6.33)

0ro0 0 A70
0 0 :
LYNO — NJLO
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Konacan izraz prijenosne funkcije nakon proracune glasi:

2.2925

¢ _
Col8) = 7019

Aproksimacija spregnutog moda skretanja i valjanja

Prilikom aproksimacije zanemaruje se valjanje zbog jake prigusenosti. Takoder uko-

liko je pobuda na krilcima Ad; = 0 aproksimacija spregnutog moda skretanja i valjanja

2 glasi:
. Y9 Y9
AB = 1| | ap o
_ | o | uh | Ag, (6.34)
Ar Ng N Ar Ng)n

Prijenosne funkcije dutch-roll moda su:

5 (o) = Ny (s) _ AB(s)
: D(s)  Adu(s) D(s) (6.35)

s Ny (s)  Ar(s)
@) = D)~ Douls) D(s)

dok su prigusenje i prirodna frekvencija

YO
2Csvwsv — _NB - _{j)
Y (6.36)

Nakon proracuna njihovi iznosi su:

0.0112s + 0.920

Gy (s) =
08 = 3073025 — 37178
0.91225 — 0.0046

5.(5) = 3073025 — 37178
W opay = 1.5361

w? =4.3653rad/s .

Zeng. dutch-roll mod



7 | Sustavi stabilizacije

Ovim poglavljem predstavljeni su neki od sustava stabilizacije uzduznog i bo¢nog

gibanja te koeficijenti pojacanja za iste kako bi letjelica bila stabilna.

7.1. Sustavi stabilizacije uzduznog gibanja

Ovim dijelom rada razmotrit ¢e se stabilizacija uzduznog gibanja zrakoplova tj.

kratko-periodi¢nog i dugo-periodi¢nog moda.

7.1.1. Stabilizacija kratko-periodi¢nog moda

Sustav stabilizacije kratko-periodi¢nog moda sastoji se dvije povratne veze po kutnoj
brzini propinjanja ¢ i po normalnom ubrzanju tezista letjelice a, s brzinskim giroskopom
i akcelerometrom. Stabilizacija Blok shema upravljanja prikazana je Slikom 7.1 za otklon
kormila visine AJ,,.

Iznosi pojacanja povratnih veza proracunati su prema:

K.
KPK = (1 + aqu + (IQKqV)

K,V

a1
Ko — (7.1)
PC T Kok

a2
Ka_ s

Kpg

gdje su Kpg pojacanje servopogona kormila visine, Kpgg je pojacanje brzinskog

giroskopa, a K, pojacanje akcelerometra, dok je K, proracunat prema jednadzbi (6.22),

52
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» qout » D
= | num(s num(s
+ P K_akt » ) » ) » azout
= '| - den(s) den(s)
Odsko¢na pobuda Pojacanje aktuatora Kratko-periodi¢na Prijenosna funkcija
aproksimacija normalnog ubrzanja
K_bg [«
Pojacganje brzinskog
giroskopa
K_a [«

Pojacanje akcelerometra

Slika 7.1: Blok shema stabilizacije kratko-periodi¢nog moda

ay 1 as koeficijenti pojacanja po varijablama ¢ i a, koji su proracunati prema:

_ 2COTO |:<6T0 . 1:|

“NTRD | GT
1 Ty \ >
= 0} 1 gk, .
a2 va <T€) al q]

Proracunata pojacanja i potrebni koeficijenti iznose:

ay = 0.0093
as = —7.88-107*
Kpg =1
Kpg = 0.0093

K,=—-7.88-107%.

Slikama 7.2 prikazane su promjene kutne brzine propinjanja i normalnog ubrzanja
tezista otvorenog i zatvorenog sustava s prethodno definiranim koeficijentima pojacanja.
Iz dobivenih rezultata vidljivo je kako se kratko-periodi¢an mod poboljsao u smislu

brzine dolaska u stabilno stanje iako je i otvoreni sustav stabilan.
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Promjena kutne brzine propinjanja Ag (K-P mod)
0 T T T T T T T T

Zatvoreni
-0.05 [ —— Otvoreni |-

Agq [rad/s]

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Promjena ubrzanja tezista Aa, (K-P mod)
0 T T T T T T T T

Zatvoreni
-50 —— Otvoreni

-100 7

-150 7

-200 7

a. [m/s?]

-250 7

-300 T

-350 1

_400 Il Il Il Il Il Il Il Il Il

Slika 7.2: Prikaz promjene q i a, otvorenog i zatvorenog sustava kratko-periodi¢ne aprok-

simacije
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7.2. Sustavi stabilizacije bo¢nog gibanja

Ovim dijelom rada predstavit ¢e se sustavi stabilizacije boénog gibanja, to¢nije moda

valjanja, sprialnog moda i spregnutog moda skretanja i valjanja.

7.2.1. Stabilizacija moda valjanja

Primjenuje se kada je potrebno preveliko vrijeme za ostvarivanje neke kutne brzine
valjanja. Koristi se povratna veza po kutnoj brzini valjanja p s upravljanjem na krilcima
AJ;.

Shema sustava stabilizacije moda valjanja prikazana je Slikom 7.3. Iznosi koeficije-

nata pojacanja su:

i

X=Ax+ Bu
y=Cx+ Du

» pOUt

Poja¢anje aktuatora Dinamika letjelice

Kci< Kp|<

Kontroler Pojacganje giroskopa

Slika 7.3: Blok shema sustava stabilizacije moda valjanja

Kakt =1
K, =01
K.—=05.

Slikom 7.4 prikazani su rezultati analize zatvorenog i otvorenog sustava te je moguce
zakljuciti kako stabilizacija moda valjanja nije potrebna jer se i kod otovorenog sustava

letjelica vrlo brzo vrati u refentno stanje.
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Promjena kutne brzine valjanja Ap

1 T T T T T
zatvoreni sustav, K, = 0.5
zatvoreni sustav, K. =1
0.8 otvoreni sustav ]
0.6 | i
)
~
i
=, 047 .
Y
<
0.2 i
o\
_02 Il Il Il Il Il
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3
t [s]

Slika 7.4: Prikaz promjene p otovrenog i zatvorenog sustava moda valjanja

7.2.2. Stabilizacija spiralnog moda

Sustav stabilizacije nestabilnog spiralnog moda koristi povratnu vezu po kutnoj br-
zini r s upravljanjem na krilca Ad;. Ovim sustavom moguca je destabilizacija spregnutog
moda skretanja i valjanja sto je uzeto u razmatranje prilikom odabira iznosa pojacanja.
Iterativnim postupkom odabran je iznos pojacanja kod kojeg ne dolazi do destabilizacije
gledajudi iznos korjena sustava. Shema sustava stabilizacije spiralnog moda prikazana
je Slikom 7.5.

Iznos pojacanja giroskopa iznosi

Kr=0.085.

Slikom 7.6 prikazani su rezultati otvorenog i zatvorenog sustava gdje je kod zatvo-
renog sustava prikazan sustav s veéim pojacanjem kako bi se vidjela razlika prilikom

povecanja istog.
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X=Ax+ Bu

3.5

+
A\ T y=Cx+Du

rout

Dinamika letjelice

KR|<
Pojacanje giroskopa
Slika 7.5: Blok shema sustava stabilizacije spiralnog moda

Promjena kutne brzine Ar

zatvoreni sustav, Kr = 0.085
zatvoreni sustav, Kp = 0.105
otvoreni sustav

Slika 7.6: Prikaz promjene r otvorenog i zatvorenog sustava spiralnog moda
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8 Sustavi

upravljanja stavom

Ovim poglavljem predstavljene su neki od mogucéih sustava upravljanja stavom prema
[5]. Razmatrani sustavi upravljanja stavom su Sustav upravljanja orijentacijom propi-
njanja i Sustav eliminacije kuta klizanja - ARI za brzinu leta V' = 20.26 m/s i masu
letjelice m = 55.26 kg. Rezultati ¢e biti usporedeni sa letom pri maksimalnoj brzini leta

Vinaz = 58 m/s i minimalnom masom m,,;, = 30 kg.

8.1. Sustav upravljanja orijentacijom propinjanja

Kao izvrsni element ovog sustava koristi se otklon kormila visine Ad,,. Uvode se
povratne veze po kutnoj brzini ¢ i po kutu propinjanja 6 gdje je ¢lan povratne veze
po kutnoj brzini derivacijskog djelovanja te utjece na stabilizaciju propinjanja, a u po-
vratnoj vezi po kutu propinjanja dodan je ¢lan integralnog djelovanja koji dodatno
smanjuje prigusenja kratko-periodi¢ni moda. Shema sustava upravljanja orijentacijom

propinjanja prikazana je Slikom 8.1.

58
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»  uout
» (]
»{ alphaout
» ()
» thetaout
: i [ ——— =
» qout

Kd [« Kq [« uD

Brzinski giroskop

Kc 4 -K- 14

Slobodni giroskop

K- 1 le
|

S

Integriraju¢i giroskop

Slika 8.1: Shema sustava upravljanja orijentacijom propinjanja

Odabrane vrijednosti pojacanja iznose:

Ko = 1.0
K.=1.0
Ks=10
Ky, = 0.0088
K, = K,
Ky =05

Ko =0.5.

Nakon odredenih vrijednosti pojacanja Slikama 8.2 i 8.3 prikazane su usporedbe
karakteristika otvorenog i zatvorenog sustava.

Kako je navedeno na pocetku poglavlja Slikom 8.4 i 8.5 prikazani su rezlutati za let
pri V =58 m/s, m = 30 kg
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Promjena kutne brzine propinjanja Agq
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Slika 8.2: Prikaz promjene ¢ i 6 otvorenog i zatvorenog sustava upravljanja stavom za
V' =20.26 m/s, m = 55.26 kg
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Promjena napadnog kuta A«
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Slika 8.3: Prikaz promjene « i w otvorenog i zatvorenog sustava upravljanja stavom za
V =20.26 m/s, m = 55.26 kg
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Promjena kutne brzine propinjanja Aq
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Slika 8.4: Prikaz promjene ¢ i 6 otvorenog i zatvorenog sustava upravljanja stavom za

V =58m/s, m = 30kg
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Promjena napadnog kuta A«
005 T T T T T T T T T

0 (ﬁ(
zatvoreni sustav, Ky = 0.5, Kg i, = 0.35

-0.05 | zatvoreni sustav, Ky = 0.5, Kg i = 0.5 |7
otvoreni sustav

= 01 1
<
-0.15 .
-0.2 i
_0-25 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
tls]
Promjena brzine Au
0.1 T T T T T T T T T
0 /
-0.1 .
. zatvoreni sustav, Ky = 0.5 , Ky = 0.35
w -0.2 . ’ .
E : zatvoreni sustav, Ky = 0.5, Ky = 0.5
; otvoreni sustav
< -0.3 4

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Slika 8.5: Prikaz promjene « i u otvorenog i zatvorenog sustava upravljanja stavom za
V =58m/s, m = 30kg
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Iz dobivenih rezultata vidljivo je kako je sustav upravljanja orijentacijom propinjanja

s definiranim pojacanjima povratnih veza i dalje stabilan.

8.2. Sustav upravljanja ARI

Prilikom koordiniranog zaokreta moze do¢i do znac¢ajnog momenta u ravnini skreta-
nja koji moze rezultirati klizanjem prilikom manevra. Kako bi se sprijecilo takvo klizanje
koristi se sustav upravljanja s unakrsnom vezom; ARI ! koji je stalno aktivan tijekom

leta. Slikom 8.6 prikazana je shema usustava eliminacije kuta klizanja.

Wash-out filter 2
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Wash-out filter @
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s < N
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4
=) 4 ii
'(‘J s+4

Pokretat kormila pravca
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0 > +1 p O »  fiout

Ke2 Pokretac elerona

o

i

Ke1 Slobodni gyro

h

A

<
~

Slika 8.6: Shema sustava eliminacije kuta klizanja - ARI

eng. aileron-to-rudder interconnect - ARI
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Odabrane vrijednosti pojacanja iznose:

K.; = 0.165
K. =0.539
K. =042
K, = 0.0088
Ty = 0.01.

Slikama 8.7 i 8.8 prikazani su rezultati analize otovrenog i zatvorenog sustava na
otklon krilaca. Iz kojih je vidljivo kako je za odabrane iznose pojacanja sustav stabilan.

Kao i kod prethodnog sustava upravljanja provedena je analiza za V = 58 m/s,
m = 30 kg ¢iji su rezultati prikazani su Slikama 8.9 i 8.10.

Iz dobivenih rezultata moguée je zakljuciti kako je za V' = 58 m/s, m = 30 kg ARI

sustav upravljanja takoder dovoljno robustan za zadane uvjete leta.
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Promjena kuta klizanja A(

2 T T T T
zatvoreni sustav
otvoreni sustav
15+ i
1 i
Q.
<
0.5 i
0 -
_05 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25
t [s]
Promjena kutne brzine zanosa Ar
3 T T T T

zatvoreni sustav

otvoreni sustav
2571 .

25

Slika 8.7: Prikaz promjene f i r otvorenog i zatvorenog sustava ARI za V' = 20.26 m/s,

m = 55.26 kg
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Promjena kutne brzine valjanja Ap
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Slika 8.8: Prikaz promjene p i ¢ otvorenog i zatvorenog sustava ARI za V' = 20.26 m/s,
m = 55.26 kg
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Promjena kuta klizanja A(
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Slika 8.9: Prikaz promjene i r otvorenog i zatvorenog sustava ARI za V' = 58 m/s,
m = 30 kg
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Promjena kutne brzine valjanja Ap
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Slika 8.10: Prikaz promjene p i ¢ otvorenog i zatvorenog sustava ARI za V' = 58 m/s,

m = 30 kg



9 | Zakljutak

Ovim radom predstavljena je letjelica koja ima sposobnosti vertikalnog polijetanja
i slijetanja prvenstveno u svrhu hitne dostave ljudskih organa. Razrada samog pro-
jektiranja letjelice ovim radom nije detaljno opisana no neki od klju¢nih koraka koji
su potrebni zbog detaljne razrade sustava stabilizacije i upravljanja kao Sto su aero-
dinamicke znacajke letjelice i dimenzije iste prikazane su u radu. Na temelju sli¢nih
letjelica, zahtjeva i ciljeva koji su postavljeni AHP metodom prorac¢unate su dimenzije
letjelice. Proracunate su zanimljive performase VTOL faze leta kao sto su lebdenje i
brzina penjanja iz kojih je vidljivo kako je odabrana pogonska grupa zadovoljavajuca.
Zbog ne postojanja analitickih ili eksperimentalnih podataka za BWB konfiguraciju,
aerodinamicke znacajke prora¢unate su numericki u programskom paketu Xfir5 panel-
nom metodom i VLM metodom koje se primjenjuju u praksi. Istim programom moguce
je analizrati dinamiku i stabilnost letjelice te su dobiveni podaci usporedeni s analitickim
rezultatima odnoseci se na koeficijente dinamicke stabilnosti koji ¢e biti potrebni prili-
kom analize dimanicke stabilnosti. Analizirana je i staticka stabilnost letjelice kojom je
definiran polozaj repa u odnosu na trup. Time je odraden dio projektiranja i jedan dio
proracuna stabilnosti.

Proracun dinamicke stabilnosti razraden je lineariziranim 6DOF modelom kojim su
predstavljeni modeli uzduznog i bo¢nog gibanja te su dobivene matrice gibanja i uprav-
ljanja iz kojih su proracunati korjeni sustava i analizirana promjena karakteristi¢nih
velicina uzduznog i bocnog gibanja te je zakljucak kako letjelica nije stabilna i po-
trebno je napraviti sustave stabilizacije i upravljanja. Isto tako aproksimirani su modovi

uzduznog i bo¢nog gibanja koji su bili potrebni prilikom analize sustava stabilizacije.
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Analizirani sustav stabilizacije uzduznog gibanja je stabilizacija kratko-periodi¢nog
moda iz koje je moguce zakljuciti kako se dodavanjem povratne veze pozitivno utjece
na dinamiku letjelice. Stabilizacijom bo¢nog gibanja analizirana su dva sustava, tako
je prvi razmotreni stabilizacija moda valjanja iz kojeg je zaklju¢eno kako povratna veza
u ovom slucaju nije potrebna jer je odziv letjelice zadovoljavajuéi i bez nje. Drugi
sustav je stabilizacija spiralnog moda te je iz dobivenih rezultata vidljivo kako se izrazito
nestabilan odziv letjelice povratnom vezom ustabilio Sto je i ocekivano.

Sustavom upravljanja orijentacijom propinjanja postignuti su vrlo dobri rezultati iz
kojih je vidljivo kako se letjica nakon pobude zbog otklona kormila visine vrlo brzo
vraca u referentno stanje te je sustav adekvatan za razlicite brzine i mase letjelice sto je
i prikazano. Rezultati analize sustava upravljanja ARI na pobudu udara bocnog vjetra
takoder pokazuju kako se letjelca vrlo brzo vrac¢a u refentno stanje za razlicite uvjete
leta.

Opcenito moguce je zakljuciti kako su sustavi stabilizacije i upravljanja letjelice
poboljsali stabilnost i neophodni su za njezin rad. Isto tako za moguce je zakljuciti kako
su sustavi upravljanja robusni te su primjenjivi za razlicite uvjete leta (promjena mase
i brzine leta).

Ovakav tip letjelice vrlo je slozen kako u projektiranju i konstruiranju, tako i u pri-
mjeni. Daljnjim radom mogucée je analizirati sve performanse vezane uz VTOL fazu
leta, a i horizontalni let Sto bi doprinijelo cjelovitosti ovog projekta. Isto tako jedna od
mogucnosti daljnjeg rada je analiza ¢vrstoc¢e konstukcije letjelice te detaljno projektira-
nje pomicnih dijelova. Takoder od velikog interesa bila bi izrada letjelice na kojoj bi se
provela detaljnja ispitivanja i testni letovi. Razgovorom s osobama u podruc¢ju medicine
ovakav projekt mogao bi zazivjeti uz osiguranu vrlo veliku sigurnost i toc¢nost sto je
jednim dijelom ovim radom i obradeno no daljnjim ispitivanjima i analizama moguce je

jos vise poboljsati letjelicu.



A | Pogonska grupa

Ovim poglavljem predstavljena je pogonska grupa letjelice s kojom ¢e se provoditi
daljnji proracuni. Dodatne specifikacije dane su linkom stranice proizvodaca. Potisak
je preuzet iz tablica specifikacija za odredenu bateriju i propeler koji su takoder pred-
stavljeni u nastavku. Propeler je preporucen od strane proizvodaca za ovaj tip motora.

Uz odabranu bateriju (v. Tablica A.3) i propeler na snazi od 75% dobiva se vrijednost
potiska od 12.630 kg dok za iskoristenje snage od 87.5% potisak iznosi 16.430 kg, a za
iskoristenje 100% raspolozive snage moguce je ostvariti potisak od 20.380 kg jednim
motorom Sto znaci kako je sa predvidena 4 motora ostvarivo podizanje 81.520 kg sa
100% iskoristenjem raspolozive snage. Vrijeme do iskoristenja 80% kapaciteta baterije
racuna se prema formuli :

_C-038

— =z 2° Al
T=—ap (A1)

gdje je AAD je prosjecna potrosnja struje, C'-0.8 predstavlja 80% iskoristenja kapaciteta
baterije. Vrijednost prosjecne potrosnje struje dana je u specifikacijama motora, dok se

za ostale postotke snage vrijednosti mogu pronac¢i na danom linku.

22-0.8
100% = =g g T 0.0571 h = 3.4241 min ,
22-0.8
Tg7_5% = —58 1.4 = 0.0753 h = 4.5206 min s
22-0.8
= —— =0.1128h = 6.7692 min .
5% = 3904 0 8 6.7692 min

Takoder uz gore navedenu bateriju i motor koristi se i preporuceni elektronicki re-
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Tablica A.1: Podaci odabranog motor za VT OL
Motor za VTOL

Naziv KDE8218XF-120
Proizvodac KDEDirect
Komada 4
K, 120 rpm/V > < i >
Maksimalna kontinuirana
) 110 A
struja
Maksimalna kontinuirana
5695 W
snaga
Masa 0.760 kg ST
Maksimalni potisak 20.38 kg
Prosjecna potrosnja struje
za maksimalni potisak 77T 1A

(AAD,0)

https://www.kdedirect.com/

gulator brzine ! ¢ije su specifikacije dane u Tablici A .4.

Za horizontalni let koristi se motor s unutarnjim izgaranjem zbog moguc¢nosti duljeg
i efikasnijeg leta od elektricnog motora koji zahtjeva velike baterije, te je u najboljem
slucaju mogu¢ let od 20 — 30 min, dok s benzinskim motorom vrijeme leta se drasti¢no
povecava na cak preko 6 h sto je i cilj. Tehnicke specifikacije odabranog motora s

unutarnjim izgaranjem prikazane su Tablicom A.5.

leng. Electronic Speed Controler - ESC


https://www.kdedirect.com/
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Tablica A.2: Podaci preporucenog VTOL propelera

VTOL Propeler

Naziv KDE-CF305-DP
Proizvodac KDEDirect
Konstrukcija 2 dijela
Promjer 0.7747 m
Uvijanje 0.0246 m
Materijal CFRP

https://www.kdedirect.com/collections

Tablica A.3: Baterija

Podaci odabrane baterije

Naziv Tattu Plus 1.0
Proizvodac Tattu
Kapacitet 22000 mAh \g%
Dimenzije 0.2355 x 0.1720 x | ¢
0.1660 m
Napon 4.4V
Btoj ¢elija 19
Masa 6.1120 kg

https://www.genstattu.com
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Tablica A.4: ESC

Podaci odabranog regulatora brzine

Maksimalna snaga 11395 W
Maksimalna struja 220 A

14.8 V 4S LiPo —
60.9 V 145 LiHV

Raspon napona

Masa 0.1720 kg

https://www.kdedirect.com/collections

Tablica A.5: Odabrani motor s unutarnjim izgaranjem

Podaci odabranog motora

Naziv DLE-120
Proizvodac DLE
Broj cilindara 2
Snaga 12hp — pri75000/min
Zapremnina 120.0 cc
Staticki potisak 26.5000 kg
Tip goriva Benzin
Masa 2.7000 kg

https://www.horizonhobby.com/product
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B | Tehni¢cka dokumentacija

Tehnicka dokumentacija trupa s prikazanim otvorom za teret. Prikaz smjestaja
baterije i tereta unutar trupa. Gorivo potrebno za fazu horizontalnog leta takoder
je smjesteno unutar trupa u prostore koje ne zauzima teret i potrebna termo i vibro

izolacija i unutar krila kao kod konvencionalnih zrakoplova.

PROPELER

BATERIJA

Slika B.1: Unutrasnost trupa s glavnim komponentama,
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Slika B.3: Nacrt trupa letjelice

OTVORENI TERETNI PROSTOR

5 1 3

Empanage_detail ¥

3

A

efioejuswnyop exRiuys| ‘g afjae|Sog

8.



AERODINAMICKA OBLOGA MOTORA

PROSTOR ZA VTOL MOTORE | PROPELERE

13 ¥} i} i £ (] 7 & 5 1 3

Slika B.4: Bokocrt trupa letjelice
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Slika B.5: Dimenzije letjelice No. 1
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Slika B.6: Dimenzije letjelice No. 2
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Slika B.7: Izometrijski prikaz letjelice s

uvucenim motorima za VI OL
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Slika B.8: Izometrijski prikaz letjelice s izvu¢enim motorima za VTOL
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C | Priprema CAD modela za
XFLR5

Ovim dodatkom objesnjeno je kako trodimenzionalni model analizirati u program-
skom paketu Xfir-5 [6]. Opis postupka biti ¢ée prikazan na blended-wing konfiguraciji.

Potrebni programski paketi za izvedbu proracuna su:

e SolidWorks
e Salome
e Microsoft Excel

o XflrH

C.1. Priprema CAD modela

CAD model moguée je modelirati u raznim programskim paketima no u ovom radu
odabran je programski paket Solid Works. Detaljan opis izrade modela naveden je u

nastavku.

C.1.1. Modeliranje trupa

Za modeliranje blended-wing konfiguracije potrebni su pocetni i krajnji oblici modela

1

(u ovom slucaju aeroprofili trupa i krila) te linije granica '. Slikom C.1 prikazane su

gore navedeni aeroprofili i linije granica.

leng. Guideline - koja sluzi kao granica izmedu dva aeroprofila
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Slika C.1: Prikaz potrebnih linija

Opcijom Loft moguce je modelirati zeljeni model. U dio Profiles potrebno je odabrati
pocetni i krajnji aeroprofil, dok je u dijelu Guide Curves potrebno odabrati definirane
linije granica. Slikom C.2 prikazan je gore navedeni postupak.

Nakon definiranja pocetnih i krajnjih aeroprofila te linija granica dobiveni model

prikazan je Slikom C.3

C.1.2. Definiranje znacajnih aeroprofila trupa

Kako bi se analizirala ovako slozena geometrija potrebno je iz nje izvuéi sto je vise
podataka moguce, ali naravno ne i previse kako ne bi previse oduzio prora¢un s nepo-
trebnim podacima. 1z tog razloga odabrano je nekoliko segmenata trupa pomocu kojih
¢e se odrediti izgled aeroprofila upravo na tom dijelu.

Prvo je potrebno definirati odredeni broj povrsina koje presjecaju model (u ovoj
analizi - 16) koje su prikazane Slikom C.4. Samo definiranje povrsina napravljeno je
opcijom Features - Reference Geometry - Plane

Nakon definiranih povrsina, opcijom Intersect potrebno je zasebno svaku povrsinu
presjec¢i s definiranom geometrijom sto je prikazano Slikom C.5.

Nakon presjecanja modela odredenom povrsinom potrebno je ocrtati aeroprofil koji
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Slika C.4: Surface
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Slika C.5: Intersect

Entities te je dobiven aeroprofil u 3D prostoru. Postupak je prikazan Slikom C.6

Sljedeée je potrebno svu preostalu geometriju (Loft, Plane, Guidelines) maknuti s
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Slika C.6: Postupak definiranja aeroprofila pojedinog presjeka

radne povrsine opcijom Hide kako bi bilo moguée spremiti samo novogenerirani aero-

profil kao .IGS file koji omogiu¢uje pohranu linija u 3D prostoru.

Nakon definiranja svih aeroprofila u 3D prostoru moguce je dobiti ’kostur’ modela
koji je prikazan Slikom C.7. Potrebno je definirati i udaljenost pojedinog aeroprofila

od nosa zrakoplova radi daljnjih proracuna te su na Slici C.7 radi preglednosti kotirane

samo 3 udaljenosti.

C.2. Mreza konaénih elemenata
Ovim dijelom prikazat ¢e se postupak izrade mreze konacnih elemenata pojedinog

aeroprofila i dobivanje koordinata tocaka koje opisuju isti.
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Empanage_aerofot

Slika C.7: ’Kostur’ modela s pripadaju¢im aeroprofilima

C.2.1. Definiranje geometrije i mreze konac¢nih elemenata aero-

profila

Nakon generiranja .IGS datoteka, pomoéu programskog paketa Salome [7] potrebno
je napraviti mrezu konac¢nih elemenata 2. Kako bi se zapocelo generiranje mreze konaénih
elemenata u navedenom programskom paletu potrebno je ucitati sve .IGS datoteke u
modulu Geometry obracajuéi pozornost na mjerne jedinice u kojima je modeliran model
(u ovom slu¢aju u mm) te je prilikom uvoza .IGS datoteka u Salome potrebno negirati
skaliranje u metre kako bi se dobila prava geometrija modela. Slikom C.8 prikazana je
geometrija pojedinog aeroprofila.

Sljedece sto je potrebno je definirati mrezu konacnih elemenata koja se generira u
modulu Mesh. Slikom C.9 prikazan je nacin definiranja kona¢nih elemenata gdje je po-
trebno odabrati odredeni aeroprofil, nakon toga potrebno je definirati elemente koji ¢e u
ovom slucaju biti 1D elementi, sljedece je potrebno definirati algoritam konac¢nih eleme-
nata koji ¢e za ovu primjenu glasiti Wire Discretisation. Takoder pozeljno je definirati
ukupan broj segmenata klikom na kuéicu oznac¢enoj na Slici C.9 zbog maksimalnog broja

tocaka koje je moguce definirati u programu Xfir5. Definiranje broja segmenata ovisi o

2eng. Mesh
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Slika C.8: Prikaz geometrije aeroprofila

broju linija koje opisuju aeroprofil (u ovom slucaju su to 2 linije) te je broj segmenata
definiran za pojedinu liniju, a ukupan broj segmenata i tocaka jednak je 150, Sto znadi
kako je potrebno definirati 75 elemenata po jednoj liniji. Desnim klikom na Aerofoil_1
koji se nalazi u stablu s lijeve strane i klikom na Compute Mesh generirana je mreza
konacnih elemenata.

Sljedec¢i korak je dobivene elemente pojedinog aeroprofila spremiti kao .DAT file
pomocu opcije Export. Nakon dobivenih .DAT datoteka koje u sebi sadrze x,y,z koordi-
nate tocaka koje opisuju aeroprofil potrebno je izbaciti z koordinatu svakog aeroprofila
posto je u Xfird5 moguce 'ubaciti’ samo 2D aeroprofile. Taj korak napravljen je u pro-
gramu Ezcel gdje su kopirani svi podaci iz .DAT datoteke. Nakon kopiranja podataka
potrebno je odijeliti sve podatke koriste¢i Data - Text to Columns te nakon odabira
Text to Columns odabrati opciju Delimited, zatim Next, a potom odabrati opciju Space.
Cijeli postupak prikazan je Slikom C.10.

Nakon gore definiranog postupka potrebno je izbrisati kolonu podataka koja sadrzi
z koordinate aeroprofila, te kolinu s brojem retka tako da ostanu samo dva stupca koja
sadrze podatke o x i y koordinatama aeroprofila. Takoder potrebno je izbrisati sve

podatke prikazane na Slici C.11.
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Slika C.9: Definiranje mreze konacnih elemenata
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Slika C.10: Odjeljivanje podataka

Tako uredene podatke potrebno je spremiti kao Text (Tab delimited). Moguce je

prepraviti ovko spremljenu datoteku u .DAT datoteku jednostavnim brisanjem . TXT i
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Slika C.11: Nepotrebni podaci

prepravljanjem u .DAT datoteku (npr. za Aerofoil 1.txt obrisemo .txt i dopisemo .dat

te sada postoji Aerofoil_1.dat) koju je moguce ucitati u Xfirs.

C.3. Analiza u programu Xflr5

Ovim poglavljem biti ¢e objasnjen na¢in pripreme aeroprofila za 2D analizu, sama
analiza te definiranje krila, trupa, horizontalnog i vertikalnog stabilizatora namjenjenih

za 3D analizu aerodinamickih znacajki zrakoplova.

C.3.1. 2D analiza aeroprofila

Nakon prethodno definiranih .DAT datoteka aeroprofila iste je moguce uvesti u Xfirs.
U modulu Direct foil design moguce je ucitati .DAT datoteke, koje ¢e moguée morati
modificirati, ovisno o kvaliteti projektiranog 3D modela. Ukoliko je to potrebno, des-
nim klikom na aeroprofil i odabirom na znacajku Foil - Edit Foil Coordinates moguce je
otkloniti pojedine nepravilnosti brisanjem tocaka koje nisu na pravoj poziciji, isto tako
potrebno je provjeriti je 1i aeroprofil u potpunosti zatvoren (prva i zadnja tocka moraju

imati iste koordinate). Nakon moguéih prepravaka potrebno je normalizirati aeropro-
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fil desnim klikom na isti te odabirom Foil - Normalize the Foil. Sljedece je globalno
"poboljsati’ ® aeroprofil gdje je moguée odrediti broj panela na pojedinom aeroprofilu
i gustocu istih na prednjem i izlaznom bridu gdje se gornjaka i donjaka na izlaznom

bridu moraju sastajati u istoj tocki. Nakon gore navedenih koraka aeroprofil je prikazan
Slikom C.12.

Slika C.12: Prikaz aeroprofila trupa nakon poboljsanja

Nakon definiranja svih aeroprofila potrebno je provesti 2D analizu aerodinamickih
koeficijenata za svaki pojedini aeroprofil. Ovaj korak radi se u modulu Xfoul Direct
Analysis gdje je potrebno definirati analizu odabirom na Analysis - Multi-threaded Batch
Analysis gdje je moguce postaviti proracun za sve aeroprofile istodobno za razlicite
Reynolds-ove brojeve i napadne kuteve. Definiranje analize prikazano je Slikom C.13.

Nakon definiranja i pokretanja analize dobiveni su rezultati za pojedini aeroprofil za

razlicite Reynolds-ove brojeve i napadne kuteve te su isti prikazani Slikom C.14.

3eng. Refine Globally
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Slika C.14: Rezultati 2D analize
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C.3.2. Modeliranje zrakoplova - Xflr5

Nakon provedene 2D analize pojedinog aeroporfila moguée je modelirati krilo (u
ovom sluc¢aju i trup - Blended wing) zrakoplova u modulu Wing and Plane Design.
Potrebno je desnim klikom na radnu povrsinu odabrati Current plane - Edit - Wing.
S definiranim polozajem pojedinog aeroprofila sa Slike C.7 i dimenzijama tetive istih

definira se krilo zrakoplova koje je prikazano Slikom C.15.

Duljina tetive T

Kotirani polozaj

nnnnnnn

Slika C.15: Definiranje krila i trupa

Modeliranje horizontalnog i vertikalnog stabilizatora jednostavnije je od prethodnog
koraka te je prikazano Slikom C.16 i C.17. Potrebno je definirati duljinu tetive i ras-
pon horizontalnog i vertikalnog stabilizatora te u ovom koraku nije potrebno definirati
udaljenost od trupa i krila koji ¢e biti objasnjeni u nastavku.

Nakon definiranja horizontalnog i vertilanog stabilizatora definiran je polozaj istih u
odnosu na krilo i trup §to je prikazano Slikom C.18.

Konacan model zrakoplova prikazan je Slikom C.19 za koji je potrebno definirati
mase pojedinih konstrukcijskih elemenata.

Razlicitim metodama moguce je odrediti aerodinamicke znacajke letjelice te stabil-
nost iste. Neke od aerodinamickih znacajki cijele letjelice mogucée je proracunati Panel-

nom ili VLM2 metodom ¢iji je primjer prikazan Slikom C.20. Dok je za krilo moguce
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Slika C.16: Definiranje horizontalnog stabilizatora

Slika C.17: Definiranje vertikalnog stabilizatora

koristiti i ostale metode. Dobiveni rezultati razmotreni su prema [§]
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Slika C.18: Definiranje polozaja horizontalnog i vertikalnog stabilizatora
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Slika C.19: Konacan model zrakoplova
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Slika C.20: Aerodinamicke znacajke letjelice
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