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SazZetak

U radu je promatran moderni lovacki zrakoplov kanard-krilo konfiguracije, nalik na Da-
ssault Rafale. Prikazane su osnovne geometrijske znacajke zrakoplova te su na temelju
slicnih zrakoplova procijenjene njegove inercijske znacajke. Za aeroprofil krila i stabiliza-
cijskih povrsina pretpostavljen je bikonveksni aeroprofil relativne debljine 7%, odnosno
5%. Aerodinamicke karakteristike promatranog zrakoplova procijenjene su metodama
projektne aerodinamike, dok je pogonska sila zrakoplova modelirana na temelju dostup-
nih podataka i slicnih motora. Analizirana je staticka stabilnost zrakoplova, a za analizu
dinamicke stabilnosti primjenjen je linearni model gibanja. Predlozeni su osnovni sus-
tavi stabilizacije zrakoplova, a root locus metodom dobivena su pojac¢anja svih potrebnih
povratnih veza. Svi dobiveni rezultati implementirani su u Simulink okruzenje u model
leta sa Sest stupnjeva slobode gibanja. Konacno, analiziran je primjer simulacije leta s
dva razlicita sustava upravljanja, odnosno sa sustavom upravljanja stavom i sa sustavom

upravljanja kutnom brzinom.

Kljuéne rijeci: Kanard-krilo konfiguracija, bikonveksni aeroprofil, stabilnost

zrakoplova, sustavi stabilizacije, 6DOF, sustavi upravljanja
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Summary

This thesis deals with the analysis of canard-wing configuration modern jet fighter, as
is Dassault Rafale. Firstly, basic aircraft information are shown, and based on simi-
lar aircraft, its inertial characteristics are calculated. Biconvex airfoil was assumed to
be wing and stabilizer airfoil with the relative thickness of 7% and 5%, respectively.
Aircraft aerodynamic characteristics were calculated using handbook aerodynamic met-
hods, while aircraft thrust was modeled based on available data and similar jet engines.
Furthermore, aircraft static stability was analyzed and a linearized model was used to
analyze aircraft dynamic stability. Basic stability augmentation systems were proposed
whose feedback gains were chosen based on a root locus analysis. The 6DOF flight mo-
del was implemented into Simulink. Finally, a couple of flight simulations were shown
with two distinct flight control systems, attitude control system and pitch rate control

system.

Keywords: Canard-wing configuration, biconvex airfoil, aircraft stability, stability

augmentation systems, 6DOF, flight control systems
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1 Uvod

Izrada modela leta zrakoplova i njegova implementacija u simulator leta predstav-
lja vrlo zahtjevan inzenjerski zadatak iz razloga Sto simulator mora vrlo vjerno pratiti
stvarno ponasanje zrakoplova, kako bi obuka pilota bila efikasna. Simulator leta vrlo je
vazna komponenta svakog sustava obuke pilota, kako civilnih tako i vojnih. Tijekom leta
na simulatoru, gdje se vrlo ¢esto mogu uvjezbavati procedure potrebne u letu, moguce
je simulirati izvanredne scenarije i dogadaje koje je prerizicno uvjezbavati na stvarnom
zrakoplovu. Nadalje, dovodenje pilota u stresne situacije omogucuje ispitivanja psihofi-
zioloskih osobina pilota iz kojih se moze procijeniti njegova otpornost na stres, Sto moze
doprinijeti odluci o nastavku ili prekidu obuke ispitivanog pilota.

Tema ovog diplomskog rada je izrada modela leta krute letjelice sa Sest stupnjeva
slobode gibanja. Razmatrani zrakoplov, naziva IR-1, geometrijom je nalik na zrakoplov
Dassault Rafale C; koji je prikazan na slici 1.1. Rad je podijeljen u Sest cjelina. U
drugom poglavlju opisane su geometrijske znacajke razmatranog zrakoplova dobivene
na temelju 3D modela te su odredene i prikazane njegove inercijske znacajke. Aero-
dinamicke karakteristike zrakoplova procijenjene su metodama projektne aerodinamike
pri ¢emu su one opisane i prikazane u poglavlju tri. Takoder, u tom poglavlju prikazan
je cjelokupni usvojeni aerodinamicki model letjelice. Poglavlje ¢etiri bavi se pogonskom
grupom zrakoplova gdje su opisane karakteristike motora i prikazani njegovi rezimi rada.
U poglavlju pet prikazana je analiza uzduzne i bo¢ne staticke stabilnosti te su opisani
model leta sa Sest stupnjeva slobode gibanja, linearni modeli leta i aproksimacije linear-
nog modela uzduznog gibanja. Sesto poglavlje bavi se osnovnim sustavima stabilizacije

zrakoplova pri cemu su oni opisani te su dani odzivi otvorenih i zatvorenih sustava.



Poglavlje 1. Uvod 2

Slika 1.1: Prikaz zrakoplova Dassault Rafale C' [1]

Konac¢no, posljednje, sedmo, poglavlje opisuje implementaciju modela leta sa Sest stup-
njeva slobode gibanja u Simulink okruzenju te su dani i opisani prikazi pojedinog pod-
sustava. Nadalje, u posljednjem poglavlju dani su scenariji leta koji kod pilota izazivaju
stres i/ili kognitivno optereéenje. Konac¢no, prikazan je i primjer leta implementiranog
u simulacijsku platformu.

Dobiveni model leta ima nekoliko ograni¢enja. Najprije, model je vazeéi za sub-
sonicne brzine, sto znac¢i da nije primjenjiv pri krozzvuénim i nadzvuénim brzinama.
Nadalje, promatrana je ¢ista konfiguracija Sto zna¢i da u analizu nisu uzeti u obzir
nosa¢i naoruzanja, naoruzanje, dodatni spremnici niti podvozje. Takoder, model leta
ne ukljucuje kontakt letjelice s tlom te nema moguénost simulacije polijetanja i slijeta-
nja. Pretpostavljena je kruta letjelica, zanemarena je zakrivljenost Zemlje kao i utjecaj
vjetra na zrakoplov. Kona¢no, masa zrakoplova je konstantna obzirom da promatrane

simulacije leta traju relativno kratko.



2 | Geometrijske

znacajke

zrakoplova

U ovom poglavlju prikazati ¢e se osnovni podaci o geometrijskim i inercijskim zna-
cajkama zrakoplova. Zrakoplov IR-1, razmatran u ovom radu, moderni je lovacki avion
canard konfiguracije, nalik na Dassault Rafale C. Dassault Rafale je dvomotorni borbeni
avion 4.5-e generacije s kanardima i delta krilom. To je viSenamjenski avion sto znaci
da je sposoban za zra¢nu borbu, izvidacke misije, gadanje meta na tlu i napade duboko
u neprijateljskom podru¢ju. Obzirom na geometrijsku slicnost navedenih zrakoplova, u
tablici 2.1 dana je usporedba zrakoplova razmatranog u radu (prema slici 2.1) i Dassault

Rafale C.

Tablica 2.1: Usporedba Dassault Rafale C' i IR-1

Dassault Rafale | 1R-1

Raspon krila [m] 10,90 10,36

Duljina trupa [m] 15,3 15,16
Povrsina krila [m?] 45,7 44,63

Masa praznog zrakoplova (mg) [kg] 9979 9979

2.1. Geometrija zrakoplova

Geometrijske znacajke zrakoplova dobivene se na temelju 3D modela u Solidworks
programskom paketu prikazanog na slici 2.1, a tablicom 2.2 prikazane su geometrijske
karakteristike zrakoplova potrebne za izra¢un aerodinamickih koeficijenata. Na slici 2.2

prikazane su osnovne dimenzije zrakoplova IR-1.
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Slika 2.1: 3D prikaz promatranog zrakoplova

5,24

10,34

4,12
2,62

1.51
—
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Slika 2.2: Osnovne dimenzije promatranog zrakoplova
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Tablica 2.2: Geometrijske znacajke promatranog zrakoplova

Referenta povrsina, S,y 44,63 m?
Korijenska tetiva krila, ¢, 5,491 m
Vrsna tetiva krila, ¢, 1,507 m
Suzenje krila, A, 0,21
Raspon krila, by, 10,36 m
Vitkost krila &R, 2,41
Srednja aerodinamicka tetiva, cy 3,877 m
Kut strijele prednjeg brida, Apg 45,45°
Kut strijele na 1/4 tetive, Ai 36,6°
Kut dihedrala krila, v, 5°
Postavni kut krila, 4, 0°
Povr§ina kanarda, S, 2,28 m?
Korijenska tetiva kanarda, c,. 1,23m
Vrsna tetiva kanarda, ¢ 0,58m
Suzenje kanarda, \. 0,47
Vitkost kanarda AR, 2,83
Raspon kanarda, b, 2,54m
Kut strijele prednjeg brida kanarda, Az g. 40,2°
Kut strijele na 1/4 tetive kanarda, A%C 35,16°
Postavni kut kanarda, 1. 0°
Kut dihedrala kanarda, v, 7,5°
Povrsina vertikalnog repa, S, 5,48 m?
Korijenska tetiva vertikalnog repa, ¢, 3,372m
Vrsna tetiva vertikalnog repa, ¢, 0,94m
Suzenje vertikalnog repa, A, 0,28
Vitkost vertikalnog repa AR, 4,72
Poluraspon vertikalnog repa, b, /2 2,62m

Kut strijele prednjeg brida vertikalnog repa, Arg,  55,17°
Kut strijele na 1/2 tetive vertikalnog repa, As, 43,38°

5
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2.2. Inercijske znacajke

Inercijske znacajke zrakoplova uvelike utjec¢u na njegovo gibanje i dinamicko pona-
Sanje. Opcenito, inercijske znacajke vec¢ine zrakoplova, a posebno onih vojne namjene,
¢esto su nedostupne. lako je za potrebe izrade rada bio dostupan 3D model [2], sama
raspodjela konstrukcijskih i drugih elemenata je nepoznata te je pretpostavljeno da
inercijske znacajke 3D modela nece odgovarati stvarnim inercijskim znacajkama.

Stoga, inercijske znacajke promatranog zrakoplova proracunate su na temelju dostu-
pnih podataka relevantnih zrakoplova iz [3] i [4]. Kod analize, promatrani su sljededi
zrakoplovi: F-16, F-15, SAAB JA37 VIGGEN i MiG-21bis bez goriva (5339 kg) i s
gorivom, ali bez dodatnih spremnika (7730 kg). Na temelju provedene analize i dobivenih
regresijskih linija prikazanih na slikama 2.3, 2.4 i 2.5, mogu se procijeniti polumjeri
tromosti promatranog zrakoplova, iz cega se nadalje mogu izracunati momenti tromosti
koristeéi izraz I = m - k?, pri ¢emu je I moment tromosti, m masa zrakoplova, a k

odgovarajuc¢i polumjer tromosti.

Polumjer tromosti - X-os

.l A
e
-
e
’/—"f
///
P
21 rd
=] -~
E
3 -~
- B e
157 e
//’I
0 O F-16
1 L /,/ O F-15 1
e {  SAAB JA37 VIGGEN
P MiG-21bis(5339kg)
- A MiG-21bis(7730kg)
0.5 : '
5 10 15 20

Raspon b [m]

Slika 2.3: Polumjer tromosti - X-os
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Polumjer tromosti - Y-0s

8 T
? L -
6 /// 7
-
-
5 - J
E .l ]
)
>
3t J
2 F-16 4
F-15
SAAB JA3T VIGGEN
r MiG-21bis(5330kg) | |
MiG-21bis(7730kg)
0 s . s \
5 10 15 20 25 30
Duljina trupa IB [m]
Slika 2.4: Polumjer tromosti - Y-os
5 Polumjer tromosti - Z-os
55T b
A
e
5t e .
O /

4.5 7
— 4F 4
E
<35

: - ///
3+ /O 1
O O F-18
251 o F-15 1
(' SAAB JA37 VIGGEN
2t 7 MiG-21bis(5339kg) |
- A MiG-21bis(7730kg)
15 . ! . . ! ! \ \ .

10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30
sqrt( + b”) [m]

Slika 2.5: Polumjer tromosti - Z-os

Za tako izracunate regresijske linije, u tablici 2.3 prikazani su dobiveni polumjeri

tromosti.
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Tablica 2.3: Polumjeri tromosti zrakoplova IR-1

Polumjer tromosti [m] ‘ 1,283 ‘ 2,762 ‘ 3,12

Kao $to je veé¢ prikazano, masa praznog zrakoplova je mg = 9979kg. Prema [5],
Dassault Rafale ima unutrasnji spremnik za maksimalno 4700 kg goriva i s moguénoséu
dodatka vanjskih spremnika goriva za dodatnih 6700 kg. Obzirom da se u radu pro-
matra Cista konfiguracija, sto znaci da nema podvozja, vanjskih spremnika niti nosaca
naoruzanja, masa zrakoplova koristena u radu iznosi m; = mg + 3000 kg = 12979 kg,
pri cemu 3000 kg oznacava masu goriva. Konacno, za zrakoplov mase mpg, matrica

momenata tromosti glasi:

1,642 0 0
I=| 0 7,611 0 | x10* kgm? (2.1)
0 0 9,716

dok je za zrakoplov mase m; matrica momenata tromosti:

2,135 0 0
I=| 0 9,89 0 x 10* kg m>. (2.2)
0 0 12,636



3 | Aerodinamika zrakoplova

Djelovanje zraka na letjelicu moze se prikazati jednom aerodinamickom silom u
tezistu zrakoplova i jednim aerodinamickim momentom oko tezista zrakoplova. I sila
i moment imaju po tri komponente u koristenom koordinatnom sustavu. Ovisno o

promatranom problemu, mogu se koristiti dva koordinatna sustava, a to su:

e koordinatni sustav letjelice u kojem su komponente sile [X Y Z]|T, pri cemu je X
aksijalna sila, Y bo¢na sila i Z normalna sila. Komponente momenta su [L M N7,
odnosno, L je moment valjanja, M je moment propinjanja i N je moment skreta-

nja.

e aerodinamicki koordinatni sustav u kojem su komponente sile [D Y4 L|T pri
¢emu je D sila otpora, Y4 boé¢na sila i L sila uzgona. Komponente momenta su
[LA M4 N4]T,| odnosno, L# je moment valjanja, M* je moment propinjanja i N4

je moment skretanja.

Umjesto aerodinamickih sila i momenata, u praksi se koriste njihovi koeficijenti,
odnosno bezdimenzijske veli¢ine dobivene dijeljenjem aerodinamicke sile i referentne sile,
odnosno aerodinamickog momenta i referentnog momenta. Referetna sila je umnozak
referentnog tlaka i referentne povrsine. Referentni tlak je uvijek isti i definiran je kao

pV?

oo = T
pri ¢emu je p gustoc¢a zraka, a V intenzitet aerodinamicke brzine zrakoplova. Refe-
rentni moment je umnozak referentne sile i referentne duljine. Za izracun koeficijenta

momenta valjanja i momenta skretanja referentna duljina je raspon krila b, dok je kod



Poglavlje 3. Aerodinamika zrakoplova 10

koeficijenta momenta propinjanja referentna duljina srednja aerodinamicka tetiva ca.

Stoga, koeficijenti aerodinamickih sila i momenata su sljededi:

X
Ux = QOoSref’
Cy = qoogref, (3.1)
Z
Cz= QOoSref7
L
CrL= %.Tmfb,
M
Cy = m, (3.2)
N
Cn = C]ooTrefb
U opéem slucaju, svi aerodinamicki koeficijenti funkcije su:
e Machovog broja Ma =V /a
e Reynoldsovog broja
e kutova aerodinamicke brzine o i (3
e bezdimenzijskih kutnih brzina aerodinamicke brzine
e e 33)
e bezdimenzijskih kutnih brzina zrakoplova
._ P 4 T (3.4)

otklona upravljackih povrsina

— ¢; otklon krilaca
— 0y, otklon kormila visine (kanarda)

— 0,, otklon kormila pravca.
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Sile i momenti karakteristi¢ni za opis uzduznog gibanja su sila Z i moment M, dok
su za opis bo¢nog gibanja karakteristiéni sila Y i momenti L i N. Za gibanja unutar
ovojnice zrakoplova i malih napadnih kutova, $to je predmet analize ovog rada, moze
se pretpostaviti da varijable bo¢nog gibanja (3, p,r, 6, i d; ne utjecu na uzduzne sile i
momente Z i M te da varijable uzduznog gibanja «, &, q i d,, ne utje¢u na bocne sile
i momente Y, L i N. Konacno, uz pretpostavku da napadni kut « i kut klizanja 3 ne

prelaze granice linearnosti, koeficijenti sila, uz Cy = —C'z, i momenata glase:

Cp =Cpy+KC%,
Cy = Cygf + Cypp*" + Cypr™ + Cys,0n, (3.5)
CN = CNO + CNaOé + CNdd* + Cqu* + CN(;m(Sm,

Cr = CiB + Cipp*™ + Cipr™ + Ci5,01 + Cls,, 00,
Cm = CmO + Cmaa + Cmdd* + Cmqq* + Cmémfsma (36)
On = Onﬁﬁ + Cnpp* + Cnrr* + Onéndn + Cnél 61-

3.1. Aeroprofil krila i stabilizacijskih povrsina

Obzirom da je aeroprofil Dassault Rafale nepoznat, za IR-1 pretpostavljen je aero-
profil prema [6]. To je bikonveksni aeroprofil s debljinom od 7% i prikazan je na slici 3.1.
Za aeroprofil stabilizacijskih povrsina, uzeta je skalirana varijanta prethodno navedenog

aeroprofila tako da debljina aeroprofila iznosi 5%.

0.05 }

0l —___ [

-0.05 I I I I I I I I I ]
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Slika 3.1: Aeroprofil krila
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Procjena koeficijenta uzgona po napadnom kutu, ¢, aeroprofila provedena je meto-
dom prikazanom u [7]. Ta metoda nam omoguéuje procjenu ¢, na temelju maksimalne
debljine aeroprofila i izlaznog kuta aeroprofila. Tablicom 3.1 prikazane su znacajke

aeroprofila krila i stabilizacijskih povrsina za relevantne Reynoldsove brojeve.

Tablica 3.1: Znacajke aeroprofila

t 7% 5%

Re | 7,5 x107 | 2 x 107 | 4,6 x 107
T | 054 0,54 0,54
Cla 5,4 5,0 5,2

3.2. Procjena aerodinamickih koeficijenata

Procjena aerodinamickih koeficijenata provedena je metodama projektne aerodina-
mike prema [8]. Obzirom na kanard konfiguraciju promatranog zrakoplova, navedenu

literaturu bilo je potrebno, u nekim sluc¢ajevima, dopuniti metodama prikazanima u [9].

3.2.1. Otpor

Otpor zrakoplova sastoji se od nultog otpora i induciranog otpora. Nulti otpor je
otpor zrakoplova kada ne postoji uzgon, a inducirani otpor posljedica je postojanja sile

uzgona. U radu je uzet jednostavniji model koeficijenta otpora te je pretpostavljeno
Cp = Cpy+ KC3. (3.7)

Prema [2], koeficijenti Cpg i K, za promatranu konfiguraciju zrakoplova, iznose 0,0275,

odnosno 0,11. Dakle, ukupan koeficijent otpora je:
Cp = 0,0275+0,11C3, (3.8)

a polara zrakoplova prikazana je na slici 3.2.
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Polara zrakoplova
T
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04+ / §
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Slika 3.2: Polara zrakoplova

3.2.2. Normalna sila

Na iznos normalne sile utjec¢u svi dijelovi zrakoplova: kombinacija krilo-tijelo (BW),
kombinacija kanard-tijelo(c) i tijelo(B). Stoga se ukupna sila dobiva superpozicijom

svakog dijela zrakoplova:

Cn = (Cn)w + (Cn)e + (Cn) - (3.9)

Takoder, to nacelo vrijedi i za gradijente normalne sile. Tablica 3.2 prikazuje izraze za

dobivanje gradijenata normalne sile.
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Tablica 3.2: Gradijenti normalne sile

S,
C = C a wk .w -
Cno ( No)BW SSref( N )8 BW(Z Oéow)
c €. .
(Cxo)e | 5= (Cxle |5 tin = om) + ]
S
CNa 2 (Cna)wK
CNa ( N )BW . Sref( N ) BVVa
c €
K 1+ —
(ONa)c Sref(CNa)c Bc( + (904)
CNém (G ) S, 0
(CN5m)c STref (CN(S)C)
S, —
(CNq>BW (ONa)w(le - lm)
Chg S7§f
(CNQ)C IS < (CNOA)C(E_E>
ref
Sw Je — —
CNd Sref (CNa)w£(le - lCc)

Obzirom da su kutovi nultog uzgona aeroprofila i postavni kutovi krila te kanarda
jednaki nuli, pretpostavljeno je da je ukupni koeficijent Cp( zrakoplova jednak nuli.
Nadalje, koeficijent normalne sile po napadnom kutu za krilo i kanard (Cyaw,) racuna

se po sljedecem izrazu:

Cra = 2n &R 2 . (3.10)
27 R\ 2 tan® A,/
2+\/4+( o ) <1+T)

Obzirom da je zrakoplov kanard konfiguracije, postoji utjecaj kanarda na krilo. Taj

utjecaj modeliran je povijanjem struje zraka de/Oa te glasi:

0
8_6 = 4,44 (KAKAKH\/COSAl/AL)l’lg, (3.11)
e
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gdje su

1
1t (R
10 — 3\,

Za promatranu konfiguraciju i geometriju, povijanje struje iznosi

9 _ 0, 3837.

— (3.12)

Gradijent normalne sile po otklonu upravljacke povrsine dobiva se na temelju izraza

S5 OLa
S’/’ef Cla

Cns=0,9 cis cos A Ky, (3.13)

gdje ¢;5 ovisi o odnosu tetive otklonjenje povrsine i ukupne tetive nosece povrsine, Ay, je

kut osi zakreta upravljacke povrsine, a K korekcija zbog nelinearnosti otklona povrsine.

3.2.3. Moment propinjanja

Na moment propinjanja takoder utjecu svi dijelovi zrakoplova te se i u ovom slucaju
primjenjuje princip superpozicije. Tablicom 3.3 dani su izrazi za racunanje gradijenta

momenta propinjanja.

Tablica 3.3: Gradijenti momenta propinjanja

o (Coma)sw | (Cna)sw (b — low)
" (Cra)e | (Cna)ellm = lce)
Cins,,, —(Cns, )ellm — lce)

o (Cong)pw | (Cng)pw (lcw — ln)
" (Cmq)c _(CNq) lCc l )
Cha —Cna(low — lce)

Obzirom da su nulti ¢lanovi normalne sile jednaki nuli, nulti ¢lanovi momenta pro-

pinjanja takoder su jednaki nuli.
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3.2.4. Boc¢na sila

Prema jednadzbi (3.5), bo¢na sila ovisi o 8, p*, r* 1 J,.. Stoga su u tablici 3.4 prikazani

gradijenti bo¢ne sile po navedenim varijablama.

Tablica 3.4: Gradijenti bocne sile

Sy By
C —1y—(Cna ) I
YB3 Ui SrefS< Na) x|/B ?,8
v Zew
OYp T]US (CN(X>U b
AN Y
CY’I‘ U%(CJ;O[)/U b
CYén nvnslots - (CN§)v

Opstrujavanje zraka oko tijela zrakoplova i kombinacije krilo-tijelo pod nekim kutem
klizanja, stvara bo¢nu silu koja dodatno skreée struju zraka za kut 03,/05. Obzirom

da je taj ¢lan vrlo tesko matematicki modelirati, njegov empirijski izraz je

!
3,062
OB _ o 7944 —Su_ 10420 40,0008 (3.14)
My 86 — Y% 1+ cosA ) Df ) W :

pri ¢emu je S! povrsina vertikalnog repa s podtrupnim dijelom, A kut strijele prednjeg
ruba vertikalnog repa i z,/Dy polozaj krila na trupu. Konac¢no, s uvrstenim vrijednos-

tima, taj ¢lan iznosi

9B,

— =1,3.
”aﬁ 3

3.2.5. Moment skretanja

Na gradijent momenta skretanja po kutu klizanja, osim vertikalnog repa utjecu krilo

i tijelo zrakoplova te on iznosi:

Cnp = (Cog)v + (Cog)w + (Cup) 1, (3.15)
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gdje su

lcw - lm

(Cn,@>V — _CYB b )

c? 1

(Cnﬂ)W = ﬂ_/i;{ 4_1 - Bl - BQ<lcw lm) s

ViDy
C, =-1,3
(Crp)s W, Soesh

Clanovi By i B, dani su u [8], V7 je procijenjeni volumen tijela, Dy najveca visina tijela,
a Wy najveca Sirina tijela.

Preostali gradijenti momenta skretanja potrebni za proracun, dani su u tablici 3.5.

Tablica 3.5: Gradijenti momenta skretanja

Cr ¢y, Lew ; b,
. oy, Lew ; L
Cos | —Cya. lys b— U
Chns, | —2K(CL)wsCls, Je

3.2.6. Moment valjanja

Moment valjanja sastoji se od

e gradijenta po kutu klizanja kojeg stvara krilo i vertikalni rep:

Cig = (Cig)w + (Cig)v

— utjecaj krila ima tri komponente: komponenta (Cjg,v),, zbog prostornog kuta
krila v (kuta dihedrala), komponenta (Cjsc, CL)w zbog istodobnog postoja-
nja normalne sile na krilu i kuta klizanja te komponenta (Cig,Zy ). zbog

nesimetricno postavljenog krila na trupu (visoko-, nisko-, ili srednje-krilac)
e gradijenta po otklonu kormila pravca (kanarda)
e gradijenta po otklonu krilaca

e gradijenta po kutnoj brzini valjnja
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e gradijenta po kutnoj brzini skretanja na kojeg ponovno utjecu krilo i rep

Cir = (Cr)w + (Ci)v

Tablica 3.6: Gradijenti momenta valjanja

SUJ cw
Clﬁl/ _S (CNa)wyT
C g ref Y
Clﬁ o ClﬁCL _Swf sin A1/4k?wb%
re D _I_ W
Clg- | 1L2VR=L "Lz,
dBy St Zew
Cigv —Nv 8g5vf( Na)V‘ b|
SV |Zrm’
C C
16n, A% S’r‘ef< NGV b
Se
Clél 25 %CN(;KJC COSAHL
ref
Cip (Cna)wf (A, Rtan App, RB)
I
Crw ~(C w
. | © o ’JZ)’
ClTV CYr ZU

U tablici 3.6 prikazani su izrazi za racunanje gradijenata momenta valjanja. Gradi-
jenti su prikazani u stupcu s lijeve strane. Ukoliko se koji od gradijenata sastoji od vise
komponenata tada je u drugom stupcu oznaka te komponente. Nadalje, ako i ta kom-
ponenta sadrzi vise dijelova, u idu¢em stupcu prikazana je oznaka tog dijela i konacno
izraz za racunanje. Ukoliko gradijent nema komponenata, kao sto je slucaj sa Cjs,, Cis,

i Cyp, tada je dan samo izraz za izracun tog gradijenta.
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3.3. Usvojeni aerodinamicki model letjelice

Konacno, uvrstavanjem geometrijskih znacajki zrakoplova u izraze (3.5) i (3.6) do-

bivamo kompletne jednadzbe aerodinamickih koeficijenata pri brzini 250 m/s:

Cp =0,0275+40,11C?
Cy = —1,00783 — 0,0698p* + 0, 1352r* 4 0, 16734,
COn = 3,6353a 4 0,61994 + 0,0325¢* + 0, 08144, (3.16)
C; = (—0,04176 — 0, 3566c) 3 — 0, 1058p* + (0, 0229 + 0, 4187a)r* + 0, 03125, + 0, 0275,
Crn = —0,0494a — 0, 06766 + 0, 1467¢"* — 0, 07346,
C,, = (0,2660 + 0,0449C%)B + 0,0225p* — 0, 04367 — 0, 05765,, — 0,0064C16,



4 | Pogonska grupa

Dassault Rafale pogonjen je s dva Snecma M-88 motora. Ponovno, obzirom na
slicnost navedenog i razmatranog zrakoplova, pogonska grupa zrakoplova IR-1 modeli-

rana je prema navedenom turbomlaznom motoru.

4.1. Snecma M-88

Snecma M-88, prikazan na slici 4.1, francuski je mlazni motor kojeg je razvila
Snecma, odnosno Safran Aircraft Engines tijekom 1980-ih godina. M-88 turbomlazni je
motor s naknadnim izgaranjem pri cemu moze razviti potisnu silu od 75kN. Konstrukcija

motora je sljedeca:

e 3-stupanjski ventilator

6-stupanjski kompresor

prstenasta komora izgaranja

1-stupanjska visokotlac¢na turbina

1-stupanjska niskotla¢na turbina

komora za naknadno izgaranje

20
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Slika 4.1: Turbomlazni motor SNECMA M-88 [10]

Tablicom 4.1 prikazane su osnovne znacajke mlaznog motora M-88.

Tablica 4.1: Znacajke M-88

Duljina 3,54 m
Promjer usisnika 0,696 m
Sila potiska 50 kN
Sila potiska s naknadnim izgaranjem 75 kN
Maseni protok zraka 65 kg/s
Kompresijski omjer 24,5:1
Potrosnja goriva 3977 kg/h
Potrosnja goriva s naknadnim izgaranjem | 12695 kg/h

4.2. Karakteristike modeliranog motora

Prema [2], dostupni su podaci za motor slican M-88 u rezimu naknadnog izgaranja.
Obzirom na nedostatak podataka o potisnoj sili u ostalim rezimima rada, pogonska sila
u tim rezimima rada modelirana je prema mlaznom motoru Klimov RD-33, takoder

nalik navedenom M-88. Pa tako modelirani motor ima tri rezima rada:

e Rezim naknadnog izgaranja - rezim u kojem motor postize maksimalnu mogucéu

potisnu silu

e Rezim ”Maximal” - rezim maksimalne potisne sile motora bez naknadnog izgaranja
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e Rezim "Nominal” - nominalni rezim rada pri kojem motor postize potisnu silu

koja iznosi 80% maksimalne sile (bez naknadnog izgaranja)

Pogonska sila modeliranog motora u rezimu naknadnog izgaranja prikazana je na slici
4.2. Prema odnosima potisnih sila na RD-33 motoru, skalirane su vrijednosti potisne
sile u preostala dva rezima rada te je skaliranje potisne sile izvrseno prema Machovom
broju i visini leta zrakoplova. Na slikama 4.3 i 4.4 prikazane su potisne sile u rezimima

”Maximal” i ”Nominal”.

Pogonska sila motora s naknadnim izagranjem
T T T T T T

140

Pogonska sila [kN]

20 F ——— 1

Slika 4.2: Pogonska sila motora u rezimu naknadnog izgaranja
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Slika 4.3: Pogonska sila motora u rezimu ”Maximal”

Pogonska sila motora u rezimu "Nominal"
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Slika 4.4: Pogonska sila motora u rezimu ”Nominal”



5 Analiza stabilnosti

I modeli leta

U ovom ¢e se poglavlju prikazati analiza staticke stabilnosti, model leta sa Sest

stupnjeva slobode gibanja i linearizirani modeli uzduznog te bo¢nog gibanja.

5.1. Staticka stabilnost

Staticka stabilnost zrakoplova razmatra se u ravnoteznom letu. Ravnotezni let zra-
koplova je let u kojem je rezultiraju¢i moment oko tezista zrakoplova jednak nuli i prema

tome je:

Z Z =~
I
o o o

Ravnotezni let zrakoplova ¢e biti stabilan ako nakon vanjskog poremecaja zrakoplov ima
tendenciju smanjivanja poremecaja, odnosno tendenciju ponovne uspostave ravnoteznog
leta. Stabilnost letjelice promatra se oko pojedinih osi. Pa tako, uzduzna se stabilnost
promatra oko osi y, dok se bo¢na stabilnost promatra oko spregnutih osi x i z. Zrakoplov
¢e biti uzduzno stabilan ako poremecaj napadnog kuta A« stvara promjenu momenta
propinjanja koja nastoji poniStiti nastali poremecaj. Slicno, zrakoplov ¢e biti bo¢no

stabilan ako nakon poremecaja kuta klizanja § nastoji smanjiti taj kut klizanja.

24
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Uzduzna staticka stabilnost

Prema [11], zrakoplov je staticki stabilan ako je gradijent momenta propinjanja po

napadnom kutu M,, odnosno C),,
Cia < 0. (5.1)

Uzduzna staticka stabilnost vrlo cesto se prikazuje preko staticke margine koja je defi-
nirana kao

L, — 1
SM = ™ (5.2)
ca

gdje su [,, polozaj neutralne tocke od vrha zrakoplova, [, polozaj tezista zrakoplova od

vrha zrakoplova i ¢4 srednja aerodinamicka tetiva. Pozitivna staticka margina oznacava
da je zrakoplov uzduzno staticki stabilan, dok negativna da je staticki nestabilan. Ne-
utralna tocka zrakoplova je tocka oko koje gradijent momenta propinjanja po napadnom
kutu jednak nuli.

Gradijent momenta propinjanja po napadnom kutu ovisi o polozaju tezista. Ob-
zirom da polozaj tezista zrakoplova IR-1 unaprijed nije poznat, potrebno je najprije
odrediti polozaj neutralne tocke. Nakon toga, uz odabranu staticku marginu, moze se
odrediti polozaj tezista te konac¢no gradijent momenta propinjanja, ali i ostali gradijenti
aerodinamickih sila i momenata.

Slika 5.1 prikazuje ovisnost gradijenta momenta propinjanja o polozaju teziSta zra-
koplova. Sa slike se moze ocitati polozaj neutralne tocke, odnosno mjesto gdje vrijedi
Cina = 01 ono iznosi

l, = 9,549 m.
S tako odredenom neutralnom tockom i pretpostavkom da staticka margina iznosi
SM = 2% polozaj tezista zrakoplova je

L, = 9,471 m.

Konac¢no, za tako odreden polozaj tezista zrakoplova, gradijent momenta po napadnom
kutu iznosi
Cima = —0,0494.
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Polozaj tezista od vrha aviona [m]

Slika 5.1: Gradijent momenta propinjanja po napadnom kutu u ovisnosti o polozaju
tezista
Boc¢na staticka stabilnost

Pojavom boc¢nog vjetra, nastaje poremecaj kutne brzine klizanja 3. Kako je ve¢ na-
pomenuto, zrakoplov ¢e biti bocno stabilan ukoliko nastoji smanjiti nastali kut klizanja.

Prema (8], zrakoplov je bo¢no staticki stabilan ako su:

Cng > 0,
Clﬁ < 0.

Prema izrazima (3.3.), mogu se ocitati vrijednosti navedenih gradijenata i oni iznose

C,5 = 0,2660 + 0,0449C%
Cip = —0,04176 — 0, 35660,

Sto govori da ¢e zrakoplov biti bocno staticki stabilan.
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5.2. Model leta sa Sest stupnjeva slobode gibanja

Dinamicka stabilnost zrakoplova odnosi se, za razliku od staticke stabilnosti, na
prijelazno gibanje zrakoplova, odnosno na nacin na koji se zrakoplov vra¢a u ravnotezno
stanje nakon nastalog poremecaja. U ovom modelu promatra se zrakoplov kao kruto
tijelo, Sto znaci da ono ima Sest stupnjeva slobode gibanja. Takoder, pri izu¢avanju ovog
problema zanemaruje se zakrivljenost Zemlje, Sto znaci da koordinatni sustav vezan uz
zrakoplov ima samo translatorno gibanje.

Model leta sa Sest stupnjeva slobode gibanja (eng. siz-degrees-of-freedom, 6DOF)

¢ine cetiri vektorske jednadzbe:

e derivacija vektora polozaja
r=L; »Vg, (5.3)

e derivacija vektora brzine leta
m (QVK + VK> =RA+F + mLpog?, (5.4)
e derivacija vektora kinetickog momenta

H +OH =M+ M", (5.5)

e derivacija stava

s =R'Q, (5.6)

odnosno, raspisane jednadzbe glase:

T UK-
2 — LOF VK 5 (57)
-y wK_
UK 0 —r gq UK . XA- | F, 0
x| =—1|r 0 —p v | +— | YA + p” F,| +Lpo |0], (5.8)
W —q p 0 W zZ4 F, g
pl, 0 —r g pl, LA LY
i, =—|r 0 —-p ql, | + [ MA] + | MF|, (5.9)
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b 1 singtanf cos¢tanf | |[p
ol =10 oS ¢ —sin¢ ql - (5.10)
Y 0 sing/cos@ cos¢/cosf| |r

U prikazanim jednadzbama nalazi se 12 nepoznanica koje su redom

rT Yy z ug Vg Wg p q r ¢ 0 1, (5.11)

i tvore vektor koji se naziva vektorom stanja. Osim navedenih veli¢ina, u sustavu
postoji jos nekoliko promijenjivih veli¢ina koje su: masa zrakoplova, tenzor tromosti,
aerodinamicka brzina, napadni kut, kut klizanja i karakteristike zraka. U ovoj analizi
zanemarena je promjena mase zrakoplova i tenzora tromosti zbog relativno kratkog
odvijanja simulacije leta. Takoder, u analizi je zanemaren i utjecaj vjetra, stoga je
vektor aerodinamicke brzine jednak vektoru brzine leta V. Iznos aerodinamicke brzine

odreden je preko njezinih komponenti
V = vu?+v? +w?, (5.12)
dok su napadni kut i kut klizanja odredeni sljede¢im relacijama:

tan o =

Y

sin 3 =

Sls=18

Linearizacija 6DOF modela

Referentno gibanje je ravnotezno gibanje zrakoplova u kojem je zrakoplov bio prije
promjene vektora upravljanja [0; d,, 6,7 i za referentno gibanje odabran je pravocrtni let
konstantnom brzinom. S tako odabranim referentnim gibanjem (oznacenim s °) prove-
dena je linearizacija jednadzbi 6DOF modela postupkom prikazanim u [8]. Promjenom
otklona upravljackih povrsina, vrijednosti varijabli vektora stanja biti ¢e razlicite od
referentnih vrijednosti, a ta razlika je oznacena kao Ax; = x; — 27, odnosno za cijeli vek-

tor stanja AX = X — X te se naziva poremecaj vektora stanja. Dobiveni linearizirani
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sustav jednadzbi glasi:

At = XPAu+ X2 Aa — gcos °AY, (5.13)
Aj = Z—f?Aﬁ + };—Ié)Ap + <—1 + z_j) Ar + 9°2§ A %Aén, (5.14)
Ad = — 2 ot uf—gzgm + Zz - 2; Ag - josflg; NG+ uoz—gng A, (5.15)
Ap = LYAS + LOAp + LOAr + LY AS, + LY A6, (5.16)

Aj = Mgmf—gzgm + (Mg + u]g4§Z§g> Aa - —]\i%g_slgg “Abt
+ (Mg + Mgzz - gé) Ag+ (Mg)m * 5 ‘(’)‘_Z%> Ab, (5.17)
A7 = NjAB + N)Ap + N Ar + Ny Ad + Ny Ad,, (5.18)
Ad = Ap + tan 0°Ar, (5.19)
Af = Ag, (5.20)
A = COAS—TGO. (5.21)

U navedenom sustavu imamo devet varijabli
Au AL Aa Ap Aqg Ar A¢ A0 Ay,

koje su funkcije vremena i tri zadana otklona ¢;, d,, i 6,. U prethodnim izrazima,

koeficijenti dinamicke stabilnosti za sile definirani su kao:

pVOS,

Xy =0y
m (5.22)
X0 — PV Sre 0
a 2m Xao
0 pVOQSref 0
Yo = 2m OYB ’
pVUS,.5b
YPO - 2 ! 030/17’
0 (5.23)
r 2m Yro
Vs,
v =P ety

2m
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VOSre
ZS - P fC%7
m
pVOQSTef 0
0=
« om Zao
VoS,
70 = P oretA o (5.24)
2m
0 _ pVOSTefCA 0
f= o, o
2
pVYS,crca
2= g i
dok su koeficijenti dinamicke stabilnosti za momente:
2
Lﬁ = TCM,
Lp 21, Clp7
=1t Trer” 2
r 2[96 Clr’ (5 5)
PV S, ob
2
pvo ST'€fb 0
Ly ==——"C
5 2]£ vr
2
Mao _ pVO S,,,efCACBnON
21,
Md0 = %Cﬁm
Y (5.26)
MO — pVOSrerch o
q 21, mq’
2
pVO SrefCA
M =——"ZC.
6m 2[y 6m7
PV S.erb o
N ="
A 21, nd>
0 2
o _ PV Sresb” o
Np - 2]—2: Cnp’ (5 27)
r o 2]2; nro
VS, sb
N(]n — P f Cn5
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5.3. Linearni model uzduznog gibanja

Nakon linearizacije jednadzbi, sustav se moze rastaviti na dva podsustava: pod-
stustav kojim se opisuje uduzno gibanje i podsustav kojim se opisuje bo¢no gibanje.
Jednadzbe koje opisuju uzduzno gibanje su (5.13), (5.15), (5.17) i (5.20) te se one mogu

zapisati u prostoru stanja:

AX(t) = AAX + BAe(t),
(5.28)
y(t) = AX(2).

Vektor AX je vektor stanja i glasi [Au  Aa  Aq  AG]7, vektor Ae je vektor ulaza koji

glasi [Ad,,], dok matrice A i B, prema navedenom sustavu, glase:

X0 X9 0 —g cos 6°
Z0 70 u’ + Z gsin §°
B ud — 29 ud — 29 u — 79 _uo—Zg
A= MO ZS Mo . Mgzg MO M() UO + Z<(1) _Ma'og sin 90 ) (529)
Yud — 79 “ w0 — 279 a Yud — 79 ud — 79
0 0 1 0 |
_ 0 .
ng
0_ 70
B = u M7 (5.30)
0 [ m
Ms, + ud — Z9
- 0 -

Za potrebe sinteze i analize sustava upravljanja, od interesa su jednostavniji mo-
deli, tzv. aproksimacije. Kod linearnog uzduznog gibanja zanimljive su aproksimacije

kratkoperiodi¢nog moda i dugoperiodi¢nog moda.

Kratkoperiodicna aproksimacija

Kod kratkoperiodicnog moda, uzduzna komponenta brzine ostaje nepromijenjena
dok dolazi do promjena velicina napadnog kuta i kutne brzine propinjanja. Ukoliko se iz
sustava jednadzbi linearnog modela uzduznog gibanja zanemari promjena brzine Au, te

se pretpostavi da je §° = 0, dobiva se sustav jednadzbi kratkoperiodi¢ne aproksimacije:

Ad
Aq

A22 A23
A32 A33

A«
Aq

By
Bs

- Ad,, (5.31)
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pri cemu oznake A;; oznacavaju i-ti redak i j-ti stupac matrice A, dok B; oznacava i-ti

matrice B.

Dugoperiodi¢na aproksimacija

Kako kratkoperiodiéni mod karakteriziraju velicine Aa i Ag, za njih se moze reci
da su kvazi-stacionarne varijable dugoperiodi¢nog moda. Stoga su kod dugoperiodi¢ne
aproksimacije od interesa varijable Au i Af te vrijedi Aa = Aqg = 0. Uvodenjem pret-
postavki i pojednostavljenja kako je detaljno prikazano u [12], jednadzbe koje opisuju

dugoperiodi¢nu aproksimaciju u matricnom obliku glase:

A7 A
N Y BAG,,, (5.32)
Af
pri ¢emu su matrice A i B:
0 A: u® — A3 A9u°
App 4 A0 23t 33421 g
A= A?,sAzz1 Asy
AszgAg — 22 0 ’
Azz Aoy — Aso
BgBQAggUO
A A
= 33 32
B Bods s ﬁ As , (5.33)
Azz Aoy — Asg

gdje je A;; ¢lan u i-tom retku i j-tom stupcu matrice (5.29), a B; ¢lan u i-tom retku
vektora (5.30).

5.4. Linearni model bo¢nog gibanja

Preostalih pet jednadzbi cjelokupnog linearnog modela, (5.14), (5.16), (5.18), (5.19) i
(5.21), opisuju tzv. bo¢no gibanje zrakoplova te se te jednadzbe mogu rjesavati neovisno
o jednadzbama koje opisuju uzduzno gibanje. Obzirom da zadnja jednadzba (5.21)
definira kut skretanja zrakoplova, a on se ne pojavljuje u ostalim jednadzbama, ona
se moze izostaviti te se mogu razmatrati preostale cetiri jednadzbe koje u matricnom

obliku glase:
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. ry0 0 0 0 r 0 7
ad] [N Xy gt A [y Y
wd  ud ol u? u?
Ap 0 0 0 A 0 0 A,
Pl L Ly L 0 Pl | ke Ls, l (5.34)
I D R I PV B R g B2
A¢l o 1 tane® 0 | LA [0 o0
Gornje jednazbe se takoder mogu zapisati u prostoru stanja (5.28), pri ¢emu su
T
AX — [Aﬁ Ap Ar Aap} ,
T (5.35)
Ne=[Ad As,]
a matrica sustava i matrica upravljanja
REER AR gcos ] i YT
Wow W O
0 0
A= Ly Ly L 0 |, B=|Ly Ls|. (5.36)
Ng NS N? 0 N(?l Ny
|0 1 tané® 0 | | 0 0 |

5.5. Primjer linearnog modela IR-1

Kako je ve¢ napomenuto, referentno gibanje zrakoplova je ravnotezni let pri sljede¢im

uvjetima:
V0 =250 m/s,
7 =0°, (5.37)
h = 3000 m.

Za referentni let odabrana je brzina od 250 m/s obzirom da je ona, prema [2], manevarska
brzina (eng. corner speed) zrakoplova ove konfiguracije. Manevarska brzina je brzina pri
kojoj zrakoplov moze posti¢i maksimalno optereéenje i maksimalni koeficijent uzgona.
Kako bi se odrzao horizontalan ravnotezni let s uvjetima (5.37), potreban napadni kut

i otklon kanarda iznose:

a=1,6°
5y = —1,1°.
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5.5.1. Primjer linearnog modela uzduznog gibanja

S tako definiranim referentnim letom i njegovim parametrima, moguce je izracunati

matrice A i B uzduznog gibanja te one glase:

—0,0260 11,9243 0  —9,8077
—0,0003 —1,8387 0,9949 —0,0008
A= , (5.38)
0 —3,0654 0,0797 0,0001
0 0 1 0
0
—0,0412
B= : (5.39)
—4,7403
0

Korijeni karakteristicne jednadzbe uzduznog gibanja su:

sp = —0,8811 + 1, 46044,
sy = —0,8811 — 1, 4604,
s3 = —0,0119 + 0, 05651,
s4 = —0,0119 — 0, 0565i.

U navedenim korijenima javljaju se, ocekivano, dva konjugirano-kompleksna para koja
predstavljaju dva moda gibanja, kratkoperiodi¢ni mod i dugoperiodi¢ni mod. Obzirom
da se oba para korijena nalaze na lijevoj strani kompleksne ravnine, to znaci da su
oba moda stabilna. Iz dobivenih korijena, mogu se izracunati prirodne frekvencije i

prigusenja pojedinog moda gibanja te su oni prikazani u tablici 5.1.
Tablica 5.1: Parametri kriterija za ocjenu kvalitete upravljanja

Kratkoperiodi¢ni mod | Dugoperiodi¢ni mod
Prirodna frekvencija wy, 1,71 rad/s 0,056 rad/s
Prigusenje ¢ 0,52 0,21

S dobivenim paremetrima na temelju kriterija moguce je ocijeniti kvalitetu uprav-

ljanja zrakoplovom. Pa tako, za ocjenu dugoperiodi¢nog moda moze se primjeniti MIL



Poglavlje 5. Analiza stabilnosti i modeli leta 35

kriterij prema kojem minimalni iznos prigusenja, kako bi se ostvarila prva razina kva-
litete upravljanja kategorije A, iznosi (i = 0.04. U promatranom sluc¢aju prigusenje
je vece od toga stoga dugoperiodi¢ni zadovoljava navedeni kriterij. Za ocjenu kratkope-
riodi¢nog moda primjenjuje se ESDU kriterij te je za promatran sluc¢aj on prikazan na
slici 5.2.

ESDU Granice za ocjenu kratko-periodicnog moda, ESDU 92006

Jako brzi odziv - prevelika osjetljivost
na oscilacije izazvane od strane pilota
5 i
Lose
Prihvatljivo
4 ; i
Prekomjerne
oscilacije - Jako spori odziv
& tesko za
s} upravljanje e
- Zadovoljavajuce b
3
2 |- -
1k Neprihvatljivo i
Potrebna prekomjerna kompenzacija -
tesko za podesavanje
D 1
107 10°

Slika 5.2: Ocjena razine kvalitete upravljanja kratkoperiodi¢nog moda prema ESDU

kriteriju

S prethodne slike moze se primjetiti kako je razina kvalitete upravljanja kratkoperi-
odi¢nog moda losa (crvena tocka) te ¢e se za poboljsanje kvalitete upravljanja trebati
korisiti sustav stabilizacije. Slika 5.3 prikazuje odziv zrakoplova na impulsnu promjenu
kormila visine 9,,,. Na slici se moze vidjeti kako varijable Aq i A«, koje opisuju kratko-
periodi¢ni mod, zaista imaju kraci period u odnosu na preostale dvije varijable i kako

se one vrlo brzo vrate na pocetne vrijednosti.
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Odziv elemenata vektora stanja na impulsnu pobudu
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Slika 5.3: Odziv linearnog modela uzduznog gibanja na impulsnu pobudu

Aproksimacije linearnog modela uzduznog gibanja

Obzirom da ¢e za sintezu sustava stabilizacije od koristi biti aproksimacije linearnog

modela uzduznog gibanja, vazno je prikazati usporedbu sustava 4. reda sa sustavom

drugog reda, odnosno odgovaraju¢om aproksimacijom. Te usporedbe prikazane su na

slikama 5.4 1 5.5.

Usporedba kratkoperiodi¢ne aproksimacije i sustava 4. reda
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o/ e
S005-| | .
=] oAk i} Sustav 4. reda |
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Slika 5.4: Usporedba odziva sustava 4.

reda i kratkoperiodi¢ne aproksimacije
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Usporedba dugoperiodicne aproksimacije i sustava 4. reda
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Slika 5.5: Usporedba odziva sustava 4. reda i dugoperiodi¢ne aproksimacije

U obje usporedbe moze se primjetiti da rezultati odzivi sustava drugog i ¢etvrtog
reda nisu jednaki, Sto je za ocekivati, te da aproksimacije podbacuju vrijednosti. Ipak
aproksimacije vjerno slijede ponaSanje sustava cetvrtog reda te se moze zakljuciti da se

¢e koristenje aproksimacija u prvim koracima sinteze sustava stabilizacije biti zadovo-

ljavajuce.

5.5.2. Primjer linearnog modela bo¢nog gibanja

Takoder, za isti ravnotezni let, moguce je izracunati matrice A i B za bo¢no gibanje

zrakoplova te one glase:

—0,3938 —0,0011 -0,9978 0,0392
—31,8847 —2,7039 0,886 0

A= , (5.40)
30,4517 0,0971 —0,1881 0
0 1 0,0281 0
0 0,0654
19,2193 16,631
B = . (5.41)

—0,0473 —5,9971
0 0
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Korijeni karakteristicne jednadzbe dobivene matrice sustava su:

sp = —0,3135 + 5, 4932i,
sy = —0,3135 — 5,4932i,
s3 = —2,6702,
s4=0,0113.

Korijeni sustava su jedan konjugirano-kompleksni par i dva realna korijena. Konjugirano-
kompleksni par odgovara spregnutom modu valjanja i skretanja, tzv. dutch-roll mod te
je on stabilan. Prvi realni korijen, s3, predstavlja aperiodski mod koji odgovara modu
valjanja koji je takoder stabilan. Tre¢i korijen, s4 je takoder aperiodski i on odgovara
spiralnom modu. Obzirom da se nalazi na desnoj poluravnini kompleksne ravnine, on je
nestabilan, a ocituje se ve¢om vremenskom konstatom. U nastavku su dani parametri

za ocjenu kvalitete upravljanja pojedinog moda:

(Wn)ar = 5,501 rad/s,

Car = 0,05697,
T, = 0,3745 s,
T, = 88,5 s.

U prehodnim parametrima indeks dr oznacuje dutch-roll mod, indeks v oznacuje mod
valjanja, a indeks s spiralni mod. Ocjena kvalitete upravljanja spregnutog moda skre-
tanja i valjanja provedena je preko MIL kriterija te je ocjena prikazana slikom 5.6. Sa
slike se moze primjetiti da je zadovoljen uvjet minimalne prirodne frekvencije moda,
dok minimalno prigusenje moda nije dostatno za dostizanje kvalitete upravljanja razine
1, koja oznacuje da je kvaliteta dostatna za fazu leta misije bez dodatnog povecanja

napora pilota.
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MIL Kriterij za spregnuti mod valjanja i skretanja
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Slika 5.6: Ocjena kvalitete spregnutog moda skretanja i valjanja

Za ocjenu kvalitete upravljanja preostala dva moda primijenjeni su sljede¢i MIL

kriteriji za razinu kvalitete upravljanja I i kategoriju leta A:
e Mod valjanja
— Maksimalna vrijednost vremenske konstante 7,,,, = 1 s,
e Spiralni mod
— Minimalna vrijednost vremenske konstante 7,,;,, = 12 s,

Promatranjem dobivenih parametara sustava i navedenih kriterija ocjene kvalitet uprav-
ljanja, moze se zakljuciti da mod valjanja i spiralni mod zadovoljavaju navedeni MIL
kriterij, dok spregnuti mod skretanja i valjanja ima zadovoljavaju¢u vrijednost pri-
rodne frekvencije, ali nezadovoljavaju¢u vrijednost prigusenja moda. Upotrebom od-
govarajuceg sustava stabilizacije, moguce je promijeniti parametre sustava kako bi svi

parametri zadovoljavali zahtjevane kriterije kvalitete upravljanja.
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Kako bi se umanjili nepozeljni efekti dinamike zrakoplova, kao sto su oscilacije, i
kako bi se poboljsala kvaliteta upravljanja zrakoplova, nuzno je uvesti sustave stabiliza-
cije. Sustavi stabilizacije najcesée se realiziraju preko negativnih povratnih veza ¢ime
se stvara zatvoreni sustav. U nastavku ¢e biti prikazani osnovni sustavi stabilizacije
modova uzduznog i bocnog gibanja. Sustavi stabilizacije modelirani su u MATLAB/Si-

mulink okruzenju.

6.1. Sustav stabilizacije uzduznog gibanja i
upravljanja kutom propinjanja

Sustav stabilizacije uzduznog gibanja prikazan je na slici 6.1. Sustav je izveden
kao PD regulator, pri ¢emu je proporcionalan ¢lan pojacanja Ky u povratnoj vezi po
kutu propinjanja 6, a derivacijski ¢lan pojacanja K, u povratnoj vezi po kutnoj brzini
propinjanja q.

Sinteza, odnosno odredivanje pojacanja povratnih veza, prikazanog sustava stabili-
zacije provedena tzv. root locus metodom. To je graficka metoda koja nam pokazuje
kako se mijenjaju korijeni, a time i parametri sustava s promjenom pojacanja povratnih
veza. U prvim koracima sinteze, kako bi se dobio laksi uvid u ponasanje sustava promje-
nom pojacanja povratne veze, od koristi su aproksimacije uzduznog gibanja prikazane

u poglavlju 5.3.

40
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x = Ax+ Bu
0 + > ’ p  youtl
£ y=Cx+ Du

[Kbg Kc*Ktheta]*u

Slika 6.1: Simulink model sustava stabilizacije uzduznog gibanja

Tako je najprije, pomoc¢u kratkoperiodi¢ne aproksimacije, odredeno pojacanje po-
vratne veze po kutnoj brzini propinjanja ¢ te je na slici 6.2 pokazana root locus analiza.
Obzirom da je analiza provedena na temelju kratkoperiodi¢ne aproksimacije, prisutni
su samo korijeni kratkoperiodi¢nog moda. Na temelju analize, odabrano pojacanje po-

vratne veze iznosi:
K,=0,6.

Prigusenje pojedinog moda prikazuje se radijalnim linijama iz ishodista, a vrijednost
prigusenja oznacena je brojcano na svakoj liniji. Pojacanje povratne veze K, je odabrano
prema zeljenom prigusenju sustava od 0,7. Nakon odredenog pojacanja povratne veze
po kutnoj brzini propinjanja, provedena je root locus analiza za odredivanje pojacanja

povratne veze po kutu propinjanja 6 te je ona prikazana na slici 6.3.
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Slika 6.2: Root locus metoda za odredivanje povratne veze po kutnoj brzini propinjanja
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Slika 6.3: Root locus metoda za odredivanje povratne veze po kutu propinjanja
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Na slici 6.3, kratkoperiodicnom modu odgovaraju oznake s ve¢om vrijednosti kruzne
frekvencije, odosno vec¢om apsolutnom vrijednosti po imaginarnoj osi, dok dugoperi-
odi¢nom modu odgovaraju oznake s manjom vrijednoséu po imaginarnoj osi. Ponovno,

uz pojacanje povratne veze po kutu propinjanja:
Ky =0,5,

prigusenje kratkoperiodi¢nog moda iznosi zeljenih 0,7. Za tu vrijednost pojacanja, ko-
rijen koji opisuje dugoperiodi¢ni mod postaje realan, sto znac¢i da dugoperiodi¢ni mod
postaje aperiodski. Odziv otvorenog sustava prikazan je na slici 6.4, dok je odziv sustava
na odskocnu pobudu kuta propinjanja s uklju¢enim povratnim vezama prikazan je na
slici 6.5. Na slici 6.4 moze se vidjeti kako pobuda stvara oscilacije kuta propinjanja 6

velikih amplituda i velikih perioda sto je karakteristicno za dugoperiodi¢ni mod.

2 T T T T T T T T T
cle :
= ||
<1.2b '.I i
I".I / — Otvoreni sustav
4 N 1 1 1 1 1 1 1 1 1
1] 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
D T T T T T T T T T
~ Otvoreni sustav
20 ~_ 1
= T~
a0 : 1
6ok | | | | _---__I_-____'-———i— | —-——I—'____-____I_-__ _
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Slika 6.4: Odziv sustava s ukljucenim povratnim vezama uzduznog gibanja
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Slika 6.5: Odziv sustava s uklju¢enim povratnim vezama uzduznog gibanja

44

Nakon uvodenja sustava stabilizacije potrebno je provjeriti ocjenu kvalitete upravlja-

nja zrakoplovom. Kako je prikazano slikom 5.2, ocjena kvalitete upravljanja zrakoplova

prije uvodenja povratnih veza nije bila zadovoljavajuc¢a. Ocjena kratkoperiodi¢nog moda

nakon uvodenja povratnih veza prikazana je slikom 6.6. Iz slike je vidljivo da crvena

tocka, odnosno karakteristika sustava, pada unutar linije koja definira zadovoljavajuce

podrugje, sto znaci da smo uvodenjem povratnih veza znatno poboljsali dinamiku cijelog

sustava.
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Slika 6.6: Ocjena kvalitete upravljanja kratkoperiodi¢nog moda s povratnim vezama

6.2. Sustavi stabilizacije bo¢énog gibanja

Kako je veé¢ ranije napomenuto, bocno gibanje se u opéem slucaju sastoji od tri
moda: spregnuti mod skretanja i valjanja, mod valjanja i spiralni mod. U nastavku ¢e

biti prikazani sustavi stabilizacije sva tri moda.

6.2.1. Sustav stabilizacije skretanja

U slucaju kada je spregnuti mod skretanja i valjanja, ili dutch-roll mod, slabo
prigusen, potrebno je implementirati sustav stabilizacije skretanja kao Sto je prikazano
na slici 6.7. Ovakav sustav najc¢esée sadrzi samo povratnu vezu po kutnoj brzini skreta-
nja r, a upravlja se kormilom pravca J,,. Glavni razlog implementacije ovakvog sustava

stabilizacije je povec¢anje prigusenja dutch-roll moda.
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Slika 6.7: Simulink model sustava stabilizacije skretanja

Pojacanje povratne veze po kutnoj brzini skretanja Ky takoder je odredeno root
locus metodom i prikazano je na slici 6.8. Korijeni sustava koji prikazuju dutch-roll mod

prikazani su oznakama s najvetom imaginarnom vrijednos¢u po apsolutnoj vrijednosti.

Root Locus
sl | T I r | I"- | T T T ]
083 072 058 042 02,

083 . 072 -.058 042. 0% |
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Slika 6.8: Root locus analiza za sustav stabilizacije skretanja

Obzirom da je cilj ovog sustava stabilizacije povecanje prigusenja dutch-roll moda,

na slici 6.8 moze se primjetiti kako se ono nije znacajno povecalo. Iz tog razloga bilo je
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potrebno uvesti dodatni derivacijski ¢lan u povratnu vezu kako bi se oscilatorno gibanje

dodatno prigusilo. Odabrana pojacanja povratnih veza su sljedeca:

KR = 0747
Kl - 0, 1,
Two = 5.

S tako odabranim pojac¢anjima, usporedba odziva otvorenog i zatvorenog sustava na

impulsnu pobudu kutne brzine skretanja r prikazana je na slici 6.9.

1 T T T T T T T T T
Otvoreni sustav
KR=0‘4’K| =0.1
0.5 .
w
E. /\ JAWANYN
3 V
05 ,
.1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Slika 6.9: Odziv sustava na impulsnu pobudu kutne brzine skretanja

Konacno, prirodna frekvencija i prigusenje dutch-roll moda u sustavu s povratnom

vezom 1znose:

wgr = 6,97 rad/s,
Car = 0,12.

Prema MIL kriteriju, kako je ve¢ i ranije prikazano, slika 6.10 prikazuje ocjenu kvalitete
upravljanja dutch-roll moda s uklju¢enom povratnom vezom. U usporedbi sa slikom
5.6, moze se primjetiti kako je dinamika sustava poboljSana tako da su oba kriterija,

prirodna frekvencija i prigusenje, zadovoljavajuca prema koristenom kriteriju.
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Slika 6.10: Ocjena kvalitete upravaljanja dutch-roll moda s uklju¢enom povratnom ve-

zom prema MIL kriteriju

6.2.2. Sustav stabilizacije valjanja i
upravljanja kutom valjanja

U slucaju kada performanse valjanja nisu zadovoljavajuce, odnosno kada je vrijeme
potrebno za ostvarivanje neke kutne brzine valjanja preveliko, tada je potrebno upo-
trijebiti sustav stabilizacije valjanja. Obzirom da je za zrakoplov IR-1 potrebna brza
dinamika i da je vrijeme ostvarivanja kutne brzine valjanja od iznimne vaznosti, vazno

je implementirati ovakav sustav. Sustav stabilizacije valjanja prikazan je slikom 6.11.

o |0 Ol
y=Cx+Du

Krr

Slika 6.11: Simulink model sustava stabilizacije valjanja
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Provedena root locus analiza sa sustav stabilizacije valjanja prikazana je na slici 6.12,
a utjecaj pojacanja povratne veze K,, na vremensku konstantu moda valjanja prikazana
je slikom 6.13.
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Slika 6.12: Root locus analiza sustava stabilizacije valjanja
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Slika 6.13: Utjecaj pojacanja povratne veze K, na vremensku konstantu moda valjanja

Odabrana pojacanja povratnih veza za sustav stabilizacije valjanja su sljedeca:

K, = 0,1,
Ks=0.3.

S tako odabranim pojacanjima, vremenska konstanta moda valjanja iznosi 7, = 0,24
s. Prema ve¢ spomenutim kriterijima za ocjenu kvalitete upravljanja, obzirom da vre-
menska konstanta moda valjanja zadovoljava uvjet 7, < 1 s, zrakoplov je sposoban
posti¢i kvalitetu upravljanja razine I. Slika 6.14 prikazuje usporedbu odziva otvorenog
sustava i sustava s uklju¢enom stabilizacijom valjanja. Za usporedbu odziva, sustavu je

postavljen poremecaj kutne brzine valjanja p u poc¢etnom trenutku.
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Slika 6.14: Odziv otvorenog sustava i sustava s ukljucenom stabilizacijom valjanja

6.2.3. Sustav stabilizacije spiralnog moda

Za uvodedenje sustava stabilizacije spiralnog moda, prikazanog na slici 6.15, uvodi
se povratna veza po kutnoj brzini skretanja r, ali za razliku od sustava stabilizacije
skretanja, ovaj sustav upravlja otklonom krilaca §;. Sustav stabilizacije skretanja i
sustav stabilizacije spiralnog moda vrlo ¢esto se zajednici koriste u tzv. ARI (aileron-

rudder-interconnection) sustavu.

x=Ax+ Bu
- y=Cx+ Du

Slika 6.15: Simulink model sustava stabilizacije spiralnog moda

Pojacanje povratne veze sustava stabilizacije spiralnog moda iznosi

K¢ =0,5.
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Slika 6.16 prikazuje usporedbu odziva otvorenog sustava i sustava s uklju¢enom po-
vratnom vezom po kutnoj brzini skretanja r. Obzirom da spiralni mod ima veliku
vremenensku konstantu, potreban je duzi vremenski period promatranja sustava. Ako
se zanemare pocetne oscilacije, koje su posljedica dinamike sustava, a koje se rjesavaju
sustavom stabilizacije skretanja, zrakoplovu s vremenom raste kutna brzina skretanja.
Nakon sto se uklju¢i povratna veza, primjecuje se da ona ne dozvoljava povecanje kutne

brzine skretanja sto znaci da je ucinkovita.

2 T T T T T T T T T
1.5 B
-1 | -
w
T 05F 1
<]
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KS =0.5
_1 I I I I I I I I I
0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500

Slika 6.16: Odziv otvorenog sustava i sustava s uklju¢enom stabilizacijom spiralnog

moda

6.2.4. Sustav eliminacije kuta klizanja

Boc¢ni manevar ¢esto se zavrsava koordiniranim zaokretom pri cemu se upravlja ot-
klonom krilaca. Medutim, otklon krilaca moze proizvesti znac¢ajan moment skretanja
Sto rezultira pojavom kuta klizanja. Kako bi se eliminirao kut klizanja, implementirana
je unakrsna veza izmedu krilaca i kormila pravca (ARI) te je takav sustav prikazan na

slici 6.17.
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Slika 6.17: Simulink model unakrsne veze krilaca i kormila pravca (ARI)

Kako je prikazano na slici 6.17, u sustav ARI implementirani su, ranije spomenuti,
sustavi stabilizacije bo¢nog gibanja. Novost u ARI sustavu je unakrsna veza krilaca i
kormila pravca koja je na slici prikazana vezom u kojoj je pojacanje K.¢. Na shemi je
vidljivo kako se signal za upravljanje krilcima (oznacen sa ”delta_1”) sumira sa signalom
za upravljanje kormilom pravca (oznacen sa ”delta_n”) te je tako izvedena unakrsna

veza. Pojacanja na prikazanoj shemi iznose:

Kpi=0,3,
K, =0,1,
Ko =1,
K, = 0,05,
Kr=0,4,
K, =0,1,
K. =01,
Two =5,

T, = 0,05.

Odziv otvorenog i zatvorenog sustava na jedini¢ni poremecaj kuta klizanja [ prikazan
je slikom 6.18. Sa slike moze se primjetiti da je uvodenjem unakrsne veze poremecaj
kuta klizanja eliminiran i da unakrsna veza uvelike poboljsava dinamiku cjelokupnog

sustava.
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Slika 6.18: Odziv otvorenog sustava i sustava s uklju¢enom eliminacijom kuta klizanja
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7.1. Implementacija modela leta

Za implementaciju modela leta sa Sest stupnjeva slobode gibanja koristeno je MA-
TLAB/Simulink programsko okruzenje. Na slici 7.1 prikazana je najvisa razina struk-
ture modela leta u Simulinku i prikazuje kako su blokovi medusobno povezani. Model
se sastoji od nekoliko glavnih blokova: blok pilota, blok ukupnih sila i momenata, blok
6DOF, blok okolisa i parametara leta, blok instrumenata, blok vizualizacije i kona¢no,
blok pohrane rezultata koji sluzi za spremanje rezultata simulacije potrebnih za analizu
leta. Kao Sto se moze vidjeti na slici, model ima nekoliko iteracijskih petlji, odnosno
petlji koje vracaju rezultate simulacije ponovno na ulaz modela. Iteracijske petlje po
Mach-ovom broju Ma i visini H potrebne su za izrac¢un pogonske sile T}, te one ulaze
u blok pilota. Iteracijska petlja s parametrima leta povezana je s blokom za izracun
ukupnih sila i momenata. Takoder, za sustave upravljanja zrakoplovom koji se nalaze
u bloku pilota, potrebne su iteracijske petlje s odredenim parametrima leta, no zbog
jednostavnijeg prikaza, one nisu prikazane na ovoj shemi. Blok 6DOF racuna vrijed-
nosti vektora stanja zrakoplova za dane sile i momente koje djeluju na zrakoplov te je

detaljno opisan u [13].

55
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Slika 7.1: Prikaz najvisSe razine strukture Simulink modela
7.1.1. Blok pilota

Blok pilota, prikazan na slici 7.2, sastoji se od tri podsustava, po jedan za svaku

komponentu: rucica gasa, upravljacka palica i pedale za upravljanje kormilom pravca.

Ma
Tx »{ 3 )
Tx
2 )>——H
H
= et |
delta_| > 1)
delta_|
delta_m 2 )
delta_m
gelta_m
Palica
4’@
ARI delta_n

Kormilo pravca

delta_n

Slika 7.2: Prikaz bloka pilota
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Podsustav pogonske sile

Na slici 7.3 prikazan je blok za upravljanje pogonskom silom iz bloka pilota. Pogon-
skom silom se upravlja polozajem rucice gasa te se polozaj rucice (oznacen sa RUD),
zajedno s Mach-ovim brojem i visinom leta, Salje u MATLAB funkciju na temelju koje
se izracunava pogonska sila. MATLAB funkcija pogonske sile napravljena je kako je

opisano u poglavlju 4.

} Axes o b RUD

Selector »ln ‘ F
matfunc Tx
uttons —»— » Ma
-— -1
Rutica gasa
H
@D,

Ma

Slika 7.3: Prikaz sustava upravljanja pogonskom silom

Podsustav upravljacke palice

Tijekom izrade rada implementirana su dva sustava upravljanja zrakoplovom. Prvi
implementirani sustav bio je sustav upravljanja stavom zrakoplova. To znaci da se
pomakom upravljacke palice definiraju kutovi stava zrakoplova ¢ i € te je takav sustav

prikazan na slici 7.4.
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Slika 7.4: Sustav upravljanja stavom zrakoplova

Obzirom da dinamika promatranog tipa zrakoplova mora biti relativno brza, odnosno
promjena stava zrakoplova mora biti brza, ovakav sustav upravljanja nije optimalan.
Razlog tome je sto brzina promjene stava zrakoplova iskljuc¢ivo ovisi o brzini pomaka
palice, sto pri velikim promjenama kutova stava moze rezultirati nepreciznoséu uprav-
ljanja. Nadalje, sustav upravljanja stavom zrakoplova u ovom je slucaju ograni¢en na
kut propinjanja do +90° i na kut valjanja do £180°. Granice raspona kutova valjanja i
propinjanja odredene su eksperimentom na temelju odziva letjelice na zadanu komandu.
Kako bi se ova izbjegla ogranicenja, implementiran je sustav upravljanja kutnom brzi-
nom zrakoplova. Za razliku od prethodnog sustava kojem se pomakom palice definira
kut stava zrakoplova, ovim sustavom pomak palice definira kutnu brzinu propinjanja ¢

i valjanja p. Sustav upravljanja kutnom brzinom zrakoplova prikazan je na slici 7.5.
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Slika 7.5: Prikaz sustava upravljanja kutnom brzinom zrakoplova

Opcenito, razlika u dva navedena sustava upravljanja je na mjestu u kojem signal s
upravljacke palice ulazi u sustav. Naime, kod upravljanja stavom, signali upravljacke
palice ulaze u sustav zajedno s kutovima stava ¢ i 6, dok kod sustava upravljanja kutnom
brzinom, signali ulaze u sustav zajedno s kutnim brzinama zrakoplova p i ¢. Specificno
kod implementiranog sustava upravljanja kutnom brzinom, izostavljene su povratne
veze po kutovima stava ¢ i 6 kako bi sustav funkcionirao na zeljen nacin. Maksimalne

vrijednosti otklona kormila visine i krilaca postavljene su na £20°.

Podsustav upravljanja kormilom pravca

Posljednji sustav u bloku pilota je sustav upravljanjem kormilom pravca i prikazan
je na slici 7.6. U sustav su ukljucene sustavi stabilizacije skretanja kako je prikazano u
poglavlju 6.2.1. i ARI sustav koji povezuje kormilo pravca i krilaca zrakoplova. Kako je
prikazano u poglavlju 6.2.4., signal koji upravlja otklonom krilaca (signal " ARI” sa slike
7.5) sumira se sa signalom koji upravlja otklonom kormila pravca (na slici 7.6) ¢ime je

implementirana unakrsna veza ARI.
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Slika 7.6: Prikaz sustava upravljanja kormilom pravca

7.1.2. Blok sila 1 momenata

Blok ukupnih sila i momenata koji djeluju na letjelicu prikazani su slikom 7.7.

@ [ >——DCM
- qdin
Tx
——alpha
P CcD CD
cL Fxyz —KWZJ
%4, delta_m 4. alfa
cL cy
nAlphat* 4. beta
Sile
O——a
Cm
4~ Beta
qdin
> ldelta_n cy
delta_n Cm
% Mxyz——C2)
P cl cl
o—r
|—> Cn
Cn M t
G )——— delta_| oment

Koeficijenti

Slika 7.7: Prikaz bloka ukupnih sila i momenata

Blok sila i momenata sastoji se od tri podsustava: koeficijenti, sile i momenti. U
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podsustavu ”koeficijenti” racunaju se derivativi i ukupni koeficijenti sila i momenata
kako je prikazano izrazima (3.5) i (3.6). U podsustavima "sile” i "momenti” racunaju se
komponente ukupnih sila i momenata iz zadanih koeficijenata. Primjer Simulink modela

za izracun koeficijenta bocne sile C'y prikazan je slikom 7.8.

Cydn >
2
delta_n
-C- »
X
Cyp
o
Cyr
Cyr «

Slika 7.8: Primjer Simulink modela za izracun koeficijenta boc¢ne sile

7.1.3. Blok okolisa i parametara leta

Blok okolisa i parametara leta sastoji se od dva podsustava: okolis i parametri leta.
Podsustav okolis sluzi za izracunavanje okolisnih uvjeta, kao sto su temperatura, tlak i
brzina zvuka. Podsustav ”parametri leta” detaljnije je opisan u [14] i sluzi za izrac¢un
parametara leta kao sto su napadni kut «, kut klizanja 3, kutne brzine zrakoplova p, ¢,

r i derivacije napadnog kuta te kuta klizanja.

7.1.4. Blok instrumenata i

blok pohrane rezultata simulacije

Instrumenti su vazan dio svake simulacije leta jer preko njih vizualno dobivamo

informacije o orijentaciji zrakoplova u prostoru, brzini zrakoplova, visini, napadnom
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kutu, itd. Za potrebe simulacije, koristeni su instrumenti dostupni u samom Simulink

sucelju te su oni prikazani na slici 7.9.

KNOTS

\.'
33

Slika 7.9: Prikaz koristenih instrumenata

Nadalje, kako bi se provedeni ispitni testovi mogli spremiti i snimiti za kasniju ana-
lizu, potrebno je imati podsustav koji ¢e to automatski odraditi i on je prikazan na slici
7.10. Pudsustav je realiziran preko globalnih varijabli pomocéu blokova GoTo/From i
Simulink bloka To Workspace. GoTo/From omogucuje pristup varijablama iz bilo kojeg
podsustava Simulink modela dok blok To Workspace omogucuje spremanje tih varijabli

u radnu memoriju MATLAB-a jednom kad je simulacija zavrSena.
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Slika 7.10: Podsustav za spremanje rezultata simulacije leta

7.1.5. Blok vizualizacije i postav simulatora

Vizualizacija simulacije implementirana je preko open source programskog paketa
Flight Gear. Flight Gear preuzima podatke o polozaju i orijentaciji zrakoplova u pros-
toru iz implementiranog Simulink modela leta i na temelju toga producira sliku. Slika
se prikazuje na platnu zakrivljenom 180°u horizontalnom smjeru dok pogled pilota u
vertikalnom smjeru iznosi 50°. Slika se projicira na platno pomocu tri projektora XGA
rezolucije. Vizualizacija simulacije na zakrivljenom platnu prikazana je na slici 7.11.
Upravljacki dio simulatora sastoji se od upravljacke palice, upravljacke ploce s ruc¢icom
za kontrolu pogonske sile i pedala za upravljanje kormilom visine. Pojedine komponente

detaljno su opisane i prikazane u [14].
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Slika 7.11: Zakrivljeno platno i vizualizacija simulacije

7.2. Primjer simulacije leta

U ovom ¢e se dijelu prikazati primjer simulacije leta. Za primjer leta je odabran prilaz
pisti i priprema za slijetanje, a poc¢etna visina leta je 2000 metara. Obzirom da su, kako je
ve¢ ranije opisano, implementirana dva sustava upravljanja, sustav upravljanja stavom
i sustav upravljanja kutnom brzinom zrakoplova, provedene su dvije simulacije. Cilj
simulacije bio je utvrditi koji je sustav upravljanja pogodniji za daljnje koristenje. Slika
7.12 prikazuje ostvarene putanje prilaza pisti za oba sustava upravljanja. Optimalan

kut spustanja, kako je zadano u Flight Gear programu, je 3°.
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Slika 7.12: Prikaz simulacije leta na primjeru prilaza pista

Slika 7.13 prikazuje signale dovedene s upravljacke palice. Vazno je napomenuti da

na slici nisu prikazani stvarni otkloni kormila visine i krilaca zrakoplova, nego pomaci

upravljacke palice kako bi se mogla napraviti analiza optereéenja pilota.

Pomak upravljacke
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Slika 7.13: Prikaz signala s upravljacke palice

250

Opterecenje pilota analizirano je prema broju lokalnih maksimuma (eng. peaks),

odnosno minimuma kod negativnih vrijednosti, koji govore o tome koliko korekcija je

bilo potrebno kako bi se ostvarila zadana putanja. Primjer brojanja lokalnih maksimuma
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prikazan je na slici 7.14. Tablicom 7.1 dan je broj lokalnih maksimuma i minimuma

ovisno o kanalu po kojem se upravlja i o koriStenom sustavu upravljanja.

0.2 T

0.15 |

0.05 T

Pomak upravljacke
palice (ol)

Da | | 1 \ — | - 1 / 1
L2/ ] ' / @ oW
-005F | .
|| :
01 1 —
_0'150 50 100 150 200 250
Vrijeme [s]

Slika 7.14: Lokalni maksimumi i minimumi za otklon krilaca

Tablica 7.1: Broj lokalnih maksimuma i minimuma za pojedini kanal upravljanja

Upravljanje stavom

Upravljanje kutnim

brzinama
Kanal po Kanal po Kanal po Kanal po
valjanju | propinjanju | valjanju | propinjanju
Broj lokalnih
! 32 13 143 141
maksimuma i minimuma

Iz tablice 7.1 moze se primjetiti kako je broj korekcija za odrzavanje zadane putanje

viSestruko manji kod sustava upravljanja stavom. Iz toga se moze zakljuciti kako je

pilot manje optere¢en dok je navedeni sustav upravljanja ukljucen, obzirom da je manje

morao korigirati putanju leta. Takoder, navedena zadaca relativno je jednostavna, a ob-

zirom na ve¢ ranije navedena ogranic¢enja, vezano uz kutove valjanja i propinjanja koje

je moguce posti¢i, sustav upravljanja stavom nece biti upotrebljiv u svim zadacama.

Nadalje, iz rezultata je vidljivo, obzirom na koli¢inu peak-ova, da je sustavom upravlja-

nja kutnom brzinom relativno tesko precizno odrzavati kut valjanja od 0°, sto je bilo
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potrebno pri zadadi prilaska pisti. Stoga, moglo bi se zaljuciti da je sustav upravljanja
stavom pogodniji za jednostavnije zadatke kod kojih je potrebno odrzavati kut valjanja
od 0°, dok za ostale zadace pogodniji sustav upravljanja kutnom brzinom. Takoder,
upravljacka palica koristena u eksperimentu nije prikladna za implementaciju sustava
upravljanja kutnom brzinom zrakoplova. Naime, palica koristena u eksperimentu pre-
nosi informaciju o pomaku palice, dok bi za sustav upravljanja kutnom brzinom priklad-
nija bila palica koja prenosi informaciju o primjenjenoj sili na palicu te bi u tom smislu
i rezultati potencijalno bili drugaciji.

U nastavku, na slikama 7.15, 7.16 1 7.17, prikazani su osnovni parametri prethodno

opisane simulacije leta.
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Slika 7.15: Kutovi stava zrakoplova
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Slika 7.16: Kutne brzine zrakoplova
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7.3. Scenariji leta za buduca istrazivanja

Simulatori leta vazna su komponenta kod obuke civilnih i vojnih pilota, kako iz fi-
nancijskih, tako i iz sigurnosnih razloga. Osim upotrebe simulatora za uvjezbavanje
razlicitih procedura potrebnih u letu, na njima se mogu uvjezbavati izvanredni scenariji
koje, zbog prevelikog rizika, nije moguce uvjezbavati u stvarnom zrakoplovu. Nadalje,
simulatori leta se koriste i kod ispitivanja za pracenje i izbor pilota za odredene slozene
zadace. Takva ispitivanja vrse se dovodenjem pilota, preko simulatora, u stresne si-
tuacije, izvanredne scenarije ili se dovode u situacije gdje su preoptereceni primljenim
informacijama, kako vizualnim preko instrumenata tako i slusnim. Za vrijeme ispitiva-
nja, pilotu se mjere psihofizioloske osobine na temelju otkucaja srca, znojenja, disanja,
aktivnosti razli¢itih misi¢a kao $to je ocni misi¢ i aktivnosti prefrontalnog korteksa koji
je zasluzan za koncentraciju, i predvidanje posljedica i planiranje dogadaja. Na teme-
lju dobivenih psihofizioloskih karakteristika, moguce je procijeniti kako pilot reagira na
stres, odnosno njegovu rezilijentnost na stres [15] [16], koja ga, ako nije povoljna, moze
iskljuciti iz daljnje obuke.

Tijekom godina napretka zrakoplova i zrakoplovne avionike, pilot je, osim obavljanja
primarne zadace leta zrakoplovom, morao pratiti sve viSe senzora i instrumenata kako
bi let bio siguran ili misija obavljena. Ve¢ dolaskom cetvtrte generacije lovackih aviona,
povecao se broj potrebnih podataka koje pilot treba pratiti preko razlic¢itih senzora i
tzv. Head-Up Display-a. Daljnjim razvojem avionike u lovackim avionima 4.5-e i 5.
generacije sve brze se povec¢ava koli¢ina informacija koje pilot prima sto moze dovesti
do kognitivnog preopterecenja pilota.

Obzirom na prethodno navedeno, u suvremenim istrazivanjima, posebice kod zrako-
plova 5. generacije, postoji pozitivan trend unaprijedenja sustava koji preuzimaju dio
obrade informacija i koriste tzv. fuziju podataka [17] kojom rastere¢uju pilota te tako
smanjuju njegovo optere¢enje. Takoder, u [17] prikazani su na¢ini obrade i prikaza poda-
taka kod zrakoplova razli¢itih generacija, te su prikazani na slikama 7.18 1 7.19. Ranije
generacije zrakoplova, prikazivale su podatke senzora i radara na razlicitim pokaznicima,
(eng. displays), te je zadaca pilota bila povezivati informacije s razli¢itih senzora sto je
povecavalo opterecenje pilota. Za razliku od njih, zrakoplovi 4.5-e generacije koriste al-
goritme za povezivanje razlicitih senzora i daju informacije pilotu na jednom pokazniku.

Ipak, pilot mora upravljati individualnim senzorima, npr., ukljucivati razli¢ite modove
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radara i prilagodavati senzore kako bi povecao njihovu tocnost. Konacno, zrakoplovi
5. generacije koriste naprednu fuziju podataka ¢ija je shema prikazana slikom 7.19.
Napredna fuzija podataka omogucuje koristenje naprednih sustava, radara i senzora
elektronickog ratovanja. Ona, takoder, omogucuje prac¢enje podrucja oko zrakoplova,
prilagodavanje pojedinih senzora i dijeljenje informacija s drugim zrakoplovima. Time
se u velikoj mjeri smanjuje optere¢enje pilota koji sad ima ”viSe vremena” za same

takticke zadace i zadace upravljanja zrakoplovom.
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> IFF :____]_'!?_fij‘__‘é____: SINGLE
> IRsT | TRACKS ! SENSOR DISPLAY
............ CORRELATOR : : PILOT
RWR I__TRACKS _ | ;
mMaw | _TRACKS :
> LNK |_ TRACKS |
MULTIPLE CONTROL INPUTS  |—d

Slika 7.18: Fuzija podataka u zrakoplovima 4.5-te generacije [17]
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Slika 7.19: Fuzija podataka u zrakoplovima 5. generacije [17]

Tijekom izrade rada, intervjuiran je pilot borbenog aviona gdje mu je postavljeno
pitanje koje su pilotske zadace najzahtjevnije, pri ¢emu je potvrdio prethodno navedene
tvrdnje da su najzahtjevnije one zadace kod kojih dolazi do kognitivnog preopterecenja.

Nadalje, naveo je neke od zadaca gdje dolazi do takvih situacija:

e Let u nepovovoljnim meteoroloskim uvjetima. Osim $to u nepovoljnim uvjetima
dolazi do turbulencija i nepredvidivog gibanja zraka koje otezava odrzavanje smjera
leta, posebno je zahtjevno slijetanje u slucajevima kada je visina oblaka niska. U

takvoj situaciji potrebno je pratiti vise instrumenata kako bi se mogla odrzavati
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orijentacija i zeljeni polozaj zrakoplova. Nadalje, u takvim situacijama vrlo cesto
dolazi do nepodudaranja vizualnog osjeta i vestibularnog osjeta pri ¢emu moze

do¢i do konfuzije pilota,

e Misija gadanja ciljeva na zemlji. Kod ove misije takoder je potrebno pratiti neko-
liko informacija kao Sto su stav zrakoplova, brzina zrakoplova i visina zrakoplova.
Ukoliko jedan od navedenih parametara nije optimalan, odnosno ukoliko pilot ne
moze posti¢i optimalnu vrijednost odredenog parametra, on ¢e morati u kratkom
vremenskom roku procijeniti nove parametre leta za koje ¢e ispuniti odredenu
zadacu. Pa tako, ako je, na primjer, brzina zrakoplova premala, pilot ¢e morati
pricekati da dostigne manju visinu leta na kojoj ¢e izvrsiti izbacivanje sredstva.

Opis ove misije detaljno ¢e biti prikazan u odlomku kasnije,

e Zracna borba. Kod zrac¢ne borbe pilot takoder mora pratiti nekoliko podataka.
Opcenito zra¢na borba je zahtjevna zbog leta na granicama letnih sposobnosti. To
znaci da se vrlo Cesto leti na grani¢nim brzinama i visokim napadnim kutevima pri
¢emu moze do¢i do gubitka sile uzgona. Osim toga, zrakoplov je ¢esto pri velikim

opterec¢enjima pri ¢emu postoji rizik od nastanka konstrukcijskih ostecenja.

Osim navedenih zadaca koje kognitivno optere¢uju pilota, u stvarnosti se mogu po-
javiti i druge situacije koje stavljaju pilota u vrlo stresne situacije. Pa tako, neki od

primjera takvih situacija su:
e otkazivanje jednog ili oba motora,

e otkazivanje nekog od sustava stabilizacije.

Opis misije gadanja ciljeva na zemlji

Kao §to je ve¢ opisano ranije, ova misija je vrlo zahtjevna iz razloga Sto je potrebno
pratiti viSe parametara leta i uz to potrebno je biti vrlo precizan. Misija se sastoji
od nekoliko elemenata: obrusavanje, spustanje s odredenim kutom spustanja, gadanje
i konacno, penjanje natrag na odredenu visinu. Element obrusavanja sastoji se od
promjene stava zrakoplova u obrnuti polozaj, odnosno promjena kuta valjanja za 180°,
i dovodenja zrakoplova u zeljeni kut spustanja. Nakon toga, pilot ponovno mijenja kut

valjanja tako da je zrakoplov u "normalnom” polozaju, odnosno da je kut valjanja 0°.
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U elementu misije kada je se zrakoplov spusta konstantnim kutem spustanja, pilot mora
konstatno mijenjati kut valjanja kako bi odrzavao smjer leta zbog utjecaja turbulentnog
vjetra i kako ne bi bio predvidiv od strane neprijatelja na tlu ili drugog neprijateljskog
zrakoplova. Uz to, takoder mora ostati fokusiran na metu na tlu kako bi odradio trazenu
misiju. Konacno, nakon prilaska meti i izbacivanja sredstva, pilot mijenja smjer i penje

na odredenu visinu.



8 | Zakljutak

Simulatori leta imaju znac¢ajnu ulogu u pripremi i obuci pilota kako za zadace uprav-
ljanja tako i za njihovu pripremu u izvanrednim situacijama. Ovim radom implementi-
ran je model leta zrakoplova nalik na Dassault Rafale u simulacijsku platformu. U radu

je napravljeno sljedece:

e Na temelju 3D modela zrakoplova dobivene su geometrijske znacajke zrakoplova,
a na temelju dostupnih podataka slicnih zrakoplova procijenjene su njegove iner-

cijske znacajke,

e Metodama projektne aerodinamike procijenjene su aerodinamicke karakteristike

promatranog zrakoplova,

e Na temelju dostupnih podataka i slicnih motora, izraden je model pogonske sile

motora za razliCite rezime rada,
e Analizirana je staticka uzduzna i bo¢na stabilnost,
e [zraden linearni model gibanja zrakoplova,

e Predlozeni su osnovni sustavi stabilizacije zrakoplova te su izrac¢unata potrebna

pojacanja povratnih veza,

e Temeljem rezultata izraden je model leta sa Sest stupnjeva slobode gibanje te je

implementiran u simulacijsku platformu izradenu u Simulink okruzenju,

e Prikazan je primjer simulacije leta u realnom vremenu s c¢ovjekom u petlji za

zadacu prilaska pisti za dva implementirana sustava upravljanja,

73
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e Opisani su scenariji leta za potencijalna buduca ispitivanja.

Model leta napravljen je uz odredene pretpostavke i ogranicenja. U radu je zane-
marena zakrivljenost Zemlje i utjecaj vjetra. Nadalje, promatrana je ¢ista konfiguracija
zrakoplova, a obzirom na relativno kratko trajanje simulacije, pretpostavljena je nje-
gova konstantna masa. Takoder, radom nije modeliran kontakt letjelice s tlom, stoga
model nema moguénost simulacije slijetanja i polijetanja. Aerodinamicke karakteris-
tike procijenjene su metodama projektne aerodinamike za Sto je potrebno vrlo detaljno
poznavanje geometrijskih karakteristika. Sve aerodinamicke karakteristike procijenjene
su za let pri brzini od 250 m/s i na visini leta 3000 m, Sto znaci da je primjena ovog
model ograni¢ena na dozvucne letove dok za krozzvuéne i nadvucne brzine model nije
primjenjiv. Takoder, u radu je analiziran linearni model leta za uzduzno i bo¢no gibanje
i na temelju njega predlozeni su sustavi stabilizacije zrakoplova. Uvedenim sustavima
stabilizacije pokazano je da je cjelokupna dinamika zrakoplova uvelike poboljsana i da
je zrakoplov stabilan i upravljiv te da je ocjena kvalitete upravljanja zrakoplovom za-
dovoljavaju¢a i razine je I. Konacno, svi rezultati dobiveni iz linearnog modela leta
implementirani su u model leta sa Sest stupnjeva slobode gibanja u Simulink okruzenju
gdje je pokazano da se cjelokupni sustav zrakoplova ponasa zadovoljavajuce i o¢ekivano.
Tijekom rada implementirana su i dva sustava upravljanja zrakoplovom, sustav uprav-
ljanja stavom i sustav upravljanja kutnom brzinom te je primjerom pokazano kako je
sustav upravljanja stavom prikladniji za zadacu prilaska pisti. Obzirom na ogranicenja
tog sustava, u smislu ogranicenih moguc¢ih kutova stava, sustav upravljanja kutnom
brzinom prikladniji je za zahtjevnije pilotske zadace.

Ovako pripremljen model leta moguce je korisiti pri ispitivanju pilota ili njihovu pri-
premu. Ipak, zbog navedenih ogranic¢enja, postoje podrucja od interesa koje je moguce

poboljsati budué¢im radovima. Moguéi bududi zadaci su:

e Detaljnija analiza inercijskih znacajki zrakoplova prema raspodjeli konstrukcijskih

elemenata
e [zrada kompletnog modela pogonske grupe,

e Detaljnija procjena aerodinamickih karakteristika koriste¢i druge metode, npr.

metodom konac¢nih volumena,
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e Prosirenje aerodinamickog modela za razlicite brzine leta i visine u dozvu¢nom

podrucju i proSirenje aerodinamickog modela na krozzvucne te nadzvucne brzine,

e Obzirom da je promatrani zrakoplov staticki stabilan, jedno od mogucéih prosirenja

je model staticki nestabilnog zrakoplova i implementacija sustava stabilizacije.
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