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A m’ - povrsina rotora

a m/ s’ - matrica ubrzanja

A - - komanda nagibne ploce

ag rad/ s’ - akceleracija lopatice

b - - broj lopatica

BI - - komanda nagibne ploce

b, rad - kut mahanja b

a, rad - kut konusa

a. rad - kut mahanja a

o m - duljina tetive

Corec - - bezdimenzijski koeficijent momenta profila

C, - - bezdimenzijski koeficijent uzgona profila

G - - bezdimenzijski koeficijent otpora profila

C, rad™' - nagib pravca u dijagramu = f(C,)
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- vektor sila u koordinatnom sustavu rotora
- skalar sile u koordinatnom sustavu rotora

- diferencijalna sila inercije lopatice
- sila zbog utjecaja rotacije
- diferencijalna sila otpora
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- prijenosni omjer

- horizontalna sila rotora
- kineticki moment

- tenzor inercije

- struja armature ili statora
- konstanta motora

- koeficijent za Southwelovu jednadzbu
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- matrica transformacije
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- vektor momenata u koordinatnom sustavu vjetra
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Nm - moment lopatice rotora zbog sile tezine

Nm - moment zbog utjecaja rotacije
Nm - staticki moment lopatice
rad/s - rotacija oko osi x

Nm - pogonski moment rotora
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- - lockov broj
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Lista eksponenata

Eksponent Opis

~ - oznaka za kososimetri¢nu matricu

A - vezano za tocku A

CcMm - centar mase

L - lokalni koordinatni sustav

0] - no$eni koordinatni sustav

Pi - vezano za tocku Pi

Ri - koordinatni sustav i-tog rotora

Wi - koordinatni sustav vjetra i-tog rotora
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Lista indeksa

Indeks Opis

- derivacija po vremenu

A - vezano za armaturu

A - vezano za tocku A
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f - stator

HUB - vezano za glav¢inu

i - i-ti rotor ili i-ta glavéina

j - j-ta armatura

K - komponenta brzine leta

L - koordinatni sustav letjelice
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W - koordinatni sustav vjetra
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Sazetak

Cilj ovog diplomskog rada je napraviti model cetverorotornog helikoptera i provesti numericku
realizaciju leta te letjelice. Prvi dio rada predstavit ¢e taj tip letjelice, njene mogucnosti i primjena.
Nakon osnova slijedi konstruiranje odabrane konfiguracije letjelice aplikacijom CatiaV5R18 s ciljem
dobivanja inercijskih karakteristika letjelice. U drugom dijelu rada postavljane su jednadzbe za
numericku analizu aerodinamike i dinamike letjelice. Za model rotora koristi se jedan model primijenjen
na Cetiri rotora, dok se aerodinamika trupa zanemaruje. Dinamika letjelice proracunava se Newton
Eulerovim jednadZbama, a numeri¢ki model i simulacija leta napraviti ¢e se u MATLAB/Simulink
okruzenju, a rezultati prikazati u posljednjem dijelu. Ovaj model moze se koristiti u daljnjem radu pri
istrazivanju stabilnosti i upravljivosti ovakvog tipa letjelice.
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1. Uvod

1.1 Sto je Eetverorotorni helikopter?

Cetverorotorni helikopter® je vrsta rotokoptera. Rotokopteri su letjelice teZe od zraka, pokretane
motorom koje se odrzavaju u zraku pomocu jednog ili viSe rotora. Rotokopteri se od ostalih letjelica
razlikuju po tome Sto im se uzgonska povrsina (krakovi rotora - lopatice) rotira. Glavno obiljezje (i
prednost u odnosu na avione) im je sposobnost vertikalnog polijetanja i slijetanja (VTOL). U rotokoptere
spadaju helikopteri, Zirodini’ i Zirokopteri®.

Danasnji Cetverorotorni helikopter je radio upravljana bespilotna letjelica sa Cetiri rotora.
DraganFlyer X-Pro, prikazan na slici 1.1, je primjer komercijalno dostupnog, daljinski upravljanog
Cetvrerotornog helikoptera.

1.1 DraganFlyer X-Pro - daljinski upravljani ¢etverorotorni helikopter

! eng. quadrotor helicopter
? eng, gyrodyne
* eng. gyrocopter

16



1.2 Razvoj cetverorotornih helikoptera

Cetverorotorni helikopteri mogu se podijeliti na tri generacije:

— prva generacija namijenjena za prijevoz jednog ili vise putnika. Letjelice ove
generacije imale su loSe performanse, loSu upravljivost i stabilnost, i zbog toga su
trazile veliku angaziranost pilota [1]

— druga generacija je generacija Cetverorotornih helikoptera kakvu danas
poznajemo. To su daljinski upravljane letjelice bez posade

— treca generacija josS nije razvijena, vec postoje tek koncepti

Koncept leta rotokopterom datira jos$ iz 320.-te godine iz Kine. Rijec je o igracki, prikazanoj na 1.2,
koja je opisana u knjizi'Pao phu tau. Igracka se sastojala od drvene osovine oko koje su radijalno
postavljena pticja pera. lako je rije€ o igracci, to je prva zabiljeZena ideja o rotorskom nacinu leta. [2]

=

1.2 Kineska igracka nalik na rotor

Slijedeci zabiljezeni slucaj konstrukcije nalik helikopteru, djelo je Leonarda da Vincija. On je 1483.
g. napravio skicu tzv. helikoidnog zracnog vijka, koji bi pokretao Covjek. Rijec je o rotoru koji nalikuje na
vijak napravljen od platna. Zra¢ni vijak prikazan je na 1.3.[2]
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1.3 Helikoidni zracni vijak

1754. godine, Mikhail Lomonosov demonstrirao je koncept tandem rotora pogonjenog oprugom,
a koji je namijenio za podizanje meteoroloskih instrumenata u atmosferu, dok su 1783. Christian de
Launoy i njegov mehanicar Bienvenu napravili model helikoptera sa suprotno rotiraju¢im rotorima.
Rotori su izradeni od pera pure.[3]

Sir George Cayley napravio je model slican Launoyevom, ali pokretan gumenim trakama, a do
kraja 18. stoljeca razvio je rotor od platna, pokretan oprugama. Njegovi zapisi o eksperimentima i
istrazivanja o rotorima bili su velika pomo¢ buducim pionirima zrakoplovstva.[3]

1.4 Gyrocopter No. 1. braée Berquet

Nakon joS nekoliko koncepata i prvog leta brace Wright, francuska bracda Jaques i Louis Breguet
poceli su eksperimentirati helikopterskim aero profilima. 1907.g. napravili su helikopter Gyroplane No.
1., 1.4. Letjelica se, skupa s pilotom, podigla na oko 60 cm visine i letjela oko 1 minute. Pokazala se kao
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izrazito nestabilna i zahtijevala je pomo¢ dvoje ljudi koji su je pridrzavali na boku, zbog Cega se taj let ne
smatra prvim slobodnim letom helikoptera.[4]

Iste godine, francuski izumitelj Paul Cornu napravio je Cornu helicopter, slika 1.5, koji je koristio
motor od 24 konjske snage i 6-metarske suprotno rotirajuce rotore, te je 13.11.1907. podigao svog
izumitelja na visinu od 30tak cm. Ovaj let smatra se prvim slobodnim letom helikoptera, a ta letjelica je
kasnije dostigla visinu od 2 m.[4]

Time je zapocela era leta helikopterima.

1.5 Paul Cornu u svom Cornu helicopter

Prvi Cetverorotorni helikopter Oehmichen No. 2., slika 1.6, napravio je Etienne Oehmichen, 1920.
godine. Konstrukcija sa Cetiri kraka napravljena je od celi¢nih cijevi, a svaki rotor imao je dvije lopatice.
Cetiri propelera u horizontalnoj odrzavala su letjelicu u zraku, dva dodatna propelera postavljena
paralelno u okomitoj ravnini omogucavala su skretanje, dok su posljednja dva propelera u drugoj
okomitoj ravnini sluZila za pogon letjelice. Letjelica je postigla zavidnu razinu stabilnosti i upravljivosti za
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to doba i 14.4.1924. postavila prvi rekord za prelete helikoptera zabiljezen u FAIu®, $to je iznosilo 360m.
Kasnije je ta ista letjelica napravila i prelet od 1 km.[3][4]

1.6 Oehmichen No. 2.

Paralelno Oehmichenu, Rus George de Bothezat i njegov pomocnik Ivan Jerome u Sjedinjenim
Americ¢kim Drzavama su za potrebe americke vojske razvijali cetverorotorni helikopter imena Flying
Octopus, slika 1.7. Prvi let obavljen je 18.12.1922., a sljedeée godine napravljeno je preko 100 letova.
Letjelica je oborila nekoliko rekorda, ali i poletjela sa 4 putnika, doduse, tako da su se uhvatili za
konstrukciju. 1924. godine vojska je odustala od projekta. [4]

1.7 Flying Octopus

1956. godine pojavljuje se Convertawings Model "A", slika 1.8, koji posjeduje karakteristike
danasnjeg cetverorotornog helikoptera — nema pomoénih rotora kao gore predstavljene letjelice, dok se
upravljanje vrsi promjenom broja okretaja rotora. To je prvi ¢etverorotorni helikopter pokretan s dva

4 s 4z . / . . . e v
fr. Fédération Aéronautique Internationale — Internacionala zrakoplovna federacija, zaduzena za
zrakoplovne svjetske rekorde

20



motora, koji je sposoban za napredujuéi let (ranije predstavljeni koristili su povoljan vjetar za
napredovanje). Namijenjen za komercijalnu i vojnu upotrebu, nije doZivio veliki uspjeh, te se odustalo od
projekta zbog premalo narudzbi.[5]

1.8 Convertawings Model "A"

Slijedeci zanimljivi cetverorotorni helikopter je Curtiss Wright X19. RijeC je o eksperimentalnom
zrakoplovu, razvijenom 1960tih godina, koji je imao sposobnost zakretanja motora, a prikazan je na slici
1.9.[6]

1.9 Curtiss Wright X19

Ovom letjelicom doslo se do kraja prikaza povijesnog razvoja Cetverorotornih helikoptera prve
generacije.

21



Drugu generaciju Cetverorotornih helikoptera ¢ine bespilotne radio upravljane letjelice. Sluze za
zabavu, istraZivanja, ali ih koristi i policija za nadzor. Tipi¢no vrijeme leta je 15 — 20 minuta, no
optimizacijom letjelice to vrijeme moze se produljiti.[7] Prednosti takve letjelice su mala masa, izuzetno
dobra upravljivost [8] i kompaktnost. Letjelice su opremljene stabilizacijskim i navigacijskim uredajima,
kamerom, sonarom i sl.

Na sveucilistima diljem svijeta razvijeni su Cetverorotorni helikopteri, od koji ¢e se izdvojiti dva
projekta:

— STARMAC (Stanford/Berkeley Testbed of Autonomous Rotorcraft for Multi-Agent Control),
je kratica za pokusni poligon SveuciliSta Stanford iz Kalifornije. Taj poligon za testiranje
novih metoda u podrudju vise agentnih sustava koristi Sest ¢etverorotornih helikoptera,
takoder razvijenih na tom sveucilistu (slika 1.10)[9]

1.10 STARMAC cetverorotorni helikopter [9]

— na Sveucilistu Pennsylvania, iz GRASP (The General Robotics, Automation, Sensing and
Perception) laboratorija dolazi vrlo zanimljiv Cetverorotorni helikopter, izuzetno velike
upravljivosti i stabilnosti. Letjelica ima mogucnost stabilizacije iz gotovo bilo kojeg
pocetnog polozZaja ili gibanja. Kao i na Stanfordskom Sveucilistu, ispituje se primjena u vise
agentnim sustavima, Sto je prikazano na slici 1.11, gdje Cetverorotorni helikopteri GRASP
laboratorija zajednicki prenose konstrukcijski element. [8] Osim navedenih moguénosti,
na sveuciliStu se istrazuje i navigacija letjelice u zatvorenom prostoru, a slicno se istrazuje i
na Massachusetts Institute of Technology. Cilj oba projekta je napraviti letjelicu koja ¢e se
samostalno navigirati unutar zatvorenih prostora gdje nema GPS signala. Primjena se
nalazi u prostorijama ispunjenim dimom ili plinom, gdje se infracrvenim kamerama moze
potraZiti ozlijedena osoba ili sl.
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3 Pl qq‘ n

1.11 Cetverorotorni helikopteri GRASP labaratorija prenose konstrukcijski element [8]

Od komercijalnih letjelica izdvaja se DraganFlyer X4, slika 1.12 , tvrtke Innovations inc. Ovaj
helikopter nosi (pokretnu) kameru, pa letjelica sluzi za nadzor ili fotografiranje iz zraka. Ugradena mu je
automatska stabilizacija pri lebdenju.[10]

1.12 DraganFlyer X4 [10]

Trecu generaciju cetverorotornih helikoptera ¢ine koncepti koji se tek trebaju istraZiti, a do cega
¢e dodi ukoliko ¢e postojati potrebe za takvim letjelicama.

Bell/Boeing quad TiltRotor, slika 1.13, je koncept kojim su Bell i Boeing 2007.g. dali svoju viziju
rieSenja za potrebe vojske Sjedinjenih Americkih drzava u projektu Joint Heavy Lift. Rije€ je o nasljedniku
Bell Boeing V22 Osprey zrakoplova, koji ima mogucénost zakretanja motora. Za razliku od V22 Osprey ova
letjelica ima 4 motora. Cilj projekta je napraviti letjelicu koja ima veliku korisnu nosivost, vertikalno
uzlijetanje i polijetanje, ali i ve¢u brzinu od klasiénih helikoptera.[11]
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1.13 Bell/Boeing quad TiltRotor — prikaz [11]

U potpuno suprotnom smjeru od Bell/Boeing koncepta idu Kroo i Kunz sa Sveucilista Stanford. Oni
razvijaju mikro bespilotnu letjelicu® prikazanu na slici 1.14. Primjenu takve letjelice vide u slijedeé¢im
situacijama:

— let u zatvorenom prostoru u kojemu je potrebno ostati nezamijecen
— istrazivanje atmosfere drugih planeta gdje je svaki gram bitan pri polijetanju sa Zemlje, pa
ovakve minijaturne letjelice mogu donijeti poprilicnu ustedu [7]

1.14 Mikro bespilotna letjelica [7]

> eng. MAV- Micro-Unmanned Aerial Vehicle
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1.3 Upravljanje cetverorotornim helikopterom

Cetverorotorni helikopter za upravljanje koristi promjenu broja okretaja rotora. Promjenom kutne
brzine rotora mijenja se sila uzgona i kineticki moment na pojedinom rotoru, odnosno raspodjelu uzgona
po Citavoj letjelici i ukupni kineticki moment u centru mase letjelice.

Rotori se mogu podijeliti u parove, pri cemu se svaki par vrti u jednom smjeru (smjer kazaljke na
satu i suprotno smjeru kazaljke na satu). U ravnoteznom letu, poput lebdenja, kineticki momenti na
tijelo letjelice izazvani rotorima se ponistavaju.

Za skretanje cetverorotornim helikopterom, potrebno je poremetiti ravnotezu kinetickih
momenata, kako je prikazano na slici 1.15. Ta promjena momenata ostvaruje se promjenom brzine
vrtnje jednog para rotora, $to ¢e izazvati porast ukupnog kinetickog momenta oko osi z u centru mase.

1.15 Skretanje cetverorotornog helikoptera

Za propinjanje letjelice, potrebno je izazvati promjenu uzgona prikazanu na slici 1.16, a identi¢no
je potrebno napraviti za valjanje letjelice, ali sa drugim parom rotora. Za aksijalni let (uspinjanje ili
spustanje), potrebno je povecati broj okretaja, a time i uzgon na svim rotorima istovremeno i jednako.

1.16 Propinjanje ili valjanje ¢etverorotornog helikoptera
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1.4 Prednosti Cetverorotornog helikoptera

Za upravljanje klasi¢nim helikopterom koristi se kolektivni i cikli¢ni zakret® lopatica glavnog rotora
pri éemu broj okretaja rotora ostaje konstantan. Za zakretanje lopatica koristi se relativno sloZen i tezak
sustav prikazan na slici 1.17, koji se naziva glavéina rotora. Istovremeno je potreban i repni rotor
(kontrarotor) za poniStavanje momenta izazvanog glavnim rotorom, te za skretanje helikoptera.

Kako je objasnjeno u poglavlju 1.3, Cetverorotorni helikopter koristi promjenu broja okretaja za
upravljanje, pa je u usporedbi sa klasi¢nim helikopterom ovo jednostavniji i laksi sustav upravljanja jer
nema komplicirani i teSki mehanizam glavcine. Osim toga, dodatna usteda na cijeni i masi ostvarena je
jer nema repnog rotora, niti mehanizma za upravljanje repnim rotorom.

Ukupna noseca povrsSina kod cetverorotornog helikoptera veéa je u usporedbi sa klasicnim ili pak
tandem helikopterom, pa je prema tome veci korisni teret koji se moZe ostvariti ovom letjelicom.

@ Burkhard Domke (0416-3-52}

1.17 Glavcina helikoptera MBB Bo 105

eng. colective and cyclic pitch
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1.5 Nedostaci ¢etverorotornog helikoptera

Bez obzira na osjetno povedanje nosivosti korisnog tereta, Cetverorotorni helikopter je veoma
teska letjelica zbog konstrukcije sa Cetiri motora i Cetiri ruke. Kao Sto je spomenuto u poglavlju 1.4,
Cetverorotorni helikopter moze dati veéi uzgon i time vecéu korisnu nosivost. U praksi se to zasad nije
pokazalo mogudéim je promjer rotora ogranic¢en, a vezano za to i masa konstrukcije. Ukoliko se poveca
rotor, povecat ¢e mu se i masa, pa je potrebno povedéati dimenzije konstrukcije.

Cetverorotorni helikopter nije dinamicki stabilna letjelica, i potrebno ju je dodatno stabilizirati
povratnim vezama. U praksi se pokazalo da to nije jednostavno bez znatnog povecanja trogkova. Cini se
da je upravo razvoj, a time i manji troskovi i masa, takvih uredaja za stabilizaciju omogudio razvoj
Cetverorotornih helikoptera u posljednjih 10-tak godina.[7]

Na slikama 1.15 i 1.16 ocit je spreg sila uzgona i momenata koje ce rotori izazvati promjenom
brzine rotacije. Prema izjavama pilota, iz tog razloga je takvom letjelicom daleko teZe upravljati nego
obi¢nim helikopterom.[12]

Unatoc¢ prikazanim nedostacima, danasnji ¢etverorotorni helikopter je vrlo upravljiva, robusna i
jednostavna letjelica, koja u ima potencijala podi¢i do 200% svoje tezine. Te mogucnosti Cine ovu
letjelicu vrlo atraktivhom za daljnje istraZzivanje, razvoj i usavrsavanje.
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2. Promatrana konfiguracija Cetverorotornog
helikoptera

Konfiguracija letjelice (3D model) izradena je u programu Catia V5R18, s ciliem dobivanja
inercijskih karakteristika letjelice. Kao referenca za izradu, koristiti ¢e se dostupni podaci o letjelicama
STARMAC i DraganFly X4, opisanim u 1.2. Podaci koji nedostaju procijeniti ¢ée se programom Drive
Calculator.[13]

Pri konstruiranju se vodilo miSljenjem da ¢ée se letjelica zaista izraditi te su pri izradi modela
koriSteni dostupni podaci o motoru, baterijama i rotoru.

2.1 Pogonska grupa

Za pogon rotora bespilotnog Cetverorotornog helikoptera koriste se Cetiri identi¢na elektri¢na
motora, pri ¢emu se moze, ali i ne mora koristiti reduktor.

Elektricni motori pretvaraju elektriécnu energiju u mehanicku koristeci silu elektromagnetskog
polja. Osnovni princip je prikazan na slici 2.1.

Commutator L

*+——Brushes

HLNOS

Armature

To Battery

2.1 Osnovni princip elektricnog motora

Iz slike se uo¢ava da se motor sastoji od dva osnovna dijela: permanentnog magneta, koji se ne
giba pa ga zovemo stator i od pomic¢nog dijela na koji su namotani elektri¢ni vodici spojeni na izvor
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napajanja. Pomicni dio naziva se rotor, no da ne bi dosSlo do zabune sa istoimenim sistemom lopatica koji
daje uzgon, rotor elektricnog motora u ovom tekstu zvat ¢e se armatura.

Ukoliko se kroz elektri¢cne vodi¢e na armaturi motora provede istosmjerna elektri¢na struja, oko
vodica Ce se stvoriti magnetsko polje, ovisno o polaritetu baterije na koji je namotaj spojen. Posto se
novonastalo elektromagnetsko polje nalazi u postojecem elektromagnetskom polju permanentnog
magneta, doci ¢e do stvaranja sile, odnosno sprega sila i suprotni polovi ¢e se privuci, a isti polovi ¢e se
odbiti. To ¢ée rezultirati kinetickim momentom oko srediSnje osovine koji uzrokuje rotaciju armature.
Ukoliko bi stanje ostalo takvo, rotacija bi potrajala dok elektro i permanentni magnet ne zauzmu
ravnotezni poloZaj u kojem vise nema kinetickog momenta.

Da bi se rotacija nastavila, potrebno je u jednom trenutku zamijeniti polove elektro magneta, i to
tako da ne dode do ravnoteze polova, ve¢ da se armatura nastavlja kontinuirano okretati. To se postize
elementom koji se naziva izmjenjivac.

Izmjenjiva¢ moZze biti mehanicki ili elektri¢ni. Mehanicki izmjenjivac prikazan je na prethodnoj slici,
i zapravo je rijeC o pazljivo podeSenom spoju izvora napajanja i namotaja armature. Takav spoj zbog
rotacije osovine u pravom trenutku fizicki prekida trenutno napajanje i okrece polaritet. Veza
izmjenjivaca i izvora napajanja ostvarena je elementima koji se zovu &etkice. Cetkice su napravljene od
materijala koji dobro provodi elektri¢nu energiju, koji osigurava dobar spoj sa izmjenjivacem i koji nece
ostetiti izmjenjivac pa je to najéescée grafit. Ovakav motor naziva se motor sa etkicama’.

Drugi tip izmjenjivaca je elektricni izmjenjivac. U ovom slucaju, polaritet zavoja na armaturi
mijenja u zasebnom uredaju, odvojenom od motora. Elektri¢ni izmjenjiva¢ povezan je direktno sa
zavojima armature, pa zbog toga u ovakvom motoru armatura miruje, dok se stator okreée. Zbog takve
veze sa rotorom, ovaj motor naziva se motor bez ¢etkica®.

Izmedu Cetkica i armature postoji trenje, koje razvija sile na kontaktu, zbog kojih nastaje kineticki
moment suprotan smjeru rotacije armature. Takvi momenti u centru mase letjelice djeluju
destabilizacijski, pa se zbog toga takvi motori sve manje koriste u bespilotnim letjelicama.

7
eng. brush motor
& eng. brushless (outrunner) motor
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2.2 Odabir pogonskog motora, propelera i izvora napajanja

Za odabranu konfiguraciju cetverorotornog helikoptera, koristiti ¢e se Hacker A20-22L EVO
Brushless Outrunner RC motor. [14] U tablici 2-1 proizvodac navodi karakteristike tog motora.

2-1 Karakteristike motora Hacker A20-22L EVO

Tip motora: Brushless, Outrunner

Masa: 57g

Snaga: 200 W

RPM/Volt: 924 (rad/s)/V

Istosmjerna struja : 6-14 A

Kratkoro€na maksimalna struja: 17 A

Preporuceni propeler: APC 10x4.7

Preporucena Li-Po baterija: TP-1350-3SPL2 ili TP-2100-3SPL2

2.2 Hacker A20-22L EVO Brushless Outrunner RC motor [15]

Motor ne koristi reduktor, pa se propeler moze montirati direktno na osovinu. Slican motor koristi
se za pogon Cetverorotornih helikoptera Sveucilista Stanford na poligonu STARMAC.

Prema preporuci proizvodaca koristiti ¢e se propeler APC Slowflyer 10x4.7°.[15] U daljnjem tekstu
rotor i propeler oznacdavaju isti pojam.

? Prvi broj odreduje promijer, a drugi broj odreduje korak propelera, oboje izrazeno u inchima.[17]
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2.3 APC 10x4.7 Slowflyer propeler [16]

Odabrani propeler moze raditi u vué¢nom i potisnom modu, $to je veoma bitno, posto se rotori
vrte u suprotnom smjeru, kako je objasnjeno u 1.3.

Profil propelera je NACA 0012, i za njega znamo slijedece karakteristike, prema [23]:

a=c¢,=573 - nagib pravca u dijagramu ar=1(c)
Gy, =0.0081 - koeficijent nultog otpora profila

Cy, =-0.0143 - koeficijent otpora profila Cy,

Cy, =0.00688 - koeficijent otpora profila Cp,

Nakon Sto su odabrani motor i propeler, potrebno je odabrati bateriju. Ovdje se nece koristiti
preporuka proizvodaca, posto je rijec o specificnoj letjelici, ve¢ ¢e se koristiti program Drive Calculator za
procjenu potrebne baterije. Odluceno je koristiti bateriju Saehan 3400 HS, za koju podaci dani u tablici
2-2.

2-2 Karakteristike baterije Saehan 3400 HS

Kapacitet 3400 mAh
Nominalni napon 7.32V

Dimenzije: 46x136.5x23.5 mm
Masa: 174 ¢

Tip baterije Li-Poly




2.3 lzrada 3D modela ¢etverorotornog helikoptera

Kao Sto je ve¢ spomenuto, 3D model prikazan na slici 2.4 napravljen je po uzoru na postojece
letjelice u programu Catia V5R18.

Konstrukcija se sastoji od centralnog kucista iz kojeg se radijalno Sire ukrute koje nose motore i
propelere. Radi veée krutosti dodani su unutarnji obruc i kose ukrute koje su povezane sa dnom kucista.
Na dno kudista postavljena je spuzva, koja ublaZzava tvrda slijetanja letjelice, dok vanjski obruc stiti
propelere od sudara sa preprekom. U terethom prostoru nalaze se 4 baterije, po jedna za svaki od
motora.

2.4 3D model cetverorotornog helikoptera

Na modelu su napravljena slijedeca pojednostavljenja:

— propeler nema uvijanje i suzenje kraka lopatice koji odgovaraju APC Slowflyer 10x4.7, jer
za isti nisu dostupni podaci. Ipak, masa propelera je to¢na pa se smatra da oblik neée
unijeti znatnu gresku, obzirom da se u ovoj fazi traze inercijske karakteristike letjelice, a
ne aerodinamicka svojstva

— pri konstruiranju trupa vodilo se mislju da model bude jednostavniji za izradu. Iz tog
razloga je trup pojednostavljen, te je aerodinamika trupa zanemarena, a kako ce se
kasnije pokazati to nece unijeti veliku gresku jer se aerodinamika trupa izostavlja iz
aerodinamickog proracuna (poglavlje 3.6)
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U tablici 2-3 su prikazane mase dijelova modeliranog ¢etverorotornog helikoptera.

2-3: Masa komponenata promatrane konfiguracije

Komponenta: Masa [kgl:
- kudiste 0.164

- vanjski obruc 0.076

- unutarnji obruc 0.051

- horizontalni Stapovi 4x0.00875
- kose ukrute 4x0.00375
- lopatice 8x0.008

- glavcina rotora 4x0.002

- stator motora 4x0.042

- armatura motora 4x0.015

- baterije 4x0.174

- amortizirajuca spuzva 0.004
UKUPNO: 1.341

Inercijske karakteristike dane su slijedeéim tenzorima:

— propeler (rotor):

9.4410°  6.00210°° 0
I,=|6.00210" 2.28110° 0 kgm’
0 0 9.482107°
- armatura:
2.551-1077 0 0
I,= 0 2.551-1077 0 kgm’
0 0 9.096-107*
— glavcina:
7.528-10°° 0 0
L= 0 7.528-107° 0 kg’
0 0 6.708-107°
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— tijelo letjelice:

0.019 0 0
I.=| 0 0019 0 [kgn?
0 0  0.028

— ukupni tenzor inercije (za Citavu letjelicu):

0.034 1.422x10°  —1.062x107"
I, =| 1.422x10” 0.034 7.135%x107'° |kgn?
~-1.062x10™"  7.135x107'° 0.055

Drive Calculator je program koji se koristi kao pomo¢ pri odabiru pogonskog sustava zrakoplova
pogonjenih elektricnom energijom te analizu istosmjernih elektricnih motora. Program mozZze pomodi
samostalnim graditeljima modela zrakoplova pri optimizaciji pogona jer sadrii preciznu bazu
komercijalno dostupnih motora, baterija i propelera za modele zrakoplova. Koristeci bazu, mogu se
dobiti informacije o potisku, trajanju napajanja, tezini sustava, iskoristivosti i snazi motora, iskoristivosti
propelera itd. za odabrani pogonski sustav. Dobiveni podaci vrijede za stacionarno stanje leta i ne
uzimaju u obzir karakteristike letjelice, pa se smiju upotrijebiti samo kao orijentacijska veli¢ina, a nikako
egzaktan podatak.

Programom Drive Calculator provjeriti ¢e se jesu li izabrani motor, propeler i baterije dovoljni za
noSenje konstruiranog Cetverorotornog helikoptera u stacionarnom letu tj. lebdenju. Masa jednog
propelera, motora i baterije iznosi 0.231 kg, a taj sustav mora ponijeti 1/4 ukupne mase Cetverorotornog
helikoptera koji iznosi:

1.34-4x%0.231
mp =
4
Prema slici 2.5, konfiguracija pogonskog sustava baterije Seahan 3400HS, motora Hacker A20-22L i
propelera APC SF 10x4.7 pri 5262 okr/min (551 rad/s) moze dati potisak od 4.90330.5kg'® u trajanju
nesto manje od 21 minute. Ako se od potiska oduzme vlastita masa tog sustava (baterija + rotor +

=0.104kg

motor), dobiva se:

m, =0.5-0.231=0.269kg

Prema tome, sustav u stacionarnom radu ima

m, =0.269—-0.104 =0.165kg

potiska viska, iz Cega se moze zakljuciti da je pogonski sustav ispravno odabran.

10 Potisak je sila i prema tome toc¢no je oznaciti ga u Newton-ima [N], ali kako je u DriveCalculator programu
potisak izrazen u [kg] i ovom dijelu teksta je potisak izrazen u [kg] . Ovakva notacija primijeniti ¢e se samo u ovom
dijelu teksta, dok je u svim ostalim sluc¢ajevima sila izrazena u [N]



Thrust [g] 10x4 7 APC SF

PIW] Fta[%]
&0

600 100
500 50 80
400 40 30
300 30 70
200 20 60
100 10 20
o whanw. drivecalc.de 10
0 400 800 1200 1600 2000 2400 2800 3200 3600 4000 4400 4800 5200 5600
® Oparating point with the selected motor n [rpm]
lSaehan 3400HS 'r) [ Hold 2cells 732V not registered -
. Weight 174 g
1435 Products Custom Bookmarked : Measured only Match prop
B ’Haclcer A20-22L "] + H g Current limit A
Weight 57 g Kt1,033 Nem/& Rd 166,5 mOhm
T max 17,0 A ns 907 rpm/V max Eta 76,3%
l Direct drive 'r] Haold Total weipht 2310
Propeller WOT flying time 0:20:51
263 Fixed Folding ") Bookmarked 7| Match motor  Altitude 0'm Temperature | 15 °C
ﬁ []_Dm,? APC S5F ‘r) Hald Prop speed 5262 rpm Current ana
Static thrust 500 g Power in 65,6 W
Vpitch 38 km/h Power out 478 W
Match Prop Thrust efficiency 7.6 g/W Drive efficiengy 72,8%
Measured data Computed values Motor calculation reliability
30V - 0,80 A - n;

Prop data reliability

low

2.5 Drive Calculator
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3. Matematicki model gibanja letjelice

U prethodnom poglavlju dobivene su inercijske karakteristike cetverorotornog helikoptera, pa se

sada mogu postaviti jednadzbe gibanja letjelice koje su potrebne za izradu modela u Simulinku. Za
postavljanje jednadzbi, potrebno je definirati koordinatne sustave letjelice, kao i veze izmedu njih, Sto ¢e
se napraviti u prvom dijelu poglavlja. Slijedi razrada aerodinamickih karakteristika rotora, a u

posljednjem dijelu poglavlja postaviti ¢e se Newton — Eulerove jednadzbe gibanja.

3.1 Koordinatni sustavi letjelice

Svakoj letjelici moze se definirati nekoliko koordinatnih sustava koji olakSavaju izracunavanje
¢e se koordinatni sustavi, kao i veze izmedu njih.

pojedinih veli¢éina. U ovom poglavlju definirati
Zakrivljenost Zemljine povrsine, kao i rotacija Zemlje se zanemaruje, a svi koordinatni sustavi su desni

Koordinatni sustavi definirati ¢e se temeljem [18].

Lokalni koordinatni sustav (L)
Koordinatni sustav prikazan je na slici 3.1, i oznacen slovom L nije propisan ISO standardima.

Sustav se odabire onako kako je potreban za neki zadani problem. U slucaju cetverorotornog

helikoptera, ovaj sustav predstavlja promatraca na povrsini Zemlje.
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3.1 Lokalni i nosSeni koordinatni sustav



Noseni koordinatni sustav (O)

Noseni koordinatni sustav, slika 3.1, vezan je za centar mase letjelice i putuje sa letjelicom. Os X,

ovog sustava je u horizontalnoj ravnini, a Z, gleda prema dolje. Kako je zakrivljenost Zemljine povrsine

zanemarena, ovaj sustav nema rotaciju, ve¢ samo translaciju. Radi dodatnog pojednostavljenja, sustav je
paralelan lokalnom koordinatnom sustavu.

Veza izmedu noSenog i lokalnog sustava je slijedeca:

NG -1 0 0]/ x°
yL — O
z 0 0 -1|2°

Sto se skraceno pise::

rt =L|_OrO (n.1)

Koordinatni sustav letjelice (F)

Osi ovog koordinatnog sustava cine osi inercije letjelice, slika 3.2, , Sto znadi da je njegovo
ishodiste takoder u srediStu mase kao i ishodiSte noSenog koordinatnog sustava. Slovo F kojim je sustav

oznacen dolazi od engleske rijeci "frame", ali posSto je to najviSe upotrebljavan koordinatni sustav, sve
veli¢ine definirane u tom koordinatnom sustavu nemaju oznaku.

Usmjerenost tog sustava u odnosu na noseni koordinatni sustav odredena je pomodu tri kuta:

Y u horizontalnoj ravnini oko osi Z5, i naziva se kut zanosa

O u vertikalnoj ravnini oko horizontalne osi Y, naziva se kut propinjanja

@ oko osi X, , naziva se kut valjanja letjelice

Ako se promotri model ¢etverorotornog helikoptera sa slike 2.4, primjeéuje se da je letjelica

simetri¢na u dvije okomite ravnine. Prva ravnina se postavlja kroz jedan par rotora, duz osi x, a drugu
kroz drugi par rotora, duz osi y. Vertikalna os z prolazi kroz sjeciste tih ravnina i gleda prema dolje.

Kutna brzina letjelice € jednaka je kutnoj brzini koordinatnog sustava i iznosi:

p ~¥sin@+d
Q=(q|= ¥ sin ® cos © + Ocosd (1.2)
r ® cos ® cos O —Osin ®
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3.2 Koordinatni sustav letjelice

Matrica na desnoj strani gornje jednadzbe moZe se rastaviti na produkt dviju matrica:

—Ysin®@+d 1 0 —sin® 0)
Ysin®cosO+0Ocos® |=|0 cos® sindcosO || O (1.3)
® cos P cos © — Osin @ 0 —sin® cos®cosO || ¥

Matrica 3x3 na desnoj strani oznacava se slovom R, a vektor 3x1 oznacava se slovom s. Matrica s

oznacava pojam stav, i to je matrica koju Cine tri kuta:

s=[® © ¥ (11.4)
Sa tim oznakama vrijedi:

Q=Rxs

§=R'xQ (11.5)
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ili raspisano:

o 1 sin®tan® cosPtan® || p
O|=|0 cosd —sin® q (11.6)
¥ 0 sin®/cos® cosd/cos@O || r

Transformacija iz koordinatnog sustava letjelice u noSeni koordinatni sustav dana je ovom
matricom:

cos@cosy —cosgsiny +singsinfcosy  sin@sinly + cos @sin @cosy
Lo =|cos@siny  cos@cosy +singsin@siny  —sin@cosy +cos@sinfsiny

—sin @ sin@cos @ cos¢cosf

(11.7)

Za transformaciju iz koordinatnog sustava letjelice u lokalni koordinatni sustav koristi se ova
matrica:

L =L oLee =
-1 0 0 |[cosfOcosy —cos@gsiny +singsinfcosy  sin@sinly +cos@sin @ cosy
=10 1 O |/ cosfOsiny cos@gcosy+singsinfdsinly —sing@cosy +cos@sinsiny
0 0 -1 —sinf sin¢cos @ cos@cos
(11.8)

Koordinatni sustavi rotora (Ri)
Koordinatni sustavi rotora postavljeni su u teziste rotora. Osi tih sustava su paralelne sa sustavom
letjelice, ali su translatirane u horizontalnoj ravnini XY za udaljenosti AR od ishodi$ta. Postoji i dodatna
translacija u smjeru osi z za AZr, Sto je udaljenost tezista rotora od tezista cijele letjelice, kako je

prikazano na slici 3.3. Indeks i oznacava i-ti rotor.

Predznak okretanja rotora definira se suprotno pravilu desne ruke, dakle pozitivna rotacija oko osi
Z; smatra se negativnom rotacijom propelera, odnosno negativna rotacija oko osi Zy je pozitivna

rotacija propelera.

Veza izmedu sustava letjelice i sustava rotora je slijedeca:

Xay AR Xg) 0
Yr |=| O Yro |=| AR
Zy Az, Zg, Az,
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yR3 = AR yR4 = 0 (”9)

Az, Zee ] | A7

Koordinatni sustav vjetra (Wi)
XYW ravnina u istoj je ravnini sa XYy, a osi z im se poklapaju. Razlika je u tome $to je os Xki

zakrenuta za kut klizanja [g. Kut S je prostorni kut izmedu Xy i brzine leta V (brzina leta je

detaljnije objasnjena u poglavlju 3.4) na rotor, odnosno koordinatni sustav rotora. Kut & je ravninski kut

izmedu Vi X, . Sustav vjetra prikazan je na slici 3.4.

s — \
( + ) (-
R1(FRONT)
R3(LEFT) Pri(XR1.Yr1:Zr1)
Pra(Xra:Yr3:Zra) X
. XR3, Py R -
e L W
'ZRS -H--h'""w..__l__:_h(i'y,z} - "’__',-""'J" I’ZRI
Pra ﬁ?.".’r/,.,—' = i i TR e ,XRE’
e o Yra Pro ~ Y
12R4 1R = y
R4(FRONT) R2(RIGHT)
Pra(Xr4:Yra:Zra) 1 Pra(%r2:Yr2:Zr2)
Z

3.3 Koordinatni sustavi rotora i definicija smjera vrtnje
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Pwi(Xwi: Ywi:Zwi)

|
2R Zwyi

3.4 Koordinatni sustav vjetra

Veza izmedu sustava vjetra i rotora dana je slijede¢im jednadzbama:

xR cos B, sinfBg O X"
y¥ |=|-sinfs cosBs O Y™
e 0 0 1| 2
rR =L, " (11.10)

Uy, Vi > Wi su komponente brzine leta, pa je

V, = (U +Vi +W;) (1.12)

Napadni kut & iznosi:

W,
o = arctan — (1.12)
uK

L, je matrica transformacije oko osi z prema [22]
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Kut klizanja ﬂss Y iznosi:

V
DB :arctan2—K (11.13)
NIRRT

Ovim koordinatnim sustavom definirani su svi potrebni sustavi za postavljanje jednadzbi gibanja i
izradu Simulink modela.

2 Kut ﬂS oznacen je prema Jankovi¢ [22], dok Martinez [12] i Zastavnik [19] taj kut oznacavaju kao

ravninski kut projekcije brzine VK na ravninu XYW i osi Xg. Kut & oznacen je u skladu sa Martinez [12],
Jankovic¢ [22] i Zastavnik [19]
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3.2 Aerodinamika rotora

U ovom poglavlju odrediti ¢e se jednadzbe aerodinamickih sila i momenata, te jednadzbe za
kineticki moment rotora.

Kinematika rotora

Prije pocetka modeliranja rotora razmotriti ¢e se gibanje realnog rotora u odnosu na tijelo
helikoptera (slika 3.5).

ukupna sila

0s rotacije
uzgona *

! q 0szabacivanja

L _ -~ 0s mahanja

mahanje (gore)
'\

zabacivanje
P (naprijed)

- -
“ os uvijanja

ukupna sila )

zabacivanje !

(unazad) L
mahanje (dole)

otpora

3.5 Shematski prikaz gibanja kraka rotora [18]

Rotacija

Gibanje lopatica oko osi motora naziva se rotacija. Kutnu brzinu rotacije neke lopatice oznaciti ¢e

se sa Qi . Tipi¢ne kutne brzine rotora ¢etverorotornog helikoptera kre¢u se od 100 — 200 rad/s.
Uvijanje

Uvijanje lopatica je gibanje lopatice oko njezine uzduine osi. U klasicnim helikopterima,
kontrolirano uvijanje naziva se promjena koraka lopatice. Promjena koraka moze biti ciklicna ili
kolektivna, a regulacija se ostvaruje nagibnom ploc¢om (diskom). Cetverorotorni helikopteri ne mogu
mijenjati korak lopatici jer im to nije ni potrebno, kako je pojasnjeno u poglavlju 1.3. Medutim, lopatica
nije idealno kruta pa dolazi do njenog uvijanja koje ¢e ovisiti o momentima koji djeluju oko uzduzne osi
lopatice. Ovisno o krutosti lopatice, uvijanje e biti vece ili manje.
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Kut uvijanja definira se kao kut izmedu linije nultog uzgona profila i ravnine glavéine.* Lopatica
rotora je vec tvornicki uvijena, jer se time postize jednolika raspodjela uzgona duZ cijelog radijusa
lopatica. Za linearno uvijanje vrijedi:

r
@(r,l//)=®root(l//)+®1ﬁ (1.14)
U gornjoj jednadZbi se ® ne smije zamijeniti za kut propinjanja vezan za stav letjelice.

Prvi ¢lan predstavlja uvijanje u ovisnosti o azimutnom kutu rotora, ¥, a drugi ¢lan predstavlja

geometrijsko uvijanje duz lopatice. Prvi ¢lan moZe se raspisati kao:

O, =0, —Acosy—Bssiny (1.15)

U gornjoj jednadzbi se i ne smije zamijeniti za kut zanosa vezan za stav letjelice.

A,i B, su upravljatke veli¢ine nagibne ploge. Kako Eetverorotorni helikopter nema nagibnu plou,

te veli¢ine bit ¢e A =B, =0, pa kut uvijanja iznosi ©,., =0, i uvijanje iznosi:

r
O(r)=0,+06,— (1.16)
R
Gdje su:
@0 - uvijanje u korijenu lopatice (r/R=0)
r/R - udaljenost od osi rotacije po lopatici
@1 - geometrijsko uvijanje na vrhu lopatice (r/R=1)

Medutim, da bi se uvijanje modeliralo, potrebno je odrediti aerodinamicki moment oko uzduzne
osi lopatice, te utvrditi krutost lopatice oko te osi. No, smatra se da je lopatica dovoljno kruta pa se
uvijanje moze zanemariti.

Mahanje

Gibanje lopatice izvan horizontalne ravnine koordinatnog sustava R naziva se mahanje lopatice.

Ukoliko helikopter lebdi, raspodjela uzgona po radijusu lopatice je linearna. No, ukoliko je helikopter u
napreduju¢em letu, raspodjela strujanja se mijenja, kako je prikazano na slici 3.6. Uocava se da
raspodjela strujanja u tom slucaju nije jednolika za sve azimute ¥/, zbog Cega je i sila uzgona
nesimetricna. Posljedica takvog nesimetri¢nog uzgona je naprezanje na savijanje u korijenu lopatice. Da

bi se sprijecilo preveliko naprezanje u korijenu lopatice, na to mjesto postavlja se zglob koji u odredenoj
mjeri omogucéuje mahanje lopatice, ili postavlja elasti¢na lopatica.

3 eng. Hub Plane (HP)
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Zbog takvog konstrukcijskog rjesenja, lopatici je omoguéeno mahanje. Kut mahanja lopatice

oznacava se sa [P, a mjeri se kao kut izmedu lopatice i ravnine glav¢ine HP.

QR+ V

3.6 Raspodjela tangencijalnih brzina po rasponu kraka za horizontalni let [18]

Kut mahanja odreduje se kao periodi¢ka funkcija azimutnog kuta rotora ¥/ :

Pe(W) =28, —a cosy —h siny (11.17)
Koeficijent &, je takozvani kut konusa, @ predstavlja uzduZni naklon rotora, dok koeficijent h
predstavlja bocni naklon rotora (slika 3.7). Koeficijenti & i Qs zovu se kutovi mahanja (iako je to,

striktno gledajudi, ﬂS). Kroz bazu konusa kojeg zatvaraju vrhovi lopatica rotora moZze se postaviti
ravninu, koja se naziva TPP*. U slu¢aju vertikalnog leta ili lebdenja, kut mahanja jednak je kutu konusa
P(w)=4a,,aHPiTPP su paralelne., odnosno 8, =0,=0.

' eng. Tip Plane Path - TPP
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Rear View

3.7 Uzduzni i bocni naklon rotora i ravnina TPP [18]
Zabacivanje

Ovo gibanje odvija se u ravnini lopatice i posljedica je mahanja lopatice. Kada lopatica rotira i
istovremeno mase, na lopaticu djeluje Coriolisova sila. Ta sila djeluje okomito na ravninu mahanja. Kako
ne bi doslo do preopterecenja i pucanja lopatice, u korijen lopatice dodaje se zglob zabacivanja. Jedna
od glavnih posljedica zabacivanja lopatice je pomicanje centra mase rotora, koji zbog toga vise nece biti
na osi rotacije, vec ce se gibati oko nje. To gibanje uzrokuje vibracije, no ne utjece na gibanje letjelice, pa
se u ovom modelu nece razmatrati.

Postojeci aerodinamicki modeli rotora

Postoji nekoliko teorija koje objasnjavaju fizikalno ponaSanje rotora. Poredane po stupnju

kompleksnosti, to su:

— kombinirana teorija elementarnog kraka i teorije diska
— teorija vrtloga s pred definiranim tragom rotora

— teorija vrtloga sa slobodnim tragom rotora

— Navier — Stokes jednadzbe

Kao i kod svakog modela teorije pojednostavljuju realni sustav, a Sto je kompleksnija teorija, to se
viSe faktora uzima u obzir pa je greSka manja.
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Za potrebe modela cetverorotornog helikoptera koristit ¢e se kombinirana teorija elementarnog
kraka i teorija diska [18]. Pri tomu ¢e aerodinamicki model koristiti teoriju diska za model inducirane
brzine, a teorija elementarnog kraka za dobivanje koeficijenata sila i momenata. Model uzima u obzir
mahanje lopatica i efekte kutnog ubrzanja.

Modeliranje mahanja

Pri modeliranju mahanja lopatice pretpostavlja se da je lopatica kruta, ali je za ostatak letjelice
vezana zglobom mahanja, bez obzira postoji li taj zglob u naravi. U zglobu mahanja moze se postaviti
torzijska opruga, koja tocnije opisuje krutost lopatice, a sam zglob mahanja moze biti odmaknut od osi
rotacije rotora. Oprugu i poloZaj zgloba treba odabrati tako da su karakteristike modela Sto sli¢nije
stvarnom stanju.

Modeliranje mahanja lopatice mozZe se izvesti na slijedece nacine (slika 3.8):

— postavljanje zgloba sa oprugom u os rotacije rotora
— zglob odmaknut od osi rotacije, sa oprugom
— zglob odmaknut od osi rotacije, bez opruge

Ovisno o tipu rotora u stvarnosti, primjenjuje se jedan od ovih modela. Za rotor prikazan na slici
1.17, koji se naziva potpuno upravljani rotor upotrebljava se model odmaknutog zgloba bez opruge.
Helikopter s "klackalica" izvedbom rotora (npr. Bell 206 ili Robinson R44) koristiti ¢e model zgloba u osi
rotacije sa oprugom.

U sluc¢aju odmaknutog zgloba bez opruge, opruga se simulira povec¢anjem odmaka zgloba od
centra rotacije rotora, Sto se definira kao efektivni odmak zgloba "e". Prednost ovakvog modela je
pojednostavljenje matematickog modela. Medutim, u slucaju Cetverorotornog helikoptera povecanje
odmaka nije savrSena zamjena za oprugu. Razlog tome je Sto efektivni odmak zgloba ovisi o kutnoj brzini
rotora €. U klasi¢nom helikopteru, €2 je gotovo konstantan, pa se i efektivhi odmak zgloba moze
smatrati konstantnim, dok kod ¢etverorotornog helikoptera to nije slu¢aj, kako je objasnjeno u poglavlju
1.3.

Model centralnog zgloba sa oprugom nije tocan jer u slucaju ¢etverorotornog helikoptera lopatica
ne pocinje u samoj osi rotacije.

Za model cetverorotornog helikoptera koristiti ¢e se model odmaknutog zgloba sa oprugom.
Opruga i zglob ¢e se odabrati tako da odgovaraju stvarnim karakteristikama lopatice. U [23] predlaze se
odabir opruge za koju se prva prirodna frekvencija mahanja nerotiraju¢e lopatice, poklapa sa
frekvencijom mahanja pri rotaciji lopatice, a to ¢e se izvesti u poglavlju 3.3, na str. 63. U istom poglavlju
dat ¢ée se relacija za silu opruge.
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3.8 Modeliranje mahanja lopatice [12]
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3.3 Jednadzbe aerodinamickog modela rotora

Teorija elementarnog kraka

Ova teorija razmatra sile i momente na infinitezimalnom radijalnom dijelu kraka rotora dy, na
udaljenosti y od osi rotacije(slika 3.9). [12],[18] Na promatranom presjeku kraka tetiva je Sirine c, a

obodna brzina rotacije jeUR. Cilj ove teorije je integriranjem duz radijusa lopatice dobiti ukupni uzgon,
otpor i moment.

Za elementarni krak mozZzemo napisati slijedeée jednadzbe:

dL = %ch ¢ dr

- uzgon (okomito na brzinu leta)

(11.18)
1 2 : :
dD = EPCU cpdr - otpor (suprotnog smjera od brzine leta) (1n.19)
1
dM = EpCZU R Crpcdr - moment u aerodinami¢kom centru  (11.20)

3.9: Brzine i sile na elementarnom presjeku dy kraka na radijusu y prema [18]

Kut @ izmedu brzine leta i ravnine HP naziva se nagib struje i smatra se malim. @ se ne smije

zamijeniti sa kutom valjanja vezanim za stav letjelice. Za male vrijednosti kuta nagiba struje vrijedi:

U, =U :QR(iRe+,usin‘Pj (11.21)
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0,01, Earer - o )|t

..—a,cos¥ —b sin'¥)cos )+ (r +e)(q, cos'¥ + p, sin'¥)

(1.22)
Gdje su:
r - koordinata elementa lopatice duZ osi lopatice (ovdje se r ne smije
zamijeniti sa kutnim ubrzanjem skretanja letjelice)
€ - poloZaj zgloba
R - radijus rotora, mjereno od osi rotacije do vrha lopatice
Uy - .
M= - koeficijent napredovanja
QR
Wy - . .
/12 = - koeficijent vertikalne brzine
|Q[R
Ad =m - koeficijent inducirane brzine, gdje je V,4 inducirana brzina

Uzevsi u obzir gore navedeno pojednostavljenje za ¢, uobicajeno je umjesto dL i dD pisati dT

i dF e

dT =dL - pogonska sila rotora (11.23)
dF, =dD—g¢dL - sila otpora (1.24)

Za izratunavanje A i V.4 primijeniti ¢e se teorija diska, kako je prikazano na stranici 60.
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Definicija aerodinamickih sila i momenata

U poglavlju 3.4 je pretpostavljeno da je tocka PRi sa slike 3.4 fiksna obzirom na koordinatni sustav
letjelice, no to nije to¢no. Naime, zbog mahanja lopatica (kao i uvijanja), teziSte rotora se pomice. Zbog

toga ¢e se usvojiti nova tocka, R, koja oznacava polozaj pomaknutog tezista rotora.

U poglavlju 3.1 definirani su koordinatni sustav rotora i vjetra, i ti sustavi su smjesteni u teziste
rotora. Tocka F,’ nalazi se u osi rotora, ali je translatirana duz te osi. Ova pretpostavka je

pojednostavljenje realnog sustava, jer se polozaj te tocke mijenja u svim smjerovima dok rotor rotira, ali
se smatra da se ti pomaci mogu usrednjiti, pa se tocka moZe postaviti u os rotacije.

3.10 Definicija tocke P;

Pomakom tezista rotora u tocku R , pomicu se i ishodista tih koordinatnih sustava. Dakle, moze se
reci da se koordinatni sustavi vjetra i rotora translatiraju zajedno sa tockom F,’ za vrijednost AZR po osi
Zy, odnosno Z, . To znac€i da veza izmedu sustava rotora i sustava letjelice prema jednadzbama (I1.9) i

(11.10) vrijedi i nakon uvodenja tocke P.

Aerodinamicke sile odrediti ¢e se u to¢ki P, i oznatit ¢e se sa fy,;, dok ¢ée sile u koordinatnom

sustavu rotora biti oznagene sa Fy;.
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fwi = [ f\in f\Nyi szi ]T

T
Fy = [Fin Fry FRzii|
Brzina te tocke moze se izracunati pomocu jednadzbe (11.63). U toj jednadzbi brzina je raspisana za

neku opéenitu toc¢ku A poznatog polozaja. To se sada moze primijeniti na tocku R

Aerodinamicke momente takoder odredujemo u tocki F,’ . Analogno silama, oni iznose:

.
my, =[mei My rnNz:I
Mg =[Mgy Mg My] (11.25)

Veza izmedu koordinatnog sustava vjetra i rotora dana je matricom transformacije (11.10).

Temeljem Proutyevog modela [23] sila fRi moze se definirati kao zbroj dviju okomitih sila (slika
3.11):

— pogonskasila T, koja je okomita na TPP

— horizontalna sila rotora H, koja se nalazi u ravnini TPP

TPP

3.11 Presjek cetverorotornog helikoptera sa definicijom T, Hi Q

Moment My, moZe se definirati takoder prema Proutyevom modelu, gdje se on naziva Q

oznacava kineticki moment i okomit je na TPP.

Sile Ti H uvijek imaju istu orijentaciju, dok moment Q ovisi o smjeru rotacije rotora. Za

pozitivhu rotaciju rotora moment Q gledat ¢e u smjeru osi Z, dok za negativnu rotaciju propelera
moment Q gleda suprotno smjeru osi Zy. Na slici 3.11 vidi se par pozitivno rotirajudih rotora, pa

moment Q gleda u smjeru osi Zy.
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Sile fiy T

transformirati u osi koordinatnog sustava vjetra pomocu slijededih jednadzbi:

Ttana,g
\/l +tan’a +tan’(£h,)
B T tan (xb,)
B \/1 +tan’a_ +tan’ (b))

T

\/l +tan’a +tan’(£h,)
_ +Q tan a,
B \/1 +tan’ a +tan’(th,)
__ *Q tan (£b)
. \/1 +tan’a +tan’(h,)

Q
Mys =M = 2 2
\/1+tan a+tan (b))

fus = HCosa +

fu

fu, =—Hsina +

Tgis fuy i momente My Myi» My izracunate prema Proutyevom modelu, potrebno je

(11.26)

(11.27)

(11.28)

(11.29)

(11.30)

(11.31)

Kako je u aerodinamici uobicajeno, odrediti ¢e se slijedeci bezdimenzijski koeficijenti:

-
&= PRI’
_H
" prRIQ?

Q
C,=— =
°C prRQ?

(11.32)
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Izracunavanje koeficijenata Cy, Cy i Cq

Za izracunavanje aerodinamickih sila i momenata koriste se slijedece jednadzbe prema Proutyu,
[23], sa modifikacijom u vidu dodane opruge u zglobu mahanja u skladu sa [12]. Jednadzbe vrijede uz
slijedecée pretpostavke:

— koeficijent uzgona raste linearno sa napadnim kutom (nagib a=q(a)) i nema sloma

uzgona, kao ni efekata stlacivosti ili efekata histereze. C , je jednak za sve presjeke
rotora
— koeficijent otpora Cj je konstantan

— zanemaruje se podrucje strujanja u suprotnom smjeru (slika 3.6)

— mali napadni kutovi

— duljina tetive je konstantna na svim presjecima(lopatica bez suzenja)

— spoj lopatice i efektivnog odmaka zgloba pada u istoj tocki na radijusu rotora

UvaZavajudi pretpostavke, sada se mogu napisati jednadzbe za C;,C i Gy:

ﬁ{l_ﬁ](@wjeo+§a+u2>@o—ua -2, —Andj (1.33)

ao R
A=A+
4C, =C—du—y A2 = Ava + 113, (90(—l+§y2j+ﬁ(—l+§y2j+/@+...
ac a 1432 3 2 2 2
Y7,
2
(1ot 1 1
ot Ao _ﬂ@s)+%{%(§+%]+§ﬂaoﬁmd +§ﬂiid}
1+’
2
(11.34)
4C
_Q:%C_d(1+lu2) ]’Z ﬂlnd—i_/uais( 0(2 U )+
aoc a 1+—,u
( —J{ 'U—J(ﬂz A+ 1a,))— . (11.35)
2 7nd /ual :
@& 1 1.,
. =2 —+— |+= +—
,U[ 2 [ j 3lua()/?md 8/1ind
2
Gdje je
bc . :
o=—— - ispunjenost rotora (1.36)
7R
a=>5.73 - nagib pravca (vidi poglavlje 2.2) (n.37)
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U izrazima zbog pojednostavljenja vrijedi e<<R.

Koeficijent otpora

U prethodnom poglavlju pretpostavljen je konstantan koeficijent otpora Cy duz radijusa lopatice,
Sto je bila potrebna pretpostavka da bi se izvele gornje jednadzbe, ali je ta pretpostavka kriva. Zbog toga
se za izraCunavanje koeficijent otpora Cj koristi polinom drugog reda u ovisnosti o napadnom kutu &

(tzv. polara otpora):
Cp = Cpy + Cp, & + Cp, 0 (1.38)

Koeficijenti Cy,, Cpy,i Cy, za propeler APC SlowFlyer dani su u poglavlju 2.2.

Sada se koeficijenti za CH i CQ mogu zapisati na ovaj nacin:

4C
- 1q”(1+;ﬁ)+“
ac 2 a
1c,, 1 19 , 3 , 2 2, ut 2w
0,| ——— — +0 | ———p +— |+ (A, + — ——— ]+
3 2[0(2 via 4ﬂ) 1(5 SH 5 (A, +pa —Ay) 373 ]
2/1

(A, + pay =~ )’ (1+2ﬂ2 +%ﬂ4j+
4 2, ut 3
+0,0,| =+ =’ ——+=pu" |+ +..
01{5 SlLl 5 Zﬂj
4 4
+90(_}“z+luais_z1nd)(§+§1u2_:u4j+

+0I (_ﬂ’z + 13, _&nd)(l+#2 _%:u4j

3

Mo Cy o 1ot pt s (1 UM
P e o [ ety B L [ty 8 2,
( 1 2j2 a[ao(lg 6 8 ﬁﬂnd 8 16 aoﬂind 3 6 ]
1+§ﬂ

(1.39)
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+Lz% —2(ﬂz+uz—ﬂa15—ﬂmd)2+909l(—§+3ﬂ2—§u4j+ -
[1+3#) 2

2 +00(_2‘z+1uals_lmd)(_2+51u )+
_+91 (_ﬂ’z +Ha— ﬂmd )(_2 + 3,&2)

’c 2 3o 1 5
"'_%((gﬂ"'ﬂ?laﬂ +§Zlf1d +(E+Eﬂ2jaoﬂ1ndj

(11.40)

Gdje i dalje vrijedi da je e<<R zbog pojednostavljenja izraza.



Kut konusa i kutovi mahanja
lzraziza C;,C, iCQ ne mogu se izracunati bez poznavanja kuta konusa a,, i kutova mahanja g, i
Qs(definiranih u poglavlju 3.2). Pored tih koeficijenata, kutovi mahanja potrebni su za raéunanjefwl,

kao i momenata My iz izraza za Ti H, te udaljenosti AZy totke P od P .

Inercija lopatice oko osi y, be: kao i moment na lopatici |\/|b racunaju se tako da se pretpostavi
zglob mahanja u spoju lopatice i glavCine rotora, iako tog zgloba u naravi nema.

Da bi se izracunali ti kutove potrebno je pretpostaviti da su oni rezultat ravnoteze momenata oko
zgloba mahanja. Prema Proutyu [23], ravnoteza oko zgloba mahanja rezultanta je aerodinamickih,

centrifugalnih i sila teZine. Ziroskopski momenti takoder moraju biti uklju¢eni u prora¢un. Moment u
zglobu mahanja zbog aerodinamickih sila iznosi:

R-e
I rdT
0
Kada rac¢una dT, Prouty uzima u obzir utjecaj kutnih brzina glavcine kroz brzinu UZ (11.22).

Moment lopatice rotora zbog sile tezine iznosi:

R-e
M, = Irgdm (11.41)
0

Medutim, ovaj moment nece se ukljuditi u proracun, jer je #=0 kada lopatica ne rotira, taj se

moment ponisti sa momentom proizaslim zbog opruge.

Svaka lopatica ima neku silu inercije:

df

inert :_dmR
koja daje moment u zglobu mahanja. Tolan izraz za raCunanje a; je dosta kompleksan zbog

kompleksnog gibanja lopatice, ¢ak i kada se zanemari uvijanje i zabacivanje. Padfield [26] daje neSto
jednostavniji izraz za to ubrzanje, ali izraz je svejedno jos uvijek kompleksan.

S druge strane, Prouty uvodi pojednostavljenje i kaZze da je moment zbog inercije u zglobu
mahanja zbroj Ziroskopskih momenata i dodatnog momenta proizaslog zbog komponente centrifugalne
sile paralelne ravnini HP. [12] Ovo pojednostavljenje odbacuje dosta clanova iz Padfieldovog rjesenja za

akceleracijuag, i to tako da se pretpostavlja da su kutna ubrzanja glavcine rotora nula.

Ovakav pristup poveéava greSku modela, ali pojednostavljuje matematicki racun pa ce se ipak
uzeti Proutyev pristup. [12]
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Jednad?be za racunanje kuta konusa &, i kutova mahanja i O funkcije su azimutnog kuta ¥ i

u matriénom zapisu iznose:

o

le 1

6R 12
(11.43)

1

2
(M+M )las [=F +F, (1.42)
b
[ M 1 e zye
-Q* 1, +e—2 |-k —yl Q1= | = 0
(yb gJ ’ 2V [ R] 4R
2 2
M = 0 —l beZ [I_Ej l_i_lg_i(g)z Qzeﬂ+kﬁ
R)|4 8 6R I2'R g
1 e[l 1e M 1 eY|1
——y Q== | =+ == Q’e—L+k —y, Q| 1-= +
2V [ RH3 GR}'U g 7 X ( Rj[4 8
o eY |8 2e 1(eY. 1 4(, e) 1e 1(ey 1(eY 1 le
—— A Q| 1=-= | {2+ + ==+~ = | |+ + | 1= |——=——| = | ——| = | ]-(L, + +——=
2w ( Rj{4[ #T3R 3(Rj] ‘[5 6( Rj 10R IS(R] 30(Rj] (%, ’%“d)£3 6R
1 eY 1 1le 1 1e 1(eY 13, 1le 1(eY| u
F= P 1== | 120u| =+—— |+20u| ————=—— = | |-B|=+= += = =4+
2w [ RH 0’{3 6R} “{4 6R 12(RH B‘L s” T6R 12[RH 2(/12 Ars)
1 eY 1 4 le 1(e)2 1 le I(EJZ
— A 1—= | A+ =+ — KAy ~———=—— =
2w ( Rj{ A‘L 8 6R 12\R Ao 4 6R 12{R

0 0
M Ly orf1-8)
|0 =<7y I_E
0 Qze%+kﬂ
i g
0
_ 1 2 e ’ pw
qu— —gylybg I—E E'F

0

M
2
Q e—b+kﬁ

g
7, Q7 (

e 2
1——} (1+
R

s
2

1

20,0,

%)

1
—n QP
g/

[

2
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1.46)
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]
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4

pack

yb

Gdje je y= Lockov broj.

Jednadzbe vrijede uz navedene pretpostavke na str. 54, a u izvorne Proutyeve izraze dodan je

izraz za silu opruge kﬂ (1.55).

U izvornim formulama, pretpostavljeno je Kc =1 (koeficijent Glauertove jednadibe), $to u ovom
modelu nije dalo zadovoljavajuce rezultate za kutove mahanja, posebno bls' Naime, ako se promotre

jednadzbe za sile, vidi se da zbog ¢lana K A4, 8.i B nisuOkadajez=0.lzraz K. 4.4 pojavijuje se
kao rezultat neravnomjerne raspodjele inducirane brzine. Prouty pretpostavlja da je raspodjela

inducirane brzine ravnomjerna, pa je K. =1, a a,=0,=0 za ¢ =0. Posljedica toga je da ukoliko

postoji velika greska QS zapl > 0. Greska Ce biti neSto manja za @,posto se taj izraz mnozi sa €/ R

koji je mnogo manji od 1.

Idealno rjesenje gornjeg problema bilo bi napraviti Kc ovisan o, pa kada je £ =0 dajei
K. =0,0dnosno za =1,K =1. Medutim, u literaturi nije dana veza izmedu tih varijabli, pa ¢e se
prema [12] uzeti K. =0 za ralunanje a i b, te K. =1 zaratunanje C;,C, i Co - Ovaj pristup je

teoretski neosnovan, ali vodi prema tocnijim rezultatima.

Kutna ubrzanja glavéine su uzeta u obzir kod racunanja Mb, ali su ignorirana pri racunanju
CT,CH i CQ. Ova nedosljednost je tu zbog izraza za CT, koji sadrzi ta ubrzanja, a to komplicira

dobivanje inducirane brzine.
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Inducirana brzina

Teorija elementarnog kraka daje koeficijente CT,CH i CQ, ali ne daje nikakvu informaciju o

induciranoj brzini, koja je potrebna za izracunavanje tih koeficijenata. Zbog toga je potrebno tu veli¢inu
dobiti na neki drugi nacin, a za to e se iskoristiti teorija diska prema [18].

Teorija diska je analiticki model strujanja kroz disk, koji se temelji na jednadzbama o ocuvanju
mase, koli¢ine gibanja i energije. Ovom teorijom rotor helikoptera opisuje se kao beskonacno tanki disk
preko kojeg se tlak skokovito mijenja. Pretpostavke teorije diska su:

— brzina na disku je konstantna

— tlak na disku je konstantan

— struja zraka koja prolazi kroz propeler odvaja se od okolnog zraka zamisljenom strujnom
cijevi

— strujanje je nestlacivo

Iz jednadZbe oCuvanja energije, inducirana brzina rotora u lebdenju iznosi:

V. = /IL (1.47)
A2p

h
Gdje su:
A - povrsina rotora
o - gustoca zraka
= 4 | : !
= | 5 o :
>- Vavzo | teoriadiska ;
< . nije primjenjiva .
c 3 NNy P PTTE  a E AN _______________________ 2
= :
o ]
© i
= :
_g ] S S i
O :
= :
o :
= | Vo= :
e g & :
o :
o i :
c - 50, :
O | 1 |
-4 —3 -2 =1 0 1 2 3 4
normirana brzina penjanja, Vc / A

3.12 Ovisnost inducirane brzine o vertikalnoj brzini prema [18] (Vc=wy)
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Teorija diska vrijedi u podrucju penjanja i lebdenja helikoptera. Pri spustanju helikoptera, teorija
ne vrijedi u podru¢ju -2<w, /v, <0 , slika 3.12, jer u tom podrucju nisu zadovoljene osnovne
pretpostavke — nema strujanja kroz disk, ili je strujanje u suprotnom smjeru. Za to podrucje, podatke o
induciranoj brzini potrebno je dobiti eksperimentalno ili aproksimirati rjeSenje. Aproksimaciju rjeSenja
Lieshman [1] u vidu polinomom cetvrtog stupnja:

2 3 4
W W, W W,
Vg =W ++K | —< +k{—KJ +k [—KJ +k (—Kj (11.48)
d K I[VhJ v, 3 v, 4 v,

Gdje su:

K - koeficijent inducirane snage, x =1 (procjena prema [18])
k,=-1.125

k,=-1.372

k,=-1.718

k,=-0.655

U slucaju penjanja letjelice, inducirana brzina za vertikalno penjanje iznosi:

(11.49)

(11.50)

Sa uvedenom aproksimacijom, dijagram ovisnosti brzine o vertikalnoj brzini prikazan je na slici
3.13.

Bitno je napomenuti da prema ovom modelu mogu dobiti zadovoljavajudi rezultati za horizontalni
i aksijalni let. Medutim u prijelaznim rezimima leta, ova teorija ne moZze se smatrati validnom.
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3.13 Ovisnost inducirane brzine o vertikalnoj brzini sa aproksimacijom
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Procjena efektivnog odmaka zgloba mahanja

U ovom poglavlju odrediti ¢e se efektivni odmak zgloba e prema [12] i [26].

Gibanje realne lopatice odredeno je parcijalnom diferencijalnom jednadzbom, koja je rezultanta
ravnoteze sila i momenata infinitezimalnog elementa lopatice. Postoji beskonacno mnogo rjesenja
(modova) te diferencijalne jednadzbe. Svaki mod predstavlja drugi nacin na koji se lopatica savija, a uz
svaki mod veZze se frekvenciju mahanja (vibriranja).

Ako se ta frekvencija podijeli sa kutnom brzinom rotora @) dobiva se frekvencijski omjer A.

Kada je efektivni odmak €=0,tada je prvi za prvi mod vibriranja frekvencijski omjer/7.1 =1, a
lopatica poprima ravnu liniju. /'i1 =1 znadi da je rotor u rezonanciji, zato jer su kutna brzina rotora i

frekvencija mahanja jednake. Ako jee# 0, ili ako uopée nema zgloba, tada je ﬂ1 >1.

Bramwell [27] predlaZe upotrebu Southwellove jednadzbe za odredivanje 21 koristeéi prirodnu

frekvenciju nerotirajuce lopatice — @) :

2 _ Wy ’
A _a‘J{Q-J (11.51)

Gdje je & prvi Southwellov koeficijent, koji se moZe izraCunati po slijedecoj formuli [28]:

é
o =k, +Ek” (1.52)

Za lopaticu bez zgloba, koeficijenti iznose K, =1.19 i k,, =1.57 . & se definira kao to¢ka spoja

lopatice sa glavéinom. Za rotor APC SlowFlyer polumjera R=0.127m, glav¢ina je promjera 0.03m, pa je
€=0.015miz &ega se dobiva:

o =138

Prema [29] veza izmedu e i A, je slijedeca:

J= Jlmo_k_ (153)

2
lpy 1,9

Uzevsi u obzir da je M, =M, 0rg, dobiva se:

k
A —1- ’ 2
€_ 2 I1.54
al
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Iyoi Mb ovisit ¢e o e, ali ako se pretpostavi da efektivni zglob pada na mjesto spoja lopatice i
glavcine, te veli¢ine mogu se lako izracunati. Takoder, pretpostavlja se da je:
Ky =1 0 (1.55)

Uzevsi tu pretpostavku u obzir, te jednadzbu (11.52) moZe se napisati konacni izraz za e:

(11.56)
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3.4 Newton — Eulerove jednadzbe

U ovom poglavlju postaviti ¢e se Newton — Eulerove jednadzbe gibanja za kruto tijelo. [18], [20],

[21].
14
o,
//
////
O(Ko,yorzo)(:l/
T \::n“h“‘
- — rr‘\\ “'--_‘__‘h
- / '>A Yo
- - rLA'_____.__._--———-'-”"
Lix.yz). éfi;‘i,, — |
o H‘H““}w‘
g L
F
x ~

3.14 Definicija polozaja tocke A

Prije postavljanja jednadZbi u obzir ¢e se uzeti slijedeée pretpostavke:

— Cetverorotorni helikopter smatra se krutim tijelom, vektor r' ne mijenja svoj iznos, vec¢
samo smjer zbog rotacije noSenog koordinatnog sustava

— Cetverorotorni helikopter je sustav sastavljen od viSe krutih tijela: tijelo, statori, armature
i rotori

— masa letjelice je konstantna. Ova pretpostavka je sa fizikalnog stajaliSta to¢na, posto je
izvor napajanja baterija, a ne fosilno ili slicno gorivo ¢ijom potroSnjom bi se masa letjelice
mijenjala

Vektor poloZaja r pocinje u ishodistu lokalnog koordinatnog sustava i zavrSava u centru mase
letjelice. Kako je objasnjeno u poglavlju 3.1, u centru mase smjesteno je ishodiste noSenog koordinatnog
sustava. Projekcije vektora r na osi lokalnog koordinatnog sustava su:

T
r:[xL yt zL] (1.57)
Razlikuju se dvije brzine letjelice. Prva je brzina letjelice u odnosu na Zemlju, naziva se brzina leta i

oznalava sa V| . Druga je brzina letjelice u odnosu na zrak Vi ona se naziva aerodinamitka brzina.

Izmedu tih dviju brzina postoji slijedeca veza:

V.=V, +V (1.58)
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Pri ¢emu je VW vektor brzine vjetra.

Vektor brzine leta, VK izrazen jeu lokalnom koordinatnom sustavu je derivacija komponenata

vektora polozaja:
X Uy
V,=r"=|y" |=| v* (11.59)
z W,

T . . .
Komponente brzine leta V, = [UK Vi WK] dobit e se u koordinatnom sustavu letjelice, pa

ih je potrebno transformirati u noseni koordinatni sustav pomoc¢u matrice transformacije:

= LoV = Loe | Vi (1.60)

PoloZaj to¢ke A u nosenom koordinatnom definiran je vektoromr':

, T
r’° =[x° y© 20] (11.61)
Odnosno u lokalnom koordinatnom sustavu:

I,

L
=Tl + LLOr, (1.62)

Gdje je L, ; matrica transformacije definirana jednadzbom (11.7).
Apsolutna brzina tocke A je slijedeca:
V,"=Vi+QL 1 (11.63)

Gdje je Q koso simetri¢na matrica kutne brzine koordinatnog sustava letjelice:

0 -r q
Q={r 0 -p (1.64)
qa p 0

Ubrzanje to¢ke A u lokalnom koordinatnom sustavu iznosi:

a, :Vo+(]:j—gt2r’+fzfzr’:ao+(j(j—gtzr’+ﬁﬁr’ (11.65)



Sada su poznate sve kinematicke veli¢ine potrebne za postavljanje Newton-Eulerovih jednadzbi.

Za to¢ku A u lokalnom koordinatnom sustavu vrijede slijedece relacije:

FF=ma
a_d ”
M ZEHCM +rmea (11.66)
Gdje je:
FE - suma svih vanjskih sila
m* - rezultanta svih momenata u tocki A
Hewm - kineticki moment letjelice u centru mase
mr - masa krutog tijela
O _ZO yO
¥ =| 2° 0 —x°| - kososimetri¢na matrica poloZaja toc¢ke A u noSenom k.s.
yO XO 0

Kako je objasnjeno u uvodnim pretpostavkama, Cetverorotorni helikopter smatra se sustavom
krutih tijela, pa se prema [21] na gornje relacije mogu primijeniti relacije :

F= Z Mmagy,;
i
A d -

M ZZ‘EHi +Zr'imacw (1.67)
Gdje je:
F - rezultanta vanjskih sila koje djeluju na sustav
Aqyg - akceleracija centra mase i-tog tijela
M4 - rezultanta vanjskih momenata koji djeluju na sustav u tocki A
Hi - kineti¢ki moment i-tog krutog tijela u centru mase tog tijela
f"i - kososimetri¢na matrica udaljenosti centra mase i-tog tijela od tocke A
m, - masa i-tog krutog tijela
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Masa cijelog sustava my je zbroj masa pojedinih krutih tijela. Sustav je krut, zbog ¢ega su vektori
udaljenosti I konstantnog iznosa, pa vrijedi:

m=2m

mrr':Zmri' (1.68)

Uzevsi u obzir (11.65) i (11.68), jednadzba (II.67) moze se zapisati:

F=m (ao +c:j—gt2r'+f2f2r'J
13 13

MA:Zd—Hk+Zf'mKaCMk (1.69)

k=1 k=1

Gdje je k broj tijela na koje se ¢etverorotorni helikopter moZze rastaviti, prema poglavlju 3.5.

Kineticki moment Hk k - tog tijela definiran je slijede¢om jednadzbom:

H, :Ika

(1.70)
a derivacija kinetickog momenta k-tog tijela iznosi:
d .
EHK =H, +QI,Q
a0, (1.71)
=1, —<+QI
Kt o
Gdje je:
I - tenzor tromosti k-tog tijela
Q - kutna brzina k-tog tijela
Za sustav sa k tijela, derivacija ukupnog kinetickog momenta iznosi:
d 13 dg}k -
—H, = I, —+QlI (1.72)

Da bi se jednadzbe gibanja odredile do kraja, potrebno je izracunati kineti¢cki moment svakog tijela
sustava.
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3.5 Kineticki momenti tijela u sustavu

Za odredivanje kinetickog momenta Hk k-tih tijela sustava, letjelicu je razloga potrebno rastaviti
na tijela (sustave). Cetverorotorni helikopter sastojat ¢e se od 13 tijela:
— trupa
—  (Cetiri sustava lopatica
— (etiri glav€ine
— Cetiri armature

Trup

Trup se sastoji od kudéista, vanjskog i unutarnjeg obruca, horizontalnih i kosih Stapova, baterija,

statora motora i amortizirajuce spuzve. Iz CAD modela dobiven je tenzor inercije IF i masa trupa m. .

Kineti¢ki moment trupa H ratuna se prema jednadzbi (11.71), i iznosi:

%HF =H, +QI.Q,
6 (1.73)
=1, —F+QI.Q

Gdje su

I - tenzor inercije trupa

Q =Q=[p q r] - kutna brzina trupa

dg : : D

d—% =Q =Q=[p q I - derivacija kutne brzine trupa
Armature

Kako je objasnjeno u poglavlju 2.2, armatura je dio motora koji rotira i moze se modelirati kao
rotirajudi cilindar. Da bi se izracunao kineticki moment tog sustava, moze se primijeniti isti pristup kao i
kod racunanja kinetickog momenta trupa:

(11.74)
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Armatura rotira nekom kutnom brzinom oko svoje osi simetrije, a sa glav€inom rotora moze biti
povezana reduktorom. Zbog toga se kutnu brzinu armature moZe pomocu prijenosnog omjera povezati

sa kutnom brzinom glavéine €2, :

QAj = grQi
Kutna brzina armature sad iznosi:
T
Qy=[p q r-Q4] (1.75)
Dok derivacija te kutne brzine iznosi:

40,
dt

:QAj:[p q r'_QAJ.]T (1.76)

Predznak — u ispred QAj u zadnjem &lanu matrice € je tu zbog suprotno definiranog smjera

vrtnje rotora u odnosu naos z (ZR), prema slici 3.3. Os rotacije armature poklapa se sa osi motora.

Glavcine

Identi¢no kao i armature, glavcine se mogu modelirati kao valjci.

d . .
EHHi = ;(HHi +QI,Q, )

\ 46 (1.77)
= Z(I” dtHi +QIHQHij

Glavcina rotira istom kutnom brzinom kao i rotor, Qi , pa je ukupna kutna brzina glavcine:

Q=[p q r-QT (11.78)

Dok derivacija te kutne brzine iznosi:

d . D
d_?‘:g:[p q r—-Q7 (1.79)

Lopatice

U poglavlju 3.2 objasnjeno je kompleksno gibanje lopatica, zbog kojeg se teziSte lopatica pomice u
tocku F,’ Iz tog razloga se kineticki moment ne mozZe se izraCunati na isti nacin kao moment glavcine ili

tijela letjelice.
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Ukupni moment u tocki R imat ¢e dvije komponente:

— jedan je paralelan osi rotacije, koje ¢e se zvati "momenti van ravnine" - OP*
— druga komponenta je okomita na os rotacije, nalazi se u ravnini paralelnoj ravnini HP i
zvat ¢e se "momenti u ravnini" - IP*®

Ukupni moment u tocki H, prenosi se na glav¢inu rotora.

Rezultantni moment IP u tocki Fi),zbroj su IP momenata i sila koje djeluju u OP ravnini, a prema

Proutyu [23] to su slijedede sile i momenti:

— OP komponente centrifugalne sile koja djeluje u zglobu e
— IP kinetic(kom momentu

— moment zbog opruge K,

Postoji jos jedan moment koji ¢e se prenijeti na glavcinu, a to je moment oko uzduzne osi lopatice,
koji uzrokuje uvijanje, ali kako je objasnjeno u poglavlju 3.2 ovaj moment se zanemaruje.

Prouty daje slijedece izraze za OP komponentu centrifugalne sile:

M
Q' (Bs-2a,)—"> (11.80)
g
Gdje je M, stati¢ki moment lopatice odreden jednadzbom (11.41).

Ovdje se r ne smije zamijeniti za kutno ubrzanje skretanja letjelice, ve¢ je u pitanju udaljenost od

osi rotacije duz osi lopatice. Prema tome, moment u tocki P, zbog OP komponente centrifugalne sile

iznosi:

@Qz(ﬂss—ao)% (1.81)

Transformiram li se rezultiraju¢i moment u koordinatni sustav vjetra, dobiva se ukupni srednji IP
moment za jedan okret rotora sa b lopatica:

(M) s =i(%ba}2 %+ kﬁjbls+mX (1.82)
(M) us =(%b&ﬂz%+ kﬁ]als+my (11.83)

'> eng. Out of Plane

16
eng. In Plane



Gdje su M i m, 1P komponente vektora Q, a + ozna¢ava smjer vrtnje rotora, kako je ve¢ ranije

objasnjeno. Sila zbog opruge kﬁ racuna se prema (I1.55).

Komponente momenta izraZzene u koordinatnom sustavu rotora iznose:

(M) hus = (M) ue 08 B — (my)HUBi sin B (11.84)
(M y)HUBi = (my)HUBi cos B + (M, ) g sin B (11.85)

Rezultantni moment van ravnine u tocci P, zbroj je OP momenata i sila koje djeluju u IP ravnini.
Taj moment oznaciti ¢e se sa (M,), 5. OP kineti¢ki moment lako se izratuna ako se zanemari mahanje,

jer je u tom sluéaju procedura analogna racunanju momenata za ostale dijelove krutog tijela (poglavlje
3.5) iiznosi:

(%HM%MJ ~bl ,(f -Q) (1.86)
Paje:

(M) hus = Mg, — bl (F —Q) (11.87)

Kineti¢ki moment lopatica sada se moze zapisati slijedeci nacin:

d i
EHMeanPi =M" — (M) (1.88)
Gdje je:
(M) s (M) e
(M) e = (My)HUBi = (Myi)HUBi

o (11.89)
(MZ)HUBi Mzi _blb(r_Qi)

U gornjoj jednadzbi, koja proizlazi iz ravnoteze momenata na i-tom tijelu, kineticki moment
lopatica izracunati ¢e se kao razlika aerodinamickih momenata i momenata glavcine. Indeks mean

oznadava sredniji kineti¢ki moment rotora, jer se on obracunava za to¢ku P, za koju je u poglavlju 3.3,

str. 51, objasnjeno da se njen poloZaj usrednjuje.
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3.6 Jednadzbe gibanja

Jednadzba sila

Vektor vanjskih sila F; sadrZi sile koje nisu nastale gibanjem letjelice:

Fe=) Fy+mg+F,, (11.90)
i
Gdje su
| O - aerodinamicke sile na i-tom rotoru
m;g - sila teZine
F - sila otpora i uzgona trupa

trup

Vektor ubrzanja sile teZine u koordinatnom sustavu letjelice iznosi:

g=0[-sin® sin®cos® cosPcosOf (1.91)

Sile proizasle iz kinematike letjelice, jednadzba (11.69), moraju biti u ravnotezi sa vanjskim silama:

F.=F

ZFRi + rn'l'g—}_Ftrup = r‘nl' [ao +C:j_gt2r,+fzﬁr,j

Sila otpora trupa proporcionalna je kvadratu aerodinamicke brzine i frontalnoj povrsini trupa
Cetverorotornog helikoptera. No, kako su brzine leta i povrsSina trupa relativno malene, smatra da je sila

Ftrup za red velicine (ili viSe) manja od ostalih sila. Kako trup letjelice nema uzgonske povrsine,a uz vec

navedene pretpostavke, zanemarena je i sila uzgona trupa. Iz ovih razloga, sila thp moze se zanemariti.

F 0

trup —

Pa je konacni izraz za ravnotezu sila:

> Fq +rnrg:mr(aO +C;—gt2r’+f2f2r’] (1.92)
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Jednadzba momenata

Vektor vanjskih momenata M, sadrZi momente narinute na sustav.

M, ZZ(MPi +r )+Mtrup+r Mg

Gdje su
MP - aerodinamicki momenti i-tog rotora u tocki P;
0 -z° y°
r' = Z° 0 —x° - kososimetri¢na matrica polozaja tocke P; u nosenom k.s.
v x° 0
r'F - momenti zbog aerodinamickih sila i-tog rotora
Mt?up - aerodinamicki moment trupa letjelice
0 _ZO yO
r, = 2 0 =x° - kososimetricna matrica poloZzaja teZista letjelice u
vy x° 0
nosenom k.s.
rmg - moment izazvan silom tezine

Aerodinamicki moment koji izaziva trup letjelice, Mtrup , kao i sile koje izaziva trup letjelice, za red

su veli¢ine manje od ostalih momenata. No, pri malim brzinama rotacije trupa, ovaj moment mogao bi
biti u redu velicina sa ostalim momentima, proizaslim zbog inercije. Svejedno, ne postoji metoda kojom

bi se lako izraCunala ta veli¢ina, pa se thp zanemaruje.
o _
Mtrup 0

Jednadzba za momente (11.69) moZe se zapisati na slijedeci nacin:

13 13
M*—F'F = ZEHK +> F'Magy, — ' F
k k

Prvi ¢lan sa desne strane moze se raspisati u skladu sa poglavljem 3.5:

d d . d 4 d d
;aHk:Zd Z::‘d_ HUBl zd_( j) dtHF

(1.93)

(11.94)
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Druga dva ¢lana sa desne strane raspisuju se na slijedeci nacin:
d ~
Zr mag,, — ' F= Zrk m (2, o Qrk +QQr, )~ 'm (&, o Qr +QQr,) =

. oy d . .y d
:Zm((rz'TIk—rkrk )d Q- mr( Z'TIk—rTrTT)EQ+...
k=1
13

et > MQ(RT-nr" ) Q+mQ(F 1, -5 T )Q

k=1

=(J,+J,+3,+J, —JT)%Q+Q(J1+J2+J3+Jf -3, )Q

(1.95)
Gdje su:
N 2
=2 M@, -nx )
3 2
Zm(r CL-nn’)
= (1.96)
. 2 'UT
J; —ij I —rr;)
j=1
I =m (I —rr,’)
Ukupni tenzori tromosti za pojedina tijela oznacuju se na slijedeci nacin:
4
L=>1,
i=l
4
I = | .
’ .ZZI: " (11.97)

=
Il
-
e
z
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Ako se u jednadzbu (11.93) uvede jednadzba (I1.95) i oznake iz (11.96) te (11.97) dobiva se:

ZA‘:(MP'+rPI F )+1~"Tng—f"TF=

i=1

d

_Z H) +(L+L+L+L+J+J,+J,+J,-J,)—Q+...
dt dt
...+Q(Il+12+I3+If+J1+J2+J3+Jf—JT)Q—...
0 0 0 0
eSS ANEETO)Y ARIRESY ANEEIC)Y §
b il |9 O

(11.98)

Zbog lakSeg zapisa, uvodi se slijedeéa oznaka:

S=L+L+L+L+J,+J,+J,+J,-J,)

Prema jednadzbi (11.88), usrednjeni kineticki moment lopatica racuna se kao razlika momenata na
i-toj glav€ini i aerodinamickih momenata i-tog rotora. Primjenom gore uvedene oznake SZ i jednadzbe

(11.88), jednadzba (11.98) moZe se zapisati ovako:

i=l

4 xHUBIi 4

Z yHUBn]"‘rPFR + T8 _f’Tsz‘ _;IVKIT/:
0
0
0

0 0N
=|S,+bl,[0 0 0||-Q+QS,Q-..
dt
0 1
., [0 0o oo 0 0 0 0
=>bI,|0 0 0| 0 [|-DL| 0 [-Q>L| 0 |->1]|0 QZI
oo oo 1| Qi T |G I o R I Ko Qj
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. 000
S4i:_z -bL,{0 0 O0[-1,-Ig,
h 00 1

Pa je konaéna jednadzba ravnoteze momenta:

MxHUBi 0 0
4 . . 4 dQ . 4 _ .4

Mg |+ FS |- D F =8 —+QS,Q+> S| 0 [+Q>S;| 0
i=1 M i=1 dt i=1 Q i=1 Q

zi i i

(1.99)



3.7 Analiza pogona letjelice

Ravnoteza momenata armature motora

U poglavlju 2.2 odabran je elektriéni istosmjerni motor bez cetkica za pogon rotora
Cetverorotornog helikoptera. U ovom poglavlju analizirat ¢e se kontrolne jednadzbe momenata i
varijable upravljanja s ciljem izrade sto toc¢nijeg modela rotora.

Kutna brzina rotora rezultat je interakcije razli¢itih momenata koji djeluju na armaturu motora.
Ravnoteza momenata oko armature rotora moze se zapisati na slijedeci nacin:

]

T +(MRzi)hub :[blzbg:_lZi j(r’+§2i)—lz;(r'—gr§2;)

ar
(11.100)
Gdje su:
4 - elektromagnetski kutni moment
b - broj lopatica rotora
|ZBi - skalar inercije jedne lopatice j-tog rotora oko osi rotacije
I ” - skalar inercije jedne j-te armature oko osi rotacije

Upravljacke varijable motora

Interakcija gore navedenih momenata i sila inercije dat ¢e kutnu brzinu rotora. Kutnu brzinu ne
moze se kontrolirati direktno, veé ona ovisi o nekoliko varijabli. Promjena kutne brzine postize se

promjenom elektromagnetskog kutnog momenta 7,. Taj moment kontrolira se mijenjaju¢i napon ili

struju na namotajima rotora.

Opcenito, elektromotor moZe se prikazati pomocu dva ekvivalentna strujna kruga, koji
predstavljaju rotor i stator, za koje vrijede slijedeée jednadzbe [12]:

Ri, +L d (1.101)
V. =R, +L, — 111101
f £ "t
. . di,

V,=K|i,Q+R,i,+ LAE (1.102)

T =K, (11.103)
Gdje je:
T - elektromagnetski kutni moment
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Vi - napon i struja magnetskog polja statora

\7N - napon i struja armature

Q - kutna brzina motora

L,,L, - induktivnost namotaja statora i armature

Ri,R, — otpor namotaja statora i armature

K; - konstanta motora

U gornjim jednadzbama nalazi se Sest nepoznanica - 7,Q,v,,i,,V,,i, . U openitom slucaju, ne

mogu se sve varijable kontrolirati, ve¢ samo struja i napon statora i armatura: v_,i,, v, ,i

sla»

Kako je objasnjeno u poglavlju 2.2, stator odabranog motora napravljen je od permanentnog
magneta. Iz tog razloga je i, = const, pa je prema jednadzbi (11.101) i v, = const . Takoder, zbog
i, =const, K,i, ostaje konstantan i moZe se pisati samo K, te ostaju dvije jednadibe sa dvije

nepoznanice:

. diaj
Vv, = KQ+ Rlaj + LE (11.104)

7, = Ki, (11.105)

Gdje indeks j oznacava j-ti motor.

Ako se u jednadzbu (11.104) uvede jednadzba (I1.105), dobivamo:

R Ldz,
v, =KQ +—7,+
K Kdt

Na ovaj nacin se dobila jedna jednadzba sa tri varijable T,Q .V, od cega se jedna moze

(11.106)

kontrolirati - v, -

Do sada je u tekstu viSe puta upozoravano na povezanost predznaka i smjera rotacije rotora, gdje
vrijedi predznak — za rotaciju suprotno smjera kazaljke na satu i predznak + za smjer rotacije u smjeru
kazaljke na satu. Iz istog je razloga ispred kontrolne varijable Vv, postavljen znak +, iako to nema

fizikalnog smisla, potrebno je zbog zadovoljenja matematickog modela.
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Konstante Ri K, koje se pojavljuju u gornjim daje proizvodac (poglavlje 2.2), i one iznose:
R=0.089 ohm'’

K=0.00108 V/(rad/s)

Konstantu L proizvodac ne navodi, ali je procijenjena prema [12] i iznosi:

L=1 mH

U realnom motoru te konstante bile bi razli¢ite za svaki motor, jer motori nisu potpuno isti. Male
razlike u dimenzijama, masama, namotajima ili lezajevima rezultirati ¢e razli¢itim odzivom motora.
RazliCiti odzivi u stvarnosti otezavaju upravljanje motorom, ali u ovom modelu, pretpostaviti ¢e se
motori potpuno isti.

' Mjerna jedinica za otpor jest ohm, a oznaka £, koja je ovdje namjerno napisana kako se izgovara, da ne
dolazi do zabune sa kutnom brzinom letjelice.
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4. Simulink Model

U ovom poglavlju opisati ¢e se Simulink model. Simulink je dio programa Matlab, a koristi se za
modeliranje, simulaciju i analizu dinamickih sistema. Osnovno obiljezje Simulinka je grafi¢ki prikaz
dijagrama blokova, gdje blokovi predstavljaju pojedine sisteme ili dijelove jednog sistema. Ulazni podaci
o letjelici povlace se iz Matlab radnog prostora, a tamo ¢e se slati i izlazni podaci zbog lakse obrade
dijagrama.

Za lakse praéenje u tekstu, ovdje ¢e se ponoviti kljuéne jednadzbe potrebne za izradu Simulink
modela. To su:

— jednadzbasila, (11.92)
ZFRi Tmeg=m (ao +dd_gt2r,+fzgr’j

— jednadZba momenata, (11.99)

M s 0 0
dQ 4 4 R . 4 A 4 4
— =5, z M i |+ TeiF _rTZFi —QSzﬂ—QZSSi 0 —ZSM 0
dt i1 M i=1 i=1 0 i=1 O
— jednadzba elektricnog motora(ll.106)
R Ldz,
v, =KQ +—7,+——
K Kdt

— jednadZba ravnoteZe motora (I1.100)

T, +(M;Z"r)h“b :(blmgjlj j(f+Qi)—|z(r—ger)

— jednadZba mahanja lopatice, (11.42)

&
M+M Dlag |=F+F,

b

— matrica transformacije LLO(II.l) i LOF (11.7) i veza stava i kutne brzine rotacije (11.5)

— jednadzbe za induciranu brzinu, (11.48), (11.49), (11.50)
—  jednadzbe za bezdimenzijske koeficijente C;,C,;,Cq, (11.33),(11.39),(11.40)
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U odabranoj konfiguraciji propeler se postavlja direktno na osovinu motora. Medutim, postoje
izvedbe Cetverorotornih helikoptera u kojima postoji reduktor. Iz tog je razloga u jednadzbama gibanja i
Simulink modelu ostavljena moguénost unosenja prijenosnog omjera.

Model se razdvaja na nekoliko logi¢nih cjelina(prilog 1):

— aerodinamika
— dinamika

— kontrole

— inicijalna stanja

Prije pokretanja simulacije, model iz povlaci datoteku data.m sa podacima o letjelici. U datoteci se
nalaze tenzori inercije, mase pojedinih dijelova i medusobni polozaj tezista tih dijelova u koordinatnom
sustavu letjelice.

U bloku Inicijalna stanja(prilog 12) nalaze se pocetne vrijednosti kutnih brzina rotora, brzine i
kutne brzine letjelice i visine letjelice. Ukoliko te jednadzbe nisu odredene u pocetnom trenutku
simulacije, dolazi do numericke greske.

Na ulaz bloka Kontrole(prilog 11) dovodi se signal, koji se moZze mijenjati po potrebi i ima raspon
od 0 do 1. Taj signal predstavlja signal koji bi u stvarnosti dolazio sa radio upravljaca, odnosno komandu
koja dolazi do letjelice. Signal se pretvara u napon, koji prema poglavlju 2.2 maksimalan moze biti 7.32V,
koliki je maksimalni napon baterije. Kako je objasnjeno uz jednadzbu (11.106), naponu se mora dodijeliti
pozitivan ili negativan predznak, sto se radi pomocu bloka Clockwise/Counterclockwise.

Temeljem ulaznog napona potrebno je izra¢unati kutne brzine rotora, sto se odvija u bloku Motori
(prilog 4) u kojem se nalaze jednadzba za ravnotezu momenata motora(ll.100) i jednadzba elektricnog
motora (11.106).

Sa poznatim kutnim brzinama rotora i njihovim derivacijama, ulazi se u blok Dinamika(prilog 2).
Poznate kutne brzine rotora 3alju se u blok Aerodinamika(prilog 7), gdje se raCunaju aerodinamicki
momenti i jednadzbe. U blok ulaze kutne brzine rotora, brzina letjelice, kutne brzine letjelice i visina. Po
izlasku iz bloka dobivene su matrice aerodinamic¢kih momenata i sila za svaki rotor zasebno. Ti signali
odvode se u blokove kalkulacija momenata i sila, gdje se zbrajaju i dobivaju ukupni momenti i sile zbog
aerodinamike. Kao priprema za racunanje tih veli¢ina potrebno je izraunati brzinu glavcine i kut klizanja

ﬂs(blok Rotori, prilog 8), te induciranu brzinu, koeficijent napredovanja i koeficijent vertikalne brzine

(blok Rotor, prilog 9).

Poznate sile i momenti, vracaju se u blok Dinamika(prilog 2). U tom bloku rjesavaju se jednadzbe
gibanja (11.92) i (11.99), zajedno sa jednadzbama transformacije (I1.1), (I.7), (1.5) i kao izlaz se dobiva
poloZaj, brzina i stav letjelice.
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5. Rezultati simulacije

U ovom poglavlju pokazati ¢e se numericka realizacija leta pomocu modela predstavljenog u
proslom poglavlju

U model nisu uklju¢ene povratne veze, jer bi se time otiSlo van domene diplomskog zadatka. Kako
povratnih veza nema, ne mogu se ponistiti numericke greske nastale algoritmom za rjeSavanje. Iz istog
razloga, ne moze se realizirati napredujudi let, jer je za isti potrebna stabilizacija letjelice po smjeru. Zbog
toga ée se prikazati simulacija vertikalnog leta i upravljanje rotacijom oko osi z noSenog koordinatnog
sustava.

Algoritam integracije je Runge — Kutta 4 s konstantnim periodom integracije od 0.01 sekunde.
Numericke simulacije sustava su pokazale da takav period integracije dovoljno to¢no opisuje dinamiku
sustava, jer simulacija s manjim korakom nije dala znacajnije razlike u rezultatima.

Odziv na step pobudu

Za penjanje Cetverorotornog helikoptera, ulazni signal doveden na ulaz mora biti jednak na svim
motorima. Letjelici se u t=0 dovodi takav signal, tzv. step signal. Na slici 5.1 prikazana je step pobuda
motora.

5.1 Step pobuda

Na slici 5.2 prikazana je promjena visine letjelice kao odziv na step pobudu. Odziv je prikazan u
nosenom koordinatnom sustavu. Pri porastu visine gledano iz lokalnog koordinatnog sustava, vrijednost
z koordinate u noSenom koordinatnom sustavu raste u negativnom smjeru.
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Visina [m]

. | i i L j | j i !
0 05 1 156 2 25 3 35 4 45 1
Vrijeme [s]

5.2 Odziv letjelice na step pobudu - visina

Na slici 5.3 vidi se promjena vertikalne brzine (W, ) kao odziv na step pobudu. Opaza se pad
gradijenta vertikalne sa vremenom. Razlog tomu je veza izmedu ﬂz i C; . Naime, sa rastom brzine leta

raste i ﬂz, zbog tega pada C;. U jednom trenutku posti¢i ¢e se ravnoteza izmedu pogonske sile i sile

tezine, a rezultantna sila bit ¢e jednaka nuli, pa ¢e se letjelica nastaviti gibati konstantnom brzinom.

Brzina [m/s]

do
v
|

o a5 1 15 2 25
Vrijeme [=]

5.3 Odziv letjelice na step pobudu - brzina
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Kada svim motorima istovremeno iz referentnog stanja odvedemo signal(slika 5.4) dobiva se odziv
prema slikama 5.5 5.6. U pocetnom trenutku letjelica ¢e se podizati, a nakon prestanka signala letjelica
gubi brzinu i podinje padati.

Pobuda [V]
(=)
T

5 1 1 i 1 i 1
-0.2 1] 0.2 04 08 0.8 1 1.2 14 1.6
Vrijeme [s]

5.4 Impulsna pobuda

Nagib koji se na gornjoj slici uocava pri prijelazu sa 5V na 0V izazvan je numerickom greskom.

12 T X

10

Visina [m]

Vrijemne [s]

5.5 Odziv letjelice na impulsnu pobudu - visina
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Brzina [m/s]

80

40

Vrijeme [s]

5.6 Odziv letjelice na impulsnu pobudu - brzina
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Upravljanje modelom cetverorotornog helikoptera
Skretanje cetverorotornog helikoptera
Kako je objasnjeno u uvodu rada, za skretanje letjelice potrebno je jednom paru rotora smanjiti

broj okretaja, a na drugom paru povedati. To ¢ée se napraviti razli¢itim naponima na parovima rotora, pa
¢e prvi par imati napon 6V, a drugi 5V kako je prikazano na slici 5.7.

Pobuda V]

1] 03 i 1.5 2 25 3 35 4 4.5 E]
Vrijeme [s]

5.7 Asimetricna pobuda rotora

Rezultat takve pobude vidljiv je na slici 5.8, gdje je prikazana promjena stava letjelice oko osi z
(ranije definiran kao W ).



¥ [rad]
T

a 0.5 1 15 2 25 3 3.5 4 4.3 E]
Vrijerne [s]

5.8 Odziv letjelice na asimetricnu pobudu rotora — stav

iy
° N g
.E.OB
il 7
505 :
= i s .
= . : : i : : :
e : ] 4 i - :
01F =
0 1 i 1 i 1 i i 1 i
0 05 1 15 2 25 3 35 4 4.5 o

Vrijeme [s]

5.9 Odziv letjelice na asimetricnu pobudu rotora — kutna brzina r

Kutna brzina letjelice r prikazana je na slici 5.9. Nepravilnost koja se uocava poslije 4.te sekunde
rezultat je numericke greske. Naime, zbog prevelikog koraka diskretizacije, dolazi do male razlike sila u
smjeru osi z, iako bi te sile morale biti jednake. Ta mala razlika izaziva ljuljanje letjelice, a time i
promjenu brzina glavcine. Razli¢ite brzine glavcéina pak, izazivaju momente oko osi z, a to rezultira
nepravilno$¢u u kutnoj brzini. Ovdje je ocita potreba za povratnom vezom stabilizacije po rotaciji sa
kojom se ova pojava ponistila.
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Upravljanje visinom cetverorotornog helikoptera

Za upravljanje visinom cetverorotornog helikoptera potrebno je mijenjati kutnu brzinu rotora na
svim rotorima istovremeno. Pobuda koja ée izazvati takve promjene prikazana je na slici 5.10.

L&)
I

Pobuda [V]
[=]
I

& i I i 1 I i ] i 1 | i
0 05 1 156 2 25 3 35 4 45 5 55
Vrijema [=]

5.10 Pobuda za upravljanje visinom

Odziv brzine na ovakvu pobudu prikazan je na slici 5.11, a odziv visine na ovu ponudu prikazan je
na slici 5.12.

'
o0
T

'
o
T

Brzina [m/s]

i :
05 1 15 2 25 3 35
Vrijeme [g]

5.11 Odziv brzine na pobudu upravljanja visinom



Promjena visine nije toliko ocita, ali se uoc¢ava blago smanjenje gradijenta visine. Manjim korakom
integracije taj pad mogao bi biti vedi.

e 1 B e

Visina [m]
1
3l
T

50 | i i 1 i I i i ]
0 a5 1 15 2 25 3 as 4 45 5
Vrijeme [s]

5.12 Odziv visine na pobudu upravljanja visinom



6. Zakljucak

Cilj ovog diplomskog rada bio je napraviti simulaciju leta ¢etverorotornim helikopterom. U skladu
sa zadatkom diplomskog rada napravljeno je slijedede:

— aerodinamicki model rotora napravljen je kombiniranjem prosirene teorije elementarnog
kraka prema [23] i teorije diska prema [18]. Model ukljucuje mahanje i efekte kutnih
brzina, dok je uvijanje i zabacivanje zanemareno. ProSirenje originalnog modela prema
[23] ukljuCuje dodavanje opruge u zglob mahanja prema [12].

— 3D model vlastite konfiguracije cetverorotornog helikoptera iz kojeg su dobivene
inercijske karakteristike letjelice. Konfiguracija je napravljena temeljem postojecih sli¢nih
letjelica, jer se smatra da je tocnije krenuti od neke poznate konstrukcije nego
konstruirati vlastitu "iz nule"

— u poglavlju 2.1 analizirana je pogonska grupa, dok je u poglavlju 3.7 dana jednadzba za
ravnotezu momenata elektricnog motora, te jednadiba za upravljanje elektri¢nim
motorom. Te jednadzZbe su kasnije implementirane u model letjelice

— Newton —Eulerovim jednadZbama je opisan model Cetverorotornog helikoptera, letjelica
je razmatrana kao sustav vise tijela. Model je nakon postavljenih jednadzbi napravljen u
Simulinku

— provedena je numericka simulacija modela u vertikalnom letu

— upravljanje cetverorotornim helikopterom objasnjeno je na samom pocetku u poglavlju
1.3, dok je u poglavlju simulacije leta prikazano skretanje i promjena visine helikoptera
promjenom broja okretaja

Na letjelici su napravljene slijedece pretpostavke i pojednostavljenja:

— u 3D modelu zanemareno je suZenje lopatice duZ radijusa. Smatra se da ovo
pojednostavljenje ne utjeCe na dobivene inercijske karakteristike, jer je masa propelera
toc¢na

— aerodinamika trupa u 3D modelu je zanemarena. Smatra da ¢ée se letjelica zaista izraditi,
pa su iz tog razloga koristeni jednostavni elementi za izradu konstrukcije trupa, a ne
zakrivljene, aerodinamicki pogodne forme koje bi bilo tesko reproducirati u stvarnosti

— zanemarena je aerodinamicka sila otpora trupa, kao i aerodinamicki moment trupa, jer se
smatra da su te veli¢ine male zbog malih brzina leta

— uvijanje lopatice se ne uzima u obzir jer nisu dostupni podaci o krutosti lopatice potrebni
za racunanje uvijanja. Ovo unosi gresku u model,jer uvijanje utjece na mahanje lopatica

— zanemareno je zabacivanje, ali je utjecaj zabacivanja modelu gibanja zanemariv

— u modelu rotora zanemareni su efekti stlacivosti, nema sloma uzgona lopatice, a
pretpostavljeni su mali napadani kutovi rotora. Ove pretpostavke su toc€ne, jer su brzine
rotacije van podrucja u kojem se efekti stlacivosti uzimaju u obzir (0.3Ma) a lopatica je
dovoljno kruta da su napadni kutovi mali, a vezano za to ne moZe do¢i do sloma uzgona



— inducirana brzina u podrucju gdje ne vrijedi teorija diska, racuna se aproksimacijom
polinomom 4.tog reda. Za provjeru ove aproksimacije potrebni su empirijski podaci

— Cetverorotorni helikopter je sustav krutih tijela, medusobni polozaj tih tijela se ne mijenja.
Ovo u stvarnosti nije tocno, ali pojednostavljuje proracun. S druge strane, smatra se da su
elementi zamisljene konfiguracije letjelice dovoljno kruti pa je greska zbog ove
pretpostavke minimalna

— masa letjelice je konstantna. Ova pretpostavka je toc¢na, jer Cetverorotorni helikopter
koristi baterije kao izvor napajanja, a one ne mijenjaju masu

— konstante motora su jednake za sva Cetiri motora, iako to u stvarnosti ne treba biti tocno,
posto se isti motori mogu razlikovati zbog trenja u lezajevima, duljini namotaja armature i
sl. Smatra se da je i ova pretpostavka tocna, jer su razlike motora u stvarnosti male

Rezultati simulacije u poglavlju 5 pokazuju da se model ¢etverorotornog helikoptera giba u skladu
sa ocekivanim, obzirom na dovedenu pobudu. Ipak, postignute brzine leta i visine vece su od océekivanih.
Ovaj model ne moze se zasad validirati, jer nema puno radova napravljenih na tu temu.

Model cetverorotornog helikoptera nije konacan i moze ga se dodatno usavrSavati. Bududi rad
trebao bi ukljuditi uvodenje povratnih veza u ovaj model. Povratnim vezama stabilizirao bi se sustav i
tako rijeSio problem numerickih greSaka. Modelom sa povratnim vezama mogle bi se ostvariti simulacije
napredujuceg leta, Sto otvara moguénost daljnjeg testiranja i usavrsavanja letjelice prije nego se krene u
izvedbu stvarnog modela. Osim toga, daljnji rad mogao bi se baviti i ovojnicom leta, s ciljem
maksimiziranja duljine leta i performansi helikoptera koji u ovom radu nisu obuhvadéeni. Prije izrade
stvarnog modela, potrebno se posvetiti i upravljanju letjelicom, kao i poboljSanju aerodinamike kudista.
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1. Prilog: Simulink model
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2. Prilog: Blok Dinamika
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3. Prilog: Blok Motori
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4. Prilog: Blok Motor
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5. Prilog: Blok Euler
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6. Prilog: Blok Sum Omega_|_Om
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7. Prilog: Blok Aerodinamika
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8. Prilog: Blok Rotori
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9. Prilog: Blok Rotor

1

Constant 3
D, oy
] Function .o
e A 180 atmosfera
[
ground effect  Manual Switch »
MATLAB
Function
mu, lambda _z l_'
o g : k_ground
( i ) Constant 2
up VR WP <vp > wp L
up, vp, wp
<wp > “wp > omega
@— lambdai
om ‘ L
GO >
beta_ss
beta _ss
PW, QW
| -
O o
p.ar oW, qw

Tihomir Adamic¢|Diplomski rad

rho

Mx My Mz

mu

lambda _z

lambda _i Fx. Fy,

omega

pu.qw

Fz

a0

>

Mx My Mz

{2 )

Fx, Fy.Fz

forces _and _moments

a0

102



10. Prilog: Blok Sile i momenti
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11. Prilog: Blok kontrole
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12. Prilog: Blok Inicijalna stanja
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13. Prilog: Matlab kod

%% Parametri simulacije

clc
clear all
close all

%% Motor

K = 0.003472471;

Ra = 0.290909091;

L = 0.001;

vinfl = 1.4; %donja granica napona motora
vsupl 7.32; %gornja granica napona motora

o°

% Dimenzije, mase i inercija
%Mase

mb 0.008; %Lopatica

mi 0.002; %Glav?ina

mj = 0.015; %armatura

m = 1.209; %Masa tijela

$Rigid airframe
OG = [0 0 -0.096076] ;

$Hubs

% OG udaljenost je udaljenost od centra mase tijela do centra mase cijele
letjelice

% 00 udaljenost je udaljenost od centra mase tijela do ishodista koordinatnog
sustava cijele letjelice

% Glavcine

ml = mi;

OGl = [0.3 0 -0.49907];
001 = [0.3 0 -0.1525];

m2 = mi;

0G2 = [0 0.3 -0.49907];
002 = [0 0.3 -0.1525];
m3 = mi;

OG3 = [-0.3 0 -0.49907];
003 = [-0.3 0 -0.1525];
m4d = mi;

0G4 = [0 -0.3 -0.49907];

004 = [0 -0.3 -0.1525];

$Armatures
mll = mj;
0G1l1l = [0.3 0 -0.147];

m22 = mj;
OG22 = [0 0.31 -0.147];
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m33 = mj;
0G33 = [-0.3 0 -0.147];

m44 = mj;
0G44 = [0 -0.3 -0.147];

$Inertia tensor of the rigid airframe on a set of axes parallel to Oxyz and
with origin in the centre of mass of the rigid airframe

IG = [0.019 0 O;
0 0.019 0O;
0 0 0.28];

$Inertia tensor of the hub on principal axes of inertia and with origin in Gi
Ih = le-8*[7.528 0 0;

0 7.528 0;

0 0 6.708];

$Inertia tensor of the armature on principal axes of inertia and with origin

in Gj

Ia = le-7*[2.5511 0 O;
0 2.551 0
0 0 9.096];

%% Ostali parametri
g = 9.80665;
gr = 1; %gear ratio
F = 0;%2.03467E-06;
rho = 1.225;

%% Parametri rotora
a = 5.73; %Aerofoil 1lift slope

cd0 = 0.0081;
cdl = -0.0143;
cd2 0.00688;

0.0327; %Mean chord 0.032

R = 0.127; %Rotor disc radius (including the hinge offset)

2; %Number of blades

sigma = b*c/(pi*R); %Rotor solidity

theta0 = 0.37; %$Pitch at the root

thetal = -0.09; %Twist

eb = 0.0015; %0ffset of the joint between the blade and the gear. Needed for
aerodynamic purposes

rG = 0.0053653; %$Distance from the joint to the centre of mass of the blade
Al = 0; %Cyclic pitch parameter

Bl = 0; %Cyclic pitch parameter

Izb = 0.00001021; %$Inertia of the blade around the z axis, relative to the
centre of the hub

omn = 109; %Natural flapping frequency of the non-rotating blade (rad/s)

Ib = 0.000211; %Blade flapping inertia around the hinge

Mb = mb*g*rG; %First static moment around the hinge

kbeta = Ib*omn”2;

lock = (rho*a*c*R™4)/Ib; %Lock Number

Area=R"2*pi; $Povrsina diska
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$koeficijenti za rjesavanje MT prema Leishman

kapa=1;

kl=-1.125;
k2=-1.372;
k3=-1.718;
k4=-0.655;

o°

Parametri za rjesavanje ground effecta

prema Leishman J.G., Principles of Helicopter Aerodynamics
5.103, str 260, PDF 150

A=0.9926;

B=0.0379;

o\°

o\

mT = 4*b*mb+ml+m2+m3+m4+mll+m22+m33+m44+m; %Total mass

$TeZina u lebdenju = uzgon, za izracun inducirane brzine:
Weight=mT*g;

% inducirana brzina u lebdenju
vh=sgrt (Weight /Area*2*rho) ;

$Centar mase cijele letjelice
OGT =

(1/mT) * (b*mb*001+b*mb*002+b*mb*003 +b*mb*004 +m1 *0G1+m2*0OG2+m3 *0G3 +m4 *0G4+m11*0

G114m22*0G22+m33*0G33+m44*0G44+m*0OG) ;

$This centre of mass is with the rotors stopped (when the centre of mass of

the blades of each rotor is at 0i)

M = [b*mb b*mb b*mb b*mb ml m2 m3 m4 mll m22 m33 m44 m mT];

cm = [001;002;003;004;0G1;0G2;0G3;0G4;0G11;0G22;0G33;0G44;0G;0GT] ;
$Here, for simplicity, we have assumed that the centre of mass of the blades

of each rotor is at Oi

I1 = IG+4*(Ih+Ia);

for i=1:13

AA = M(i)*[cem(i,2)"2+cm(i,3)"2 -cm(i,1)*cm(i,2) -cm(i,1)*cm(i,3) ;-
cm(i,1)*cm(i,2) cm(i, 1) *2+cm(i,3)"2 -cm(i,2)*cm(i,3);-cm(i,1)*cm(i,3)
cm(i,2)*cm(i,3) cm(i,1)*2+cm(i,2)"2];

I1 = I1+AA;

end

for i=14:14

AA = M(i)*[em(i,2)"2+cm(i,3)"2 -cm(i,1)*cm(i,2) -cm(i,1)*cm(di,3) ;-
cm(i,1)*cm(i,2) cm(i, 1) *2+cm(i,3)"2 -cm(i,2)*cm(i,3);-cm(i,1)*cm(i,3)
cm(i,2)*cm(i,3) cm(i,1)*2+cm(i,2)"2];

I1 = I1-AA;

end

I2 = I1;

I1 = Il+b*Izb*[0 O 0;0 O 0;0 O 17;

I3 -Th-gr*Ia;
I4 = I3-b*Izb*[0 0 0;0 0 0;0 0 1];
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o°

Izj=Ia(3,3);

% Izi=Ih(3,3);
% C4 = [-F*gr/(Izj*gr+Izi/gr+b*Izb/gr) 1/(Izj*gr+Izi/gr+b*Izb/gr);-gr*(K"2)/L
-Ra/Ll;

[)

%% function blades
function [out] =
blades(a,cd0,cdl,cd2,sigma,b, thetal, thetal,Al,Bl,mb,Mb, Ib, lock, eb, kbeta, omn, R
,rG,c,rho,g,p, ...

li,1lz,mu,pw,gw,om, beta)

o\®
o\®

squarelLl = 1.35+(omn/om)”*2; %Southwell's equation.
eeff = Ib*R* (squareLl-1l-kbeta/ (Ib*om*2))/(mb*rG*R) ;
Kc = 0;

CT = 0.25*a*sigma* (1-eb/R)*((2/3+mu”2) *theta0+0.5* (1+mu”2) *thetal-1z-Bl*mu-
1i);

f9 = 1+40.5*mu™2;

fob 1-0.5*mu™2;

f10 = 1/2*lock*Ib* (om™2)* (1-eb/R)*2;

M1l = - (Ib*om™2+kbeta+eeff*Mb*om™2/g) ;

M12 = £10* (mu/4)* (eeff/R);

M13 = 0;

M21 = 0;

M22 = -f10*(1/4-mu*2/8-1/6*eeff/R-1/12* (eeff/R)"2);
M23 = eeff*Mb*om”2/g+kbeta;

M31 = -f10*mu* (1/3+1/6*eeff/R);

M32 = eeff*Mb*om™2/g+kbeta;
M33 = f10*(1/4+mu”2/8-1/6*eeff/R-1/12* (eeff/R)*2);

Fl1 = -

f10* (1/4*theta0* (1+mu”2+2/3*eeff/R+1/3* (eeff/R)"2)+thetal* (1/5+mu”2/6* (1-
eeff/R)-1/10*eeff/R-1/15* (eeff/R)"2-1/30* (eeff/R) *3) -

(lz+1i+Bl*mu)* (1/3+1/6*eeff/R)) ;

F2 = -f10* (2*thetaO*mu* (1/3+1/6*eeff/R) +2*thetal*mu* (1/4-1/6*eceff/R-
1/12* (eeff/R)*2)-Bl*(1/4+3/8*mu”2+1/6*eeff/R+1/12* (eeff/R) *2) -

1/2*mu* (lz+11i)) ;

F3 = -f10* (-Al* (1/4+mu”2/8+1/6*eeff/R+1/12* (eeff/R)*2)-1/3*1i*Kc* (1/4-
1/6*eeff/R-1/12* (eeff/R)"2)) ;

M =[M11 M12 M13
M21 M22 M23
M31 M32 M33];

F =[F1
F2
F31;

a_detl=(M_"-1)*F ;
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a0 = a detl(1);
als _a = a detl(2);
bls a = a detl(3);

a0 = det([F1 M12 M13;F2 M22 M23;F3 M32 M33])/det([M11 M12 M13;M21 M22 M23;M31
M32 M33]);

als a = det([M11l F1 M13;M21 F2 M23;M31 F3 M33])/det([M11 M12 M13;M21 M22
M23;M31 M32 M33]);

bls a = det([M11l M12 F1;M21 M22 F2;M31 M32 F3])/det([M11l M12 M13;M21 M22
M23;M31 M32 M33]);

N22 = -1/4*f10*(1-mu™2/2);
N23 = eeff*Mb*om”2/g+kbeta;
N32 = eeff*Mb*om™2/g+kbeta;
N33 = 1/4*f10* (1+mu™2/2) ;

G2 -1/4*f10*pw/om+2*Ib*gw*om;
G3 = -1/4*f10*gw/om-2*Ib*pw*om;

N =[N22 N23
N32 N33];

G =[G2
G31;

a_det2=(N_"-1)*G_;

als b a det2(1);
bls b = a_det2(2);

als b
bls b

det ([G2 N23;G3 N33])/det([N22 N23;N32 N33]);
det ([N22 G2;N32 G3])/det ([N22 N23;N32 N33]);

als = als_a+als b;
bls = bls _a+bls b;

f29 = 1+1.5*mu”2;

f30 = 1/2-19/36*mu”2+3/4*mu’4;

f31 = 2/5-2/5*mu"2+1/2*mu’4;

£32 = (1/3)*(2-mu™2);

£33 = 1/2+42/9*mu”2-mu™4/24+9/8*mu’6;
f34 = 1/3+mu”2/4+9/16*mu’"6;

f35 = 1+2*mu”2+3/4*mu’4;

f36 = 4/5+2/5*mu”2-mu™4/5+3/2*mu"6;
£37 = 4/3+4/3*mu”2-mu’4;

f38 = 1+mu™2-3/4*mu’4;

f39 = 1/18+mu™2/6-mu"4/8;

f40 = 1/8+mu”2/16;

f41 = mu/3+mu”3/6;

f50 = 1/9-mu”2/2;

f51 = -7/9+45/3*mu”2-15/4*mu’4;
f52 = -1/2+43/2*mu”2-9/8*mu"4;
f53 = -4/3+43*mu™2-9/2*mu"4;
f54 = -2+5*mu’2;

f55 = -2+43*mu”2;
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f56 2/9*mu+mu”3/3;
f57 = 1/6+5/12*mu’2;

CQ = 0.25*sigma* (0.5%cd0* (1+mu”2) + (cd1l/£f29) * (theta0*f30+thetal*f31+ (-
lz+mu*als-1i)*£32) ...
+(cd2/(£2972)) * (theta0”2*f33+thetal”2*£34+ (-lz+mu*als-

1li) *2*f35+theta0*thetal*f36+thetal* (-lz+mu*als-1i)*f37+thetal* (-lz+mu*als-
1i)*£38) ...

+(cd2/(£972)) *mu”2* (a0”"2*£39+1i"2*f40+a0*1i*f41)) ;

CH = 0.25*sigma*mu* (cdO+ (cd1l/£29) * (theta0*£f50-0.5*thetal*mu”2+ (-lz+mu*als-
11i) /3)+(cd2/ (£2972)) * (theta0”®2*f51+thetal®2*£52-2* (-1lz+mu*als-11i)*2) ...
+thetalO*thetal*f53+thetal* (-lz+mu*als-11i) *f54+thetal* (-lz+mu*als-1i) *£55-
mu”2* (cd2/ (£9%2)) * (a0”2*f56+1/8*mu*1i*2+a0*1i*£57)) ;

coef f = rho* (pi*R"2)* (om*R)*2;
coef m rho*R* (pi*R"2) * (om*R) "2;

T coef f*CT;
H = coef f*CH;
0 coef m*CQ;

fx = H*cos(als)+T*tan(als)* (1/sqgrt(l+tan(als)"2+tan(p*bls)*2)); %aprox
H+T*tan(als)

fy = T*tan(p*bls)*(1/sqrt (l+tan(als)*2+tan(p*bls)*2));

fz = T*(1/sqgrt(l+tan(als)*2+tan(p*bls)”2))-H*sin(als) ;

mx = (1/2*b*eeff* (om”2)*Mb/g+kbeta) *p*bls-
p*Q*tan(als)* (1/sqgrt (1+tan(als) "2+tan(p*bls) *2)) ;
my =

(1/2*b*eeff* (om™2) *Mb/g+kbeta) *als+p*Q*tan (p*bls) * (1/sqgrt (1+tan(als) *2+tan(p*
bls)”2));
mz = p*Q/sqgrt (l+tan(als)*2+tan(p*bls)”2);

Fx = (-fx*cos(beta)-fy*sin(beta)) ;
Fy = (fy*cos(beta)-fx*sin(beta)) ;
Fz = fz;
Mx = (mx*cos (beta)-my*sin(beta)) ;
My = (my*cos (beta)+mx*sin(beta)) ;
Mz = mz;

out=[Mx My Mz Fx Fy Fz a0 CQ]J;

%% function beta, alpha
function beta=beta ss(brzine)

up=brzine (1) ;
vp=brzine (2) ;
wp=brzine (3) ;
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% V_yz=sign(wp) *sgrt (vp*2+wp”2) ;
V_xz=sign(up) *sgrt (up®2+wp”2) ;

% alpha=atan2 (wp,up) ;
beta=atan2 (vp, V_xz);

%% function Iso Atmosfera
function [rho]=ISO0 (H)

H=abs (H) ;
if H<=11000
Temp=288.15-0.0065*H;
p=101325*(1.-0.00002256*H) ."5.256;
else
Temp=216.65;
p=22632.*exp(-1.5768e-4* (H-11000)) ;
end
rho=0.003484*p./Temp;
% a=20.05*Temp.”0.5;

%% function solve mu, 1z
function mu lz =mulz(up, vp, wp, omega,R)

Fmu

mu=sqgrt (up”2+vp”2) / (abs (omega) *R) ;
%lz

lz=wp/ (abs (omega) *R) ;

mu_lz=[mu 1z];

$function solve lambda i
function lambda i=solve 1i(k1l,k2,k3,k4,6kapa,vh,R,wp, kg, omega)

if wp>0
%$jednadzba 2.19, M. Vrdoljak, Helikopteri
vi=vh* (-wp/2/vh+sqgrt ( (abs (wp/2/vh)) "2+1)) ;
elseif -2<=(wp/vh) && (wp/vh)<=0
%$jednadza 2.96,Leishman J.G., Principles of Helicopter Aerodynamics
vi=vh* (kapa + kl1* (wp/vh)+k2* (wp/vh) *2+k3* (wp/vh) *3+k4* (wp/vh) *4) ;

else
%$jednadzba 2.20, M. Vrdoljak, Helikopteri
vi=vh* (-wp/2/vh-sqgrt ( (abs (wp/2/vh)) "2-1)) ;
end
lambda_i=(1/kg) *vi/ (abs (omega) *R) ;

%% function - tezina
function mTg=tezina (ulaz)
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phi =ulaz (1) ;
theta=ulaz(2) ;
psi =ulaz(3);
g smjer=g const* (-sin(theta)+sin(phi) *cos (theta) +cos (phi) *cos (theta)) ;
mTg=mT*g_smjer;

%% function - p,qg hub
function [pwgw] = pw_gw(beta,p,q,r)

Lz=mt_z (beta) ;
a_w=Lz*[p;q;r];
pwgw=[a_w(l) a_w(2)];

%% function mt_ =z
function [1z] = mt _z (alfa)

$MT_Z formiranje matrice transformacije za rot.oko y.

S pozivom [Lz] = mt_z(alfa)
% Copyright prof.S.Jankovic & M.Vrdoljak, FSB Zagreb, 1999.
% ver.0.1. 28.01.1999.

o\°

s=sin(alfa) ;
c=cos (alfa) ;
lz=[c s 0 ; -sc 0 ; 00 11;

%% function stav
function [stav_dot]=omega (p,q,r,phi,theta,psi)

%$sin
sp=sin(psi) ;
st=sin (theta) ;
sf=sin(phi) ;
%$cos

cp=cos (psi) ;
ct=cos (theta) ;
cf=cos (phi) ;
%$tan
tt=tan(theta) ;

omega = [p; q; rl;
R =[1 sf*tt cf*tt

0 cf -sf

0 sf/ct cf/ct];
stav_dot=R_*omega;
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Fakultet strojarstva i brodogradnje

%% function ground effect
function k_gr=ground ef (R, A, B, ze)

$prema Leishman J.G., Principles of Helicopter Aerodynamics
%¥5.103, str 260, PDF 150
k_gr=1/(A+B* (2*R/ ((abs (ze))*2))) ;

%% function force transform
function OGtrans = a0 _tr(a0,ogl,og2, o093, rg)

% pomak tezista zbog kuta konusa
delta h=rg*sin(a0) ;

$novi polozaj tezista blade sistema
OGtrans=[ogl og2 og3-delta h];
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