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SazZetak

U ovom diplomskom radu napravljen je 6DOF model leta krute letjelice konfiguracije
leteceg krila FW25, uz zanemaren utjecaj vjetra i zakrivljenost Zemlje. Razvijeni 6DOF
model implementiran je u Simulinku, a rezultati su usporedeni s linearnim modelom
uzduznog i bocnog gibanja. Pri tome je provedena usporedba odziva dvaju sustava na
jednaku pobudu u vremenskoj domeni i uz manja ocekivana odstupanja potvrdena je is-
pravnost 6DOF modela. Kompletni linearni aerodinamicki model letjelice napravljen je
metodom projektne aerodinamike pa zatim i numerickom metodom uz pomo¢ XFLRS5.
Analizirane su specifi¢nosti upravljanja konfiguracijom leteceg krila te je rjeSenje imple-
mentirano u 6DOF model leta. Pri odredivanju znacajki pogonske grupe zanemarene su
dinamicke pojave uslijed promjene pogonskog momenta motora. U model leta je imple-
mentiran sustav upravljanja uz pomoc¢ igrace palice. Takoder je implementiran i sustav
vizualizacije simulacije te je osigurano da se kompletna simulacija izvrsava u realnom

vremenu.

Kljuéne rijeci: 6DOF, bespilotna letjelica, konfiguracija letec¢eg krila, simulator,

sustav vizualizacije
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Summary

In this thesis a 6DOF flight model of a rigid aircraft with a flying wing configuration
called FW25 is made, the influence of the wind and the curvature of the Earth is disregar-
ded. Developed 6DOF model is implemented in Simulink, and the results are compared
with a linearized model of longitudinal and lateral motion. Also a comparison between
responses to identical disturbance in time domain of the systems is conducted and, with
minor expected deviations, correctness of the 6DOF model is confirmed. The complete
linearized aerodynamical model of an aircraft is made with an analytic aerodynamic
method and then with a numerical method with the help of XFLR5. The specifics of
maneuvering a flying wing configuration is analyzed and the solution is implemented in
the 6DOF flight model. In analysing characteristics of propulsion, the dynamic effects
due to changes of torque are disregarded. In this flight model a steering system using a
joystick is implemented. Visualization simulation system is also implemented and it is

insured that the complete simulation is executed in real-time.

Keywords: 6DOF, unmanned aircraft, flying wing configuration, simulator,

visualisation system

XVi



1 Uvod

Tema ovog diplomskog rada je izrada modela leta krute letjelice konfiguracije leteceg
krila. Zadatak je podijeljen na izradu grafickog prikaza letjelice, procjenu aerodi-
namickog modela letjelice, odredivanje znacajki pogonske grupe te izradu modela leta sa
Sest stupnjeva slobode gibanja (6DOF). Linearni aerodinamicki model letjelice naprav-
ljen je metodom projektne aerodinamike [1] i numerickom metodom. Utjecaj pogona
izvodi se prema [2] i zbog prirode promatranog problema zanemaruje njegovu dinamiku.
Zbog specificnosti upravljanja konfiguracijom leteceg krila sustav upravljanja je izveden
prema [3] i implementiran u 6DOF model leta opisan u [4]. Namjena ovoga modela je
proucavanje specificnosti dinamike letjelice konfiguracije leteceg krila i posebnosti njenog
sustava upravljanja. Dobiveni model je potrebno potvrditi uz pomo¢ linearnog modela
sa Sest stupnjeva slobode gibanja opisanoga u [4].

Navedeni zadaci izvrSeni su uz pomo¢ programskih paketa Matlab/Simulink i So-
lidWorks dostupnih na fakultetu te uz pomo¢ slobodno dostupnih programskih paketa
XFLR5 [5] i FlightGear [6]. Na pocetku rada dane su osnovne informacije o letjelici
FW25, koja je predmet analize u ovom radu, te je napravljen njen racunalni 3D prikaz.
Slijedi aerodinamicka analiza letjelice te analiza pogonske grupe. Ovime su zavrSeni
svi pripremni koraci potrebni za izradu 6DOF modela leta. Model leta izraden je uz
pomo¢ razvojne okoline Simulink, koja je sastavni dio programskog paketa Matlab. Je-
dan od osnovnih zahtjeva je da model bude implementiran na nacin da se omogudi
njegovo izvrsavanje u realnom vremenu. Posljedica toga je slozen postupak formuliranja
matematickih modela u Simulinku s ciljem izrade sto brzeg algoritma. Dobiven model

je detaljno opisan, a njegova ispravnost provjerena je uz pomo¢ prethodno izvedenog
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linearnog modela uzduznog i bo¢nog gibanja. Ovu usporedbu je nuzno napraviti za
isti pocetni vektor stanja u istim uvjetima uz identi¢nu pobudu sustava. Dobivenim
modelom leta upravlja se uz pomo¢ igra¢e palice spojene na racunalo, koja komande
operatera Salje u sam model. Sustav vizualizacije simulacije modela leta izveden je uz
pomo¢ programskog paketa FlightGear. Tako se radi o slozenijem paketu ovdje se koristi
samo njegova mogucénost vizualizacije leta uz pomo¢ vektora polozaja i stava dobivenoga
iz modela leta.

Ovako izraden i provjeren model ima neka ogranic¢enja i pretpostavke. Na prvom
mjestu to je let u atmosferi bez vjetra, iako je zbog modularnosti modela vrlo lako
ukljuciti ovaj utjecaj. Pretpostavljena je kruta letjelica, a zakrivljenost Zemlje je za-
nemarena pa Corriolisova sila nije uzeta u obzir. Takoder je zanemarena dinamika
motora, a modeliran je samo do razine potrebnog okretnog momenta. Masa letjelice je
konstantna, posto se radi o letjelici na elektricni pogon. Pitanje potrosnje struje spada

u analizu performansi i nije predmet analize ovoga rada.



2 | Konfiguracija

promatrane letjelice

Letjelica FW25 je bespilotni zrakoplov konfiguracije leteéeg krila kojega je autor
ovoga rada konceptualno projektirao za vrijeme studija, koriste¢i znanja stecena za vri-
jeme studija i iskustvo prikupljeno kroz sudjelovanje na tri slicna projekta: kolegij Os-
nivanje zrakoplova, medunarodni izborni kolegij FGPR te studentski projekt ACC2011.
Letjelica je i formalno obradena u sklopu seminara iz kolegija Stabilnost i upravljivost

zrakoplova i Projekta Z.

Slika 2.1:  Boeing Insitu ScanFEagle

Konstruirana je po uzoru na jednu od najuspjesnijih bespilotnih letjelica u svojoj
klasi, Boeing Insitu ScanFagle. Za razliku od ovog zrakoplova, FIW25 je pokretan elek-
tromotorom, ima nesto manji raspon krila i znatno manju maksimalnu poletnu masu.
O zanimljivosti ovakve konfiguracije u kombinaciji s elektricnim pogonom svjedoci ¢itav
niz slicnih uspjesnih projekata: Birdeye 650, Bramor gEO, Inspector 301, Irkut 10, Or-
biter I, T10F te Zala 421-16E2. Zanimljiv podatak predstavlja ¢injenica da je vecina

ovih zrakoplova proizvedena od strane izraelskih i ruskih tvrtki.
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2.1. Osnovni podaci

Promatrana letjelica FW25 bi prema svojim dimenzijama i namjeni upala u Mini-
UAV kategoriju bespilotnih letjelica, definiranu prema klasifikaciji EUROUAVS-a. Ovoj
kategoriji pripadaju letjelice lakse od 30 kg s maksimalnom visinom leta do 300 m. Cilj
ovoga projekta, koji jos uvijek traje, je razviti aerodinamicki efikasnu letjelicu sa sto
manjim brojem komponenti, Sto jednostavne konstrukcije, vodeéi racuna o tehnologiji
njene izrade. Zadaca koju bi letjelica obavljala svodi se na slijedenje unaprijed propisane
rute na relativno malim visinama leta.

Rezultat spomenutih zahtjeva je letjelica konfiguracije leteéeg krila sa samo jednim
parom kontrolnih povrsina - elevonima, cilindri¢nim trupom te relativno velikim verti-
kalnim povrsinama na kraju krila koje se, zbog prakticnosti, u daljnjem tekstu nazivaju
engleskom rijec¢ju - winglet. Netipicno za ovakvu konfiguraciju zrakoplova, odluceno je
izvesti krilo bez kuta uvijanja s ciljem ostvarivanja sto jednostavnije konstrukcije. Po-
sljedica ove odluke je ¢injenica da je za uravnotezenje momenta propinjanja potrebno
uvesti dodatni otklon kormila visine. Na tipi¢nim konfiguracijama leteceg krila ovaj pro-
blem rijesen je upravo odgovarajuc¢im konstrukcijskim kutom uvijanja krila. Za izvrsenje
zadatka trimanja promatrane letjelice u veéini slucajeva je potrebno uvesti sustave sta-
bilizacije.

U tablici 2.1 dan je pregled osnovnih podataka ove letjelice. Masa korisnog tereta
i baterije je zajednicki izrazena, posto se letjelica moze koristiti u razli¢itim kombina-
cijama mase baterije i mase korisnog tereta. Tako se za misije u kojima je potrebno
maksimalno trajanje leta moze koristiti baterija teska 2,50 kg, dok je u kra¢im misijama
moguce ponijeti puno tezi koristan teret.

Letjelica polijece uz pomo¢ bungee uzeta, katapulta ili bacanjem iz ruke za slucaj
misija u kojima je maksimalna poletna masa manja od 4 kg. Slijetanje se obavlja

aktiviranjem padobrana smjestenog u straznjem dijelu trupa zrakoplova.

2.2. Motor i propeler

Za pogon promatrane letjelice koristi se elektromotor Hacker A20-12 XL EVO (slika
2.2). U tablici 2.2 navedene su karakteristike odabranoga beskolektorskog motora (BLDC)

s magnetima postavljenim na vanjskom rotoru.
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Tablica 2.1: Osnovni podaci - FW25

Raspon krila 2500 mm
Povrsina krila 0,625 m?
Strijela napadnog ruba krila 20°
Maksimalna poletna masa 5,50 kg
Masa baterije i korisnog tereta 2,50 kg
Brzina sloma uzgona 12 m/s
Brzina krstarenja 20 m/s
Operativna visina < 300 m
Maksimalno trajanje leta >2h
Brzina penjanja do operativne visine 2 m/s

Slika 2.2: Hacker A20-12 XL EVO

Navedeni motor pokrece sklopivi propeler Graupner CAM folding 10x8. Sklopivi
propeler je odabran primarno zbog nacina na koji letjelica slijece, vertikalno uz pomoé
padobrana pa, postoji velika moguénost ostecenja propelera, a sekundarno zbog manjeg
otpora u rezimu leta kao Sto je jedrenje, gdje bi zaustavljeni klasiéni propeler stvarao
dodatni otpor. Promjer ovoga propelera iznosi D = 0,25 m, dok mu je maksimalna

brzina vrtnje ograni¢ena na 10.000 okretaja u minuti.
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Tablica 2.2: Karakteristike Hacker A20-12 XL EVO

Tip motora BLDC
Masa 8 g
Snaga 300 W
Konstanta brzine vrtnje 1039 min—tV 1
Elektricni otpor 0,075 Q
Struja nulte snage pri 8,4 V 1,2 A
Preporucena baterija 35 (11,1 V)
Preporuceni kontroler 30A - 40A

Slika 2.3: Graupner CAM folding 10x 8

2.3. Racunalni 3D model letjelice

Racunalni 3D model letjelice izraden je uz pomo¢ programskog paketa Solidworks.
Za provedbu ovoga zadatka potrebno je poznavati mase komponenata letjelice navedenih
u tablici 2.3. Slika 2.4 prikazuje sklop promatrane letjelice. Iz sklopa modelirane letjelice

je jednostavno dobiti podatke o polozaju tezista i tenzoru inercije.
Zeg = 0,2875m (2.1)

0,01 0,00 0,00
I= 0,00 0,04 0,00 kgm? (2.2)
0,00 0,00 0,04
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Slika 2.4: Rac¢unalni 3D model - FIW25

Tablica 2.3: Mase komponenata letjelice

Motor s priborom 90 g
Propeler s priborom 40 g
Autopilot 50 g
Radio prijemnik 50 g
Komunikacijski modul 40 g
Kontroler motora 50 g
3 servo motora 120 g
Padobran 340 g
Baterija + koristan teret 2500 g
Krilo i trup 2160 g

Ukupno 5500 g



3 | Aerodinamika letjelice

Djelovanje zraka na letjelicu moze se zamijeniti jednom aerodinamickom silom u
sredistu mase i jednim aerodinamickim momentom oko sredista mase. Ta aerodinamicka
sila i taj aerodinamicki moment imaju po tri komponente u koordinatnom sustavu le-
tjelice. Za potrebe ovoga rada koriste se standardni koordinatni sustavi definirani u
[1].

Komponente sile [X Y Z|T nazivamo redom: aksijalna sila, bo¢na sila i normalna
sila, dok komponente momenta [L. M N]T nazivamo redom: moment valjanja, mo-
ment propinjanja i moment skretanja.

U praksi se umjesto komponenata aerodinamicke sile i aerodinamickog momenta ko-
riste njihovi aerodinamicki koeficijenti. To su bezdimenzijske veli¢ine koje dobivamo
dijeljenjem komponenata aerodinamicke sile s referentnom silom, a komponente aero-
dinamickog momenta s referentnim momentom. Referentna sila je produkt referentnog
tlaka i referentne povrsine, a referentni moment je produkt te referentne sile i referentne
duljine.

Referentni tlak ¢, = %, je dinamicki tlak koji je posljedica aerodinamicke brzine
letjelice, dok je referentna povrsina S,.f, povrsina krila s nepostoje¢im dijelom kroz
tijelo zrakoplova. Za propinjanje referentna duljina je aerodinamicka tetiva krila c4,
a za valjanje i skretanje raspon krila zrakoplova b. Sad mozemo definirati koeficijente

komponenata aerodinamicke sile i aerodinamickog momenta:
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X
Cx = QOo}éref ’
Cr = qooSref ’
Cr=——.
ooLref (3.1)
G = m ;
C, = qo.ﬁLfb

Svi aerodinamicki koeficijenti u opéem slucaju funkcije su Machova broja, Reynold-
sova broja, kutova polozaja aerodinamicke brzine, bezdimenzijskih kutnih brzina aerodi-
namicke brzine, bezdimenzijskih kutnih brzina letjelice te otklona upravljackih povrsina
i ostalih povrsina (zakrilca, pretkrilca, zraéne koc¢nice, itd.). Za promatrani zrakoplov
opravdano je zanemariti utjecaj Machova broja i Reynoldsova broja jer se radi o letjelici
koja leti u uskom rasponu relativno malih brzina do 12 m/s do 30 m/s, pri Reynold-
sovim brojevima u rasponu od 10° do 10°. Takoder je opravdano zanemariti i utjecaj
bezdimenzijskih kutnih brzina aerodinamicke brzine u odnosu na letjelicu, zbog toga
sto se radi o konfiguraciji lete¢eg krila koja nema klasicni rep, pa se nigdje na letjelici
ne manifestira utjecaj povijanja struje s vremenskim odmakom.

Zanemaruje se i utjecaj otklona kormila pravca jer ga letjelica nema, kao Sto se
zanemaruje i utjecaj ostalih povrSina koje letjelica nema. Kona¢no mozemo izraziti

parametre o kojima aerodinamicki koeficijenti ovise:

e kutovi polozaja aerodinamicke brzine u odnosu na letjelicu
a i g, (3.2)

e bezdimenzijske kutne brzine letjelice

b Voo/b 1 VOO/CA : Voo/b ’ ( )

e otkloni upravljackih povrsina, kormila visine i kormila pravca

Om i 0. (3.4)
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Posto promatrana letjelica nije niti borbeni niti sportski zrakoplov, nego bespilotna
letjelica u ¢ije zadace ne ulaze manevri pri ve¢im napadnim kutovima, opravdano je
sve prethodno navedene parametre smatrati malim velicinama u odnosu na interval u
kome se aerodinamicki koeficijenti ponasaju linearno. Jedna takva karakteristicna misija
sastoji se od unaprijed propisane putanje leta koju autopilot letjelice mora slijediti. Ova
zadaca Ce se izvesti nizom segmenata u kojima ¢e se letjelica nalaziti u rezimu krstarenja,
u horizontalnom letu s minimalnim napadnim kutom. Izmedu ovih segmenata nalazit
¢e se segmenti u kojima se letjelica nalazi u koordiniranom zaokretu relativno velikoga
radijusa, kada su parametri takoder male velicine.

Linearni oblik funkcija aerodinamickih koeficijenata u aerodinamickom koordinat-

nom sustavu glasi:

Cp = Cpo + KC? |

Cy = Cygf + Cypp* + Cy,r*
CrL=Cro+ Craa + Creq* + Crs,,0m ,
Cy = CipB + Cipp™ + Cpr™ + Cis,01

Cr = Cro + Cra @ + Crg@™ + Cis,, 0
Cy, = CppB + Cppr™ + Crpp™ + Chrg,01

(3.5)

Pri odredivanju performansi zrakoplova, zbog jednostavnijeg proracuna, upotreblja-
vamo aerodinamicke koeficijente sile otpora i uzgona u aerodinamickom koordinatnom
sustavu (Cp i CL). Za potrebe ovoga modela potrebno ih je izraziti u koordinatnom

sustavu letjelice

CX = —CD—FCLOz,
CZ: —CDOé—CL.

(3.6)

Zadaca aerodinamike je odrediti aerodinamicke koeficijente letjelice eksperimen-
talnim ili teoretskim pristupom. Teoretski pristup uklju¢uje numericke metode na
racunalima te metode projektne aerodinamike. U tekstu koji slijedi bit ¢e prikazana pro-
cjena aerodinamickih koeficijenata promatranog zrakoplova pristupom projektne aero-

dinamike i jednom od racunalnih numerickih metoda.
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3.1. Geometrijske karakteristike letjelice

Za potrebe procjene aerodinamickih koeficijenata potrebno je detaljno poznavati
geometriju letjelice. Ove karakteristike ukljuc¢uju podatke o aeroprofilima koristenim na
horizontalnim i vertikalnim povrSinama letjelice.

Na slici 3.1 oznaceni su nazivi glavnih dimenzija letjelice, dok su njihovi iznosi zbog
lakSe preglednosti dani u tablici 3.1. Geometrija aeroprofila krila - MH45 i wingleta -
NACA 0008, prikazane su na slikama 3.2 i 3.3, dok su njihove karakteristike, odredene
uz pomo¢ programskog paketa XFLRS, prikazane su u tablici 3.2. Vise informacija o

ovom programskom paketu bit ¢e prezentirano nesto kasnije u ovom poglavlju.

Tablica 3.1: Iznosi glavnih dimenzija letjelice FW25

Postavni kut krila Ty = 4°

Raspon krila b = 2500 mm
Korijenska tetiva krila ¢ = 0,25 mm
Vrsna tetiva krila ¢ = 0,25 mm

Kut strijele napadnoga ruba krila  Apgp = 20°

Promjer trupa dp = 0,10 mm
Duljina trupa Ilg = 0,70 mm
Oplahivana povrsina trupa Swety = 0,15 m?
Korijenska tetiva wingleta ¢ry = 0,25 mm
Vrsna tetiva wingleta ¢y = 0,125 mm
Dvostruka visina wingleta by = 0,50 mm

Kut strijele napadnoga wingleta  Apg, = 40°
Polozaj elevona T flap = 2,25
Povrsina jednog elevona Stiap = 0,024 m?

Povrsina krila u zoni elevona S tappea = 0,10 m?
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Slika 3.1: Glavne dimenzije letjelice FW25
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Slika 3.2: Aeroprofil MH45
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Slika 3.3: Aeroprofil NACA 0008

Tablica 3.2: Podaci o koristenim aeroprofilima

MH45  NACAO0008

7 0,0084 0,08
7 0,274 0,30
a, 5,90 6,17
o —0,64° 0°

Cmy  —0,0085 0

13
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3.2. Procjena aerodinamickih koeficijenta letjelice

metodom projektne aerodinamike

Procjena iznosa aerodinamickih koeficijenata zrakoplova metodom projektne aero-
dinamike napravljena je prema proceduri predlozenoj u literaturi [2] i [1]. Probleme
prilikom procjene koeficijenata stvara c¢injenica da se radi o nekonvencionalnoj kon-
figuraciji letjelice i ¢injenica da ovaj zrakoplov leti pri znatno manjim Reynoldsovim
brojevima od primjerice zrakoplova generalne avijacije, kojima su ove i slicne literature
prilagodene.

Upravo zbog ovoga na pojedinim mjestima u proracunu bilo je potrebno posluziti
se literaturom [7] i [3], koje su u odredenim koracima proracuna prikladnije. Tablica
3.3 prikazuje ovom metodom procijenjene uzduzne i boc¢ne gradijente aerodinamickih

koeficijenata.

Tablica 3.3: Procijenjeni gradijenti aerodinamickih koeficijenta metodom

projektne aerodinamike

Uzduzni Bocéni

Cho 0,0068 Cys —0, 4266
K 0,0743 Cig —0,0242 — 0,0848C,
Cro 0,3840 Cls, 0,3016
CrLa 4,9651 Chp 0,2093 + 0,0215C%
ClLsm 0,3810 Chs, 0,0023
Cno  —0,0085

Cna  —0,4962

Cosm  —0,4962

Radi jednostavnosti zapisa i usporedivosti s numeri¢kim rjesenjem, gradijenti prika-
zani u tablici 3.3 izvedeni su za polozaj tezista Z., = 1,15 . U prikazanim rezultatima
nedostaju gradijenti bezdimenzijskih kutnih brzina, iz razloga Sto u navedenoj litera-
turi ne postoji adekvatan postupak za njihovu procjenu za ovakvu nekonvencionalnu

konfiguraciju zrakoplova.
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3.3. Procjena aerodinamickih koeficijenta letjelice

numerickom metodom - XFLRS5

Programski paket XFLRJ5 [5] je alat namijenjen za analizu aeroprofila, krila i zrako-
plova pri malim Reynoldsovim brojevima. Radi se o jedinstvenom programu otvorenog
koda (engl. Open source) koji je specijaliziran za analizu malih zrakoplova kao $to su
radio upravljani modeli ili male bespilotne letjelice.

Za analizu aeroprofila koristi se XFoil [8], pouzdan i provjeren kod napisan u For-
tranu, dok se za analizu krila i tijela koriste LLT, VLM i 3D panelna metoda. Metoda
nosece linije - LLT (engl. Lifting Line Theory) koristena u ovoj analizi je nelinearna
s utjecajem viskoznosti, a radi tako da interpolira podatke dobivene iz XFoil-a. Ova
vrsta analize ima nekoliko ogranicenja, za krila male vitkosti i velikog kuta strijele kao
i krila ve¢eg kuta dihedrala nec¢e dati dobre rezultate.

Metoda vrtlozne resetke - VLM (eng. Vortice Lattice Method) predstavlja alterna-
tivu za one geometrije krila koje se nalaze van ogranicenja LLT metode. Za proracun
raspodjele uzgona, induciranih kutova i induciranog otpora koristi se linearna metoda
s neviskoznim strujanjem. Princip rada VLM-a zasniva se na modeliranju pertruba-
cija generiranih krilom, zbrajanjem vrtloga raspodijeljenih po povrsini krila. Intenzitet
svakog vrtloga je odreden iz rubnih uvjeta.

3D panelna metoda oplemenjuje rezultate dobivene LLT i VLM metodom i predstav-
lja sofisticiraniju 3D metodu, koja u obzir uzima i debljinu krila. Ona takoder pruza
uvid u distribuciju tlaka po gornjaci i donjaci krila te pored analize samoga krila, pruza
mogucnost analize trupa zrakoplova. Princip rada 3D panelne metode je modeliranje
pertrubacija generiranih krilom, pomocu zbroja dipola i izvora razmjestenih po gornjoj

i donjoj povrsini krila. Jacina dipola i izvora odredena je tako da zadovolji rubne uvjete.

Analiza znacajki aeroprofila krila

Kako bi se pomoc¢u ovoga programa, koriste¢i navedene metode, provela analiza le-
tjelice u prvom koraku je potrebno analizirati koristene aeroprofile. Tako su, uz pomoé
XFoil-a, analizirani profil krila MH45 te profil wingleta NACA 0008 u rasponu odgova-
raju¢ih Reynoldsovih brojeva. Na slikama 3.4 i 3.5 prikazani su rezultati analize profila

MH45 u rasponu Reynoldsovih brojeva od 10° do 10°, u kojima se letjelica koristi.
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Slika 3.4: Koeficijent uzgona MH45 u ovisnosti o napadnom kutu
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Slika 3.5: Koeficijent momenta propinjanja MH45 u ovisnosti o napadnom

kutu
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Analiza letjelice

Na pocetku je programu potrebno definirati geometriju promatrane letjelice, kako
krila tako i trupa. Rezultat ovog postupka je trodimenzionalni model letjelice prikazan
na slici 3.6. Uz geometrijske karakteristike potrebno je definirati i polozaj tezista, masu i
inercijske karakteristike letjelice. Primijetimo da su prilikom modeliranja krila definirane
i kontrolne povrsine na krilu - elevoni, koji ¢e sluziti za trimanje letjelice tjekom analize

stabilnosti.

Slika 3.6: Prikaz vizualizacije geometrije FW25 unesene u XFLR5

Nakon ovoga koraka provodi se analiza kombinacijom 3D panelne metode, koja se
koristi za analizu trupa i VLM-a, koji se koristi za analizu krila. Za parametre analize
odabrana je konstantna brzina slobodne struje od 20 m/s, bez kuta klizanja uz odabranu
opciju viskoznog strujanja.

Rezultati analize prikazani su na slikama 3.7, 3.8, 3.9 i1 3.10, gdje su prikazani ko-
eficijenti uzgona i momenta propinjanja u ovisnosti o napadnom kutu te polara i finesa
letjelice. Valja uociti vrlo visok iznos Cp/Cp pri nultom napadnom kutu, $to je i bio
jedan od glavnih ciljeva prilikom konstruiranja letjelice. Takoder se moze primijetiti da
je koeficijent momenta propinjanja za nulti napadni kut negativan, iz ¢ega zaklju¢ujemo

da ¢e za ostvarivanje ravnoteznog leta biti potreban odredeni otklon elevona prema gore.
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Slika 3.7: Koeficijent uzgona FW25 u ovisnosti o napadnom kutu
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Slika 3.8: Koeficijent momenta propinjanja FW25 u ovisnosti o napadnom
kutu
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Slika 3.10: Finesa FW25
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Ovom analizom dobivamo velik broj podataka, no ne i sve potrebne gradijente aero-
dinamickih koeficijenata letjelice. Kako bi ih odredili iznose svih gradijenata potrebno je
provesti analizu stabilnosti, koja takoder koristi mjesavinu 3D panelne metode i VLM-a.
Ova analiza se provodi tako da se trazi ravnotezno stanje, odnosno triman let za niz
otklona elevona (otklonjenih samo u svojstvu kormila visine), kojima odgovara odredeni
napadni kut i brzina leta.

Jedna takva kombinacija ravnoteznog leta brzinom 20 m/s pri napadnom kutu jed-
nakom nuli, daje gradijente prikazane u tablici 3.4. Prilikom ocitavanja dobivenih vri-
jednosti, zbog razlike u definiciji gradijenata bezdimenzijskih kutnih brzina letjelice u
koristenoj literaturi [1] i u ovom programskom paketu prema [5], potrebno je uzeti nji-
hove polovi¢ne iznose. Zbog nacina na koji program analizira letjelice konfiguracije

leteceg krila, dobiveni iznosi gradijenata otklona upravljackih povrsina se zanemaruju.

Tablica 3.4: Gradijenti aerodinamickih koeficijenta dobiveni numerickom

metodom

Uzduzni Boc¢ni
Cpo  0,0084 Cys —0,3556
K 0,0465 Cy, —0,1161
Cro 0,1611 Cy, 0,0778
Cra 44016 Cip —0,1234
Cr, 2,2555 Cp, —0,3313
Cmo -0,0059 Ci 0,0568
Cma  -0,4237 Chp 0,0372
Crg -1,4466 Crnp —0,0052

Cnr —0,0093
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3.4. Usvojeni aerodinamicki model letjelice

Za konacni aerodinamicki model letjelice koji ¢e se koristiti u modelu leta odabrani
su svi gradijenti dobiveni metodom projektne aerodinamike te su im dodani gradijenti
bezdimenzijskih kutnih brzina dobiveni numerickom metodom. Pregled usvojenih gra-

dijenata dan je u tablici 3.5.

Tablica 3.5: Usvojeni gradijenti aerodinamickih koeficijenta

Uzduzni Bocni

Cpo 0,0068 Cyg —0,4266
K 0,0743 Cyp —0,1161
Cro 0,3840 Cy, 0,0778
CrLa 4,9651 Cip —0,0242 — 0,0848C7,
Crq 2,2555 Cip —0,3313
ClLsm 0,3810 Ci 0,0568
Cno  —0,0085 Cls, 0,3016
Cma  —0,4962 Chp 0,2093 + 0,0215C%
Cing -1,4466 Chr —0,0093
Crsm  —0,4962 Chp —0,0052

Chy, 0,0023

Sada se prema (3.5) mogu napisati i usvojene jednadzbe aerodinamickih koeficijenata

promatranog zrakoplova:

Cp = 0,0068 4 0,0743C?% |

Cy = —0,42668 — 0,1161p* + 0, 07787 ,

Cr = 0,3840 + 4, 9651 + 2, 2555¢™ + 0, 38104, ,

Cy = (—0,0242 — 0,0848C1)3 — 0,3313p* + 0, 0568 + 0, 30164, ,
Cyn = —0,0085 — 0,49620 — 1,4466¢* — 0, 49626, ,

C,, = (0,2093 + 0,0215C7)3 — 0,0093r* — 0,0052p* + 0, 00237, .

(3.7)



Poglavlje 3. Aerodinamika letjelice 22

3.5. Specifiénosti upravljanja konfiguracijom leteéeg

krila

Konfiguracija leteceg krila je nekonvencionalna, $to za sobom nosi ¢itav niz spe-
cificnosti, posebice s aspekta upravljanja. Naime, na promatranom zrakoplovu postoje
samo dvije kontrolne povrsine, po jedna na svakom krilu, na mjestu gdje bi se kod
konvencionalne konfiguracije nalazila krilca. Posto su to jedine upravljacke povrsine
potrebno je kompenzirati nedostatak kormila visine, dok je let ovakvog zrakoplova bez
kormila pravca lako ostvariv te ga nije potrebno direktno kompenzirati.

Umjesto da letjelica skrene pomoc¢u kormila pravca, ona ¢e se zavaljati i propeti
kao bi usla u zZeljeni zaokret bez gubitka visine. Skretanje zavrsava suprotnim valjanjem
letjelice u pocetni polozaj. Kako bi ovaj zadatak i slicne zadatke upravljanja bilo moguce
izvesti, potrebno je spregnuti gibanje kormila pravca i kormila dubine u dvije zajednicke
kontrolne povrsine na krilima nazvane elevoni. Naziv je nastao spajanjem anglizama
kontrolnih povrsina koje sprezemo: eleron (krilce) i elevatora (kormilo visine).

Stvarne otklone elevona nazovimo é,.. za desni odnosno d;, za lijevi elevon. Ove iznose
je potrebno znati kako bismo mogli izvesti sustav upravljanja na stvarnoj letjelici, tj.
da bi mogli poslati signal upravljanja na servo motore upravljackih povrsina. Dodatan
razlog za poznavanje ovih otklona krije se u aerodinamici letjelice.

Naime, u aerodinamickom proracunu je potrebno uvesti korekciju zbog nelinearnosti
K u ovisnosti o stvarnom otklonu kontrolne povrsine §. Ovo u obzir uzima ¢injenicu da
povec¢avanjem otklona kormila njegova efikasnost pada, odnosno pokazuje da posljedice
otklona nisu u potpunosti linearne. Opcenito, funkcija K je funkcija otklona 4 i odnosa
duljine tetive kontrolne povrsine i tetive aerodinamicke povrSine na kojoj se nalazi.
Izgled ove funkcije moze se pronadi u literaturi [2].

Iz aerodinamickog proracuna je vidljivo da su nam za izracun iznosa sila i momenata
koji djeluju na zrakoplov potrebni otkloni 6, i §;, a takoder je poznato da su i otkloni
upravljacke palice definirani na jednak nac¢in. Pomak palice lijevo-desno stvara komandu
0; dok pomicanje naprijed-natrag stvara komandu 6,,. Problem transformacije ovih
komandi u komande elevona rijesen je uz pomo¢ transformacije predlozene u literaturi
[3]. Ovu transformaciju prikazuje matri¢na jednadzba (3.8), gdje su otkloni upravljacke

palice 6,," 1 9/
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Ore 0,5 —0,5 O
= ) (3.8)
e 0,5 0,5 0
Podatak dobiven ovom operacijom predstavlja stvarni otklon elevona, te se dobivena
informacija moze poslati u servo motre na stvarnom zrakoplovu ili koristiti u sustavima
vizualizacije simulacija, kao sto je ovdje slucaj. Za potrebe aerodinamickog proracuna,

ove otklone je potrebno umanjiti za ve¢ ranije spomenutu korekciju zbog nelinearnosti i

dobiti korigirane iznose otklona upravljackih povrsina, koje nazivamo virtualni otkloni.

om | |1 1 8K . (39)
5 11 0K, '



4 | Utjecaj pogona

U poglavlju 2. opisani su motor i propeler letjelice. Analiza motora izlazi iz okvira
ovoga rada jer se ovdje proucavaju uglavnom stacionarni rezimi leta i prelasci iz jednog
ravnoteznog leta u drugi. Stoga zanemarujemo dinamicke pojave koje su posljedica
ubrzavanja i usporavanja vrtnje motora. Bitno je samo da motor letjelice moze ostvariti
okretni moment potreban za ostvarivanje maksimalne kutne brzine propelera, $to je u
slucaju promatrane letjelice moguce. Ostale komponenate pogona, kao sto su kontroler
motora i baterija, ne utjecu na dinamicka svojstva letjelice pa nisu predmet ove analize.

Utjecaj propelera na dinamiku zrakoplova nije mogucée zanemariti, narocito zbog
toga sto se radi o pusher konfiguraciji. Ova ¢injenica nam omogucava pozitivne efekte
pogona koji za pozitivni napadni kut propinju letjelicu i tako smanjuju ukupan moment
potreban za trimanje letjelice. Ovo rezultira manjim otklonom elevona za ravnotezni

let.

4.1. Propeler

Za propelere koji se primjenjuju na zrakoplovima generalne avijacije i ve¢ima od njih
postoji puno eksperimentalnih i teoretskih podataka, dok za ovakav tip malih bespilotnih
letjelica ne postoji puno podataka. Ovo je pomalo zac¢udujuce jer je ovo brzorastuca
industrija s ¢itavim nizom raznolikih propelera u svim mogué¢im dimenzijama. Njihova
zajednicka karakteristika jest da rade na niskim Reynoldsovim brojevima od 50.000 do
100.000 na 75% tetive kraka propelera.

Do podataka o karakteristikama propelera doslo se iz znanstvenog ¢lanka [9] i inter-

24
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netske baze [10] propelera ispitanih metodom predlozenom u navedenom ¢lanku. Ispi-
tivanja i rad nastali su na Sveucilistu Illinois. Kako bi ocijenili efikasnost 79 propelera,
promjera ve¢inom izmedu 200 i 300 mm, koristili su se zra¢nim tunelom kako bi postigli
uvjete sto slicnije stvarnima. Kako bi ispitali efekte utjecaja Reynoldsova broja prope-
leri su testirani na nekoliko brzina vrtnje izmedu 1500 i 7500 okretaja u minuti. Dok
je brzina vrtnje propelera odrzavana na fiksnoj razini, brzina slobodne struje se varira
od minimalne, koja bi odgovarala koraku napredovanja J = 0, do maksimalne pri kojoj
propeler ulazi u rezim u kojem potisna sila tezi nuli.

Pokazano je da najbolji propeleri dostizu koeficijent efikasnosti n = 0,65 dok naj-
gori jedva dostizu n = 0,27. Ovime je dokazano da odabir propelera moze drasti¢no
utjecati na performanse ovakve vrste letjelica. Ovaj rezultat takoder utjece na bududce
konceptualne razvoje ovakve vrste letjelica kada je, u fazama gdje propeler zrakoplova
jos nije odabran, potrebno procijeniti njegovu efikasnost. lako se direktno ne bave pro-
blematikom konstruiranja ovakvih letjelica, literatura [11] i [7] (pomoc¢u kojih je i ovaj
zrakoplov razvijan) ne predlazu niti priblizno pesimisti¢ne procjene efikasnosti. Moze se
zakljuciti da za spomenute faze razvoja nije pesimisticno koeficijent efikasnosti koristiti

u rasponima 0,50 - 0,60.

Graupner CAM Slim 10x 8

Propeler analizirane letjelice u ovome radu je Graupner CAM folding 10x8 i za
njega ne postoje dostupni rezultati ispitivanja. Iz ovoga razloga koristimo rezultate
ispitivanja njemu geometrijski identicnome propeleru istoga proizvodaca Graupner CAM
Slim 10x 8. Jedina razlika ovih dvaju propelera je u njegovom sredisnjem dijelu na kraku
< 20%, koji ¢e u oba slucaja za koristenja na zrakoplovu biti pokriven pokrovom glavéine
propelera.

Na slici 4.1 prikazane su geometrijske karakteristike ispitanog propelera na kojoj je
vidljiva promjena napadnog kuta profila kraka (crtkana linija na dijagramu) i duljine
tetive kraka (puna linija). Na slikama 4.2, 4.3 i 4.4 prikazane su funkcije efikasnosti,

koeficijenta pogonske sile te pogonske snage.
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Graupner CAM Slim 10x8

60

c/R 050

0.00 : 0
0.00 0.25 0.50 0.75 1.00

R

pe—

Slika 4.1: Geometrijske karakteristike propelera Graupner CAM Slim 10x 8
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Graupner CAM Slim 10x8

® =3000 RPM & Q=5000 RFM

05 0 =4000 RPM 4 (y=86000 RPM
0.6
n 04
0.2
0.0

0.0 1.0 1.2

Slika 4.2: Efikasnost propelera Graupner CAM Slim 10x 8

Graupner CAM Slim 10x8
@ =3000 RPM & 0 =5000 RPM
= 0 =4000 RPM 4 y=6000 RPM
0.15 - — - —
0.10
CT
0.05
0.00
0.0 1.0 1.2

Slika 4.3: Koeficijent pogonske sile propelera Graupner CAM Slim 10x 8
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Graupner CAM Slim 10x8

® Q=3000 RPM 4 0 =5000 RPM
010 2 =4000 RPM 4 0 =6000 RPM

C, 005

0.00 : : : : :
00 0.2 04 06 08 10 12

Slika 4.4: Koeficijent snage propelera Graupner CAM Slim 10x 8

4.2. Pogonska sila i moment

Utjecaj pogonske sile i momenta izveden je pomocu literature [2] i [1]. Pogonska sila
T je definirana preko koeficijenta pogonske sile C'r, koji je funkcija koraka napredovanja

propelera J.

T = Crpn*D* (4.1)
V

= — 4.2

J=—5 (4.2)

Korak napredovanja je funkcija brzine slobodne struje V', broja okretaja motora n i
promjera propelera D. Uz pomo¢ rezultata ispitivanja propelera prikazanog na slici 4.3

aproksimirana je funkcija sile potiska istoga u ovisnosti o koraku napredovanja.

Cr = —0,2369J% + 0,1139.J2 — 0,08388.J + 0, 1405 (4.3)

Iz navedenog dijagrama je vidljivo da Cp takoder ovisi i o broju okretaja motora, ali
taj utjecaj vidljivo konvergira pove¢avanjem broja okretaja. Posto se na promatranoj
letjelici propeler vrti u rasponu od 4.000 do 10.000 okretaja u minuti, utjecaj broja
okretaja opravdano je zanemariti.

Kad pogonsku silu u pravcu T realiziramo u pravcu osi rotacije propelera, postoji i

komponenta sile u ravnini diska propelera Fp,, koja je proporcionalna kutu o izmedu
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dolazece zracne struje i osi rotacije propelera.

/)V2 OC Nblade
NgS
2 PP 50

Fp, = f(T) (4.4)

Taj koeficijent proporcionalnosti moze se procijeniti na temelju eksperimentalnih

mjerenja uz pomo¢ funkcija gradijenta plostice propelera 80%2‘1‘“ i funkcije pogonske

sile propelera fr.

C’Nblade

Oa

Funkcija gradijent plostice propelera je funkcija koraka napredovanja i dobivena je

= 0,0007378.J% — 0,000974.J% + 0,05132.7 (4.5)

aproksimacijom dijagrama za obi¢ne propelere iz literature [1]. Na isti na¢in dobivena

. . .o . . . T
je 1 funkcija pogonske sile u ovisnosti o parametru VIpe

F(T) = 0,04329( )3 —0,2412( )2+ 0, 7529( )+ 1,021 (4.6)

pV?2D? pV?2D? pV?2D?

Aerodinamicka brzina na ulazu u disk propelera ima kut ap i kut klizanja Sp, a os
rotacije propelera je pod kutom a7 u odnosu na os letjelice. Zbog geometrije letjelice
pojavit ¢e se i povijanje struje ispred propelera €p, posto se radi o potisnom propeleru,

pa je kut struje u odnosu na os rotacije jednak:

ap=a—¢cp—ar (4.7)

Bocno savijanje struje je zanemareno pa je Sp = (. Kutovi ap i fp stvaraju sile
okomitu na os rotacije propelera, tj. u ravnini diska koja je u presjeku ravne simetrije
letjelice i diska elise. Posto je postavni kut motora ay = 0 promatrane letjelice, kona¢no

dobivamo sile duz njenih osi tromosti.

Fx =T
FY = _FPoﬂP (48)
Fz = —Fpsap

Pored pojave normalne sile zbog nesimetricnog optjecanja propelera pod napadnim

kutom, javit ¢e se i moment skretanja. Zbog prirode ove analize, odnosno iz razloga sto
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se proucavaju pojave u ravnoteznom letu u obzir nije uzet okretni moment kojim motor
djeluje na letjelicu. Njega treba uzeti tek u obzir kada se analiziraju nagle promjene
komande motora, Sto za ovu vrstu letjelice nikada nije slucaj. Zbog sredisnje postavljene

elise i ap = 0 naposljetku dobivamo momente oko osi tromosti letjelice.

LF = 27 FpsBp
MF = ZTT + QZTFpaOép (49)
NF = —x7FpsBp



5 Model leta sa Sest stup-

njeva slobode gibanja
(6DOF)

U ovom poglavlju teoretski ¢e biti pojasnjen model leta sa Sest stupnjeva slobode
gibanja koji ¢e biti implementiran u Simulink okruzenje u slijede¢em poglavlju. Letjelicu
promatramo kao kruto tijelo koje kao takvo ima Sest stupnjeva slobode gibanja te zato
ovaj model nazivamo skra¢eno 6DOF od engleskog punog naziva siz degrees of freedom.

Cine ga Cetiri matricne jednadzbe:
e derivacija vektora polozaja sredista mase letjelice,
e derivacija brzine leta sredista mase letjelice,
e derivacija kinetickog momenta letjelice za srediSte mase,

e derivacija stava letjelice.

Buducdi da se ovaj rad direktno ne bavi problemima navigacije, u 6DOF modelu leta
zanemarena je zakrivljenost Zemlje i Coriolisova sila. Naknadno ¢e, za potrebe vizu-
alizacije leta u FlightGear-u, biti potrebno napraviti transformaciju iz ovakvog sustava
koji Zemlju promatra kao ravnu plocu u koordinatni sustav stvarne Zemlje, Sto ¢e biti

detaljnije opisano u slijede¢em poglavlju.

5.1. 6DOF model promatrane letjelice

Okosnicu 6DOF modela ¢ine cetiri matri¢cne jednadzbe: derivacija vektora polozaja
(5.1), derivacija vektora brzine leta (5.2), derivacija vektora kinematic¢kog momenta (5.3)

i derivacija stava (5.4).
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" =L;pVi, (5.1)

m (QVK + VK) ~F, (5.2)
QH+H=M, (5.3)
s=R1'Q, (5.4)

U tim jednadzbama imamo 12 nepoznanica:

rT Yy Z uUx Vg Wg p q r ¢ 0

Te nepoznanice ¢ine jedan vektor koji se naziva vektor stanja letjelice. U tim jed-
nadzbama imamo jo$ promjenljivih velic¢ina, eksplicitno i implicitno. Eksplicitno to su
masa zrakoplova i tenzor tromosti za klasi¢ni zrakoplov, dok za slucaj promatrane le-
tjelice one nisu promjenjive velicine. Razlog tomu je konstantna masa i tenzor tromosti
letjelice zbog elektricnog pogona. Implicitno, u aerodinamickim silama i momentima:
aerodinamicka brzina, napadni kut i kut klizanja, kao i karakteristike zraka, gustoca i
brzina zvuka, ¢iji utjecaj u ovom slucaju takoder zanemaren zbog relativno malih brzina
leta.

Da bi odredili napadni kut i kut klizanja potrebne su nam sve komponente aerodi-

namicke brzine.

u? + v? 4 w?

tana =

(5.5)

<|==s

sin § =

Posto je utjecaj vjetra u ovome radu zanemaren, vektor aerodinamicke brzine jednak
je vektoru brzine leta V. Za odredivanje gustoce zraka koristimo podatke o standardnoj
atmosferi, dane u prilogu A., gdje je gustoca funkcija visine leta p = p(y).

Raspisivanjem matri¢nih jednadzbi dobiven je cjelokupan razvijen sustav jednadzbi

koje ¢ine 6DOF model promatrane letjelice:
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x UK
2| =Lop vk | | (5.6)
-y WK
UK 0 —r ¢ U . XA ) F, 0
| =—|7r 0 —p||oxg|+—|Y +—|F,| +Lor|0] , (5.7)
m m
Wi —q¢ p 0] |wk z4 F, g
pl, 0 —r ¢ pl, LA Lr
gyl == 1r 0 —p| |¢,| + | M + | M| . (5.8)
rl, —q p 0 rl, NA NF
) 1 singtanf cos¢gtanf | |p
ol =10 cos ¢ —sin ¢ ql| , (5.9)
¥ 0 sing/cos@ cos¢/cosf| |r

Model leta sa Sest stupnjeva slobode gibanja vazan je za daljnji razvoj letjelice, jer
omogucava zamjenu dijela matematickog modela realnim sklopovima. Ovakve simula-
cije kombinacije realnog i matematickog dijela letjelice nazivaju se HIL simulacije, od

engleskog punog naziva hardware in the loop.

5.2. 6DOF blok u Simulinku

Za razvoj vlastitog modela samog 6DOF bloka u Simulinku bilo bi potrebno potrositi
znacajnu koli¢inu vremena, a zapravo ne bi znacajno pridonijelo kvaliteti rada, pa je
tako odluceno koristiti ve¢ gotov 6DOF blok dostupan u biblioteci Simulinka. Razlog
takve odluke takoder lezi u ¢injenici da je naglasak rada na primjeni 6DOF modela u
razvoju i eksploataciji letjelice.

Iz Simulink biblioteke odabran je 6DOF blok koji koristi Eulerove kutove i kons-
tantnu masu letjelice, posto se radi o letjelici s elektricnim pogonom pa nema promjene
mase letjelice za vrijeme leta. Ovaj blok za lokalni koordinatni sustav [X,.Y.Z.] koristi
nesto drukéiji od onoga definiranoga u [1], razlikuju se po tome §to je ovdje os z okrenuta
prema dole. Pretpostavljena je kruta letjelica, a koordinatni sustav letjelice [X,Y, 7] je

definiran kao u [1].
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A (m/s)[»
B X, (Mp
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¥ duwr/dt P
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6DOF (Euler Angles)

Slika 5.1: Odabrani 6DOF blok

Ulazni podaci su vektor sila i vektor momenata, koji djeluju na zrakoplov, u koordi-

natnom sustavu letjelice. Izlazni podaci su redom:
e Vektor brzina u lokalnom koordinatnom sustavu - Vg ;
e Vektor polozaja u lokalnom koordinatnom sustavu - X, ;
e Vektor kutova stava (Eulerovi kutovi) - ¢ 6 1 ;
e Matrica transformacije iz lokalnog u koordinatni sustav letjelice - DCM ;
e Vektor brzina u koordinatnom sustavu letjelice - Vy, ;
e Vektor kutnih brzina - w ;
e Vektor kutnih ubrzanja - dw/dt ;
e Vektor ubrzanja - Ay .

Kako bi mogli zapoceti simulaciju potrebno je kroz dijaloski prozor bloka prikazan
na slici 5.2 unijeti podatke o pocetnim uvjetima i masenim karakteristikama letjelice.

To su redom:

e Inicijalni vektor polozaja u lokalnom koordinatnom sustavu



Inicijalni vektor brzina u koordinatnom sustavu letjelice

Inicijalni vektor stava

Poglavlje 5. Model leta sa Zest stupnjeva slobode gibanja (6DOF)

Inicijalni vektor kutnih brzina

Masa letjelice

Matrica inercije letjelice

& Function Block Parameters: 6DOF (Euler Angles)

6DOF EoM (Body Axis) (mask)

==

Integrate the six-degrees-of-freedom equations of motion in body

axis.

Parameters

Units: | Metric (MKS)
Mass type:  Fixed

Representation: | Euler Angles

Initial position in inertial axes [Xe,Ye,Ze]:

[000]

Initial velocity in body axes [U,v,w]:
[000]

Initial Euler orientation [roll, pitch, yaw]:
[000]

Initial body rotation rates [p,q,r]:
[000]

Tnitial mass:

1.0

Inertia:

QK ]l Cancel H

Help Apply

Slika 5.2: Dijaloski prozor 6DOF bloka
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6 | Organizacija modela u

Simulinku

Simulink je alat za modeliranje, simuliranje i analizu dinamickih sustava, koji je dio
programskog paketa Matlab. Upravljan je pomocu blok dijagrama i usko je vezan uz
Matlab razvojno okruzenje. Jedinicni elementi koji se medusobno povezuju i konfiguri-
raju nazivaju se blokovi, koji su u stvari funkcije koje obraduju u njih proslijeden signal.
Zbog jednostavnije organizacije i preglednosti blokovi se mogu nalaziti unutar drugih
blokova. Ovakvo programiranje je dosta razli¢ito od klasi¢nog pristupa, ali je za neke
primjene praktic¢nije i intuitivnije.

Sastavni dio Simulinka je i biblioteka blokova podijeljenih po domenama primjene.
Jedna od tih domena je i Aerospace blockset koji sadrzi mnoge funkcije vezane uz proble-
matiku upravljanja i simuliranja leta zrakoplova. U samom Simulinku postoji ¢itav niz
primjera primjene ovih funkcija, a jedan od najslozenijih primjera simulacije dinamike
letjelica je iznimno detaljan NASA-in model HL-20 letjelice za povratak iz orbite [12].
Nacin na koji je organiziran ovaj model posluzio je kao inspiracija modelu leta FW25
izgradenoga u ovom radu.

Jedna od najvecih prednosti ovakve vrste programiranja u Simulinku, pored pregled-
nosti, jest modularnost modela, pa je vrlo jednostavno zamijeniti bilo koji dio modela
s novim slozenijim ili jednostavnijim blokom ili testirati samo dio modela. Pored toga,
u Simulinku je relativno jednostavno izvesti sustav vizualizacije, sto prilikom izrade
slicnih simulatora drugim alatima nije niti malo jednostavan zadatak. Vizualizacija se
ostvaruje uz pomo¢ programskog paketa otvorenog koda - FlightGear, koji je slobodno
dostupan za preuzimanje na stranicama projekta [6].

Pored svega navedenoga, organizacijom modela je potrebno osigurati da se konacni
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algoritam uz pokrenuti sustav vizualizacije moze izvoditi u realnom vremenu na osobnom

racunalu uz dovoljno fin korak integracije.

6.1. Konvencije i struktura programa

Na tragu c¢injenice da je bitno paziti na brzinu izvodenja algoritma odluceno je da
se sve funkcije izrade u Simulinku, ma koliko to bilo neprakticno izvesti. Ovome se
moglo doskociti koristenjem blokova Matlab funkcija koje je puno lakse razviti, no tada
bi se izgubio potpuni nadzor nad modelom te bi brzina izvodenja i stabilnost algoritma
postala upitna.

Radi lakseg pracenja dijagrama u slijede¢em poglavlju, dan je kratki pregled najcescée

koristenih blokova opisanih u [12]:

e Ucitavanje konstante iz Matlab radnog prostora

1

Constant

e Ulaz i izlaz signala unutar bloka ili podsustava

1> (1

In1 Out1

e Mnozenje signala s definiranom konstantom - gain

>

Gain

e Gasenje nekoristenoga signala - terminator
b=
Terminator
e Sastavljanje i rastavljanje vektora - mux i demux
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>
)
e Sastavljanje i rastavljanje sabirnice - bus creator i bus selector.
>
)

e Podsustav koji moze sadrzavati druge blokove i podsustave, sluzi za jednostavniju

organizaciju modela - subsystem

’lIn1 Out1

Subsystem
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leta u Simulinku

Z-bus O-bus >
OKOLIS \ }
e » Z-bus
T
Pilot > VIZUALIZACIJA
3
PILOT

FW25-Sim
Slika 7.1: Najvisa razina strukture modela

Jedni od glavnih zahtjeva modela leta su njegova modularnost i preglednost pa je
tako ciljano stvoreno §to vise podjela modela u podsustave. Za solver je odabran ode4d
(koristi metodu Runge-Kutta(4,5)) varijabilnog koraka s minimalnim korakom postav-
ljenim na vrijednost 1/1000 s, kako bi se osiguralo da je integrator modela brzi od
dinamike letjelice.

Sada je sve elemente teoretski objasnjeje u prethodnim poglavljima potrebno imple-
mentirati u model leta u Simulinku. Na slici 7.1 prikazana je najviSa razina strukture
modela leta zrakoplova FW25. Model leta se sastoji od cetiri logicke cjeline povezane
odgovarajué¢im sabirnicama kojima izmjenjuju podatke. Logicke cjeline odnosno blokovi
modela su: blok okolisa, blok pilota, blok letjelice (nazvan FW25-Sim) te vizualizacijski
blok.
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Model je organiziran tako da se svi ulazni podaci dobiveni aerodinamickim proracunom
i analizom pogonske grupe te ostale potrebne konstante nalaze u datoteci simstartfw25.m.
Alternativa ovom pristupu bilo bi unosenje pojedinacnih iznosa konstanti na odgova-
rajuca mjesta u sam model leta. Ovo bi uvelike zakompliciralo koristenje modela i
eventualne korekcije parametara.

Stoga se, prije pokretanja simulacije, u radni prostor Matlaba moraju ucitati svi
potrebni podaci pozivanjem datoteke simstartfw25.m. Zbog jednostavnijeg snalazenja
blokovi ovih podataka u Simulink modelu bit ¢e oznaceni plavom bojom. Radi bolje
preglednosti modela signali su, gdje je to god moguce, organizirani u sabirnice. Takve

cetiri glavne sabirnice nazvane su: Plot, O-bus, Z-bus i PL-bus.

7.1. Blok okolisa

Zadatak bloka okolisa je da za ulazni podatak o visini leta daje podatke o atmo-
sferskom stanju okoline. Uz ove podatke u ovaj blok je dodan i vektor gravitacijskog
ubrzanja ucitan iz radnog prostora, definiran za lokalni koordinatni sustav s osi z okre-

nutom prema dolje.

g=1[0 0 9,806605] m/s (7.1)

Na slici 7.2 je prikazana struktura bloka iz koje je vidljivo da se iz ulazno parame-
tara Z-bus, koji ¢e biti opisan nesto kasnije, izolira visina leta, koja ulazi u blok ISO
atmosfere. Unutarnja struktura ovoga bloka prikazana je na slici 7.3, a modeliran je
pomoc¢u matematickog modela standardne atmosfere definiranom u prilogu A..

Ulazni podatak ovog bloka jest visina leta iz koje se zakljucuje da li se let obavlja u
troposferi ili stratosferi. Sukladno tome odabire se oblik funkcije temperature 7" i tlaka
zraka p, a nakon toga slijedi izracun gustoce zraka p i brzine zvuka a. Svi dobiveni
podaci vode se prema izlazima iz bloka.

Sada se vratimo na sliku 7.2, i uo¢imo da je od svih izlaznih podataka ISO atmosfere,
za provodenje simulacije potreban samo podatak o gustoci zraka. Ostale signale je
potrebno ugasiti kako ne bi generirali upozorenja tokom izvodenja simulacije. Dobivena

gustoca zraka s vektorom gravitacijskog ubrzanja stvara prvu sabirnicu modela - O-bus.
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9

Slika 7.2: Blok okolisa
If Action
Subsystem1
T |-
o T3] »D
if{} Pl TIK]
] {7 fEE=
if (u1 <= 11000) a [m/s]
Sart Gain1

ul

h[m]

\ 4

else
- (3D
p[Pa]

ese{} TH —»
0 ——:IE » % 0.003484
Divid . ro [kg/m3]
If Action lvide Gain
Subsystem

Slika 7.3: Blok ISO atmosfere
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7.2. Blok pilota

roll

delta I' delta_m
= - delta_m

pitch delta_m' delta_|

delta_I

Virtualne komande
yaw|

throttle delta_th_gain

Pilot Joystick

delta_th

Delta_th

Slika 7.4: Blok pilota

Pomoc¢u bloka Pilot joystick dostupnog u biblioteci Simulinka, komande s igrace
palice pretvaraju se u ulazne signale bloka pilota prikazanoga na slici 7.4. Ovaj blok
registrira cetiri komande igrac¢e palice: valjanje, propinjanje, skretanje i komandu po-
gona. Posto je promatrana letjelica konfiguracije lete¢eg krila i nema kormilo pravca,
signal komande skretanja se gasi. Ostala tri signala se mnoze s konstantama definira-
nim u radnom prostoru i definiraju maksimalne otklone komandi. Za njihove vrijednosti

odabrani su slijedeéi iznosi

e Maksimalni otklon krilaca - ¢, = 5°
e Maksimalni otklon kormila visine - 9, . = —5°
e Maksimalni otklon komande pogona - &, = 166 s7*

Komanda pogona pomnozena s dy,, .. automatski generira zeljeni broj okretaja mo-
tora. Uz signale komandi kormila visine i pogona dodane su i konstante potrebne za
Zbog specificnosti upravljanja promatranog zrakoplova opisanog u poglavlju 3.5.,
signale komandi krilaca i kormila dubine je potrebno pretvoriti u virtualne komande
kako je opisano jednadzbama (3.7) i (3.8). Izlazne podatke ¢ine komande umanjene za
korekciju zbog nelinearnosti Ky. Ovako dobivene komande zajedno s komandom pogona

tvore novu sabirnicu nazvanu Pilot.
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1-DT(u)
[ul > \
Abs1
Kf
(2D)—»5 o= - o X (D
delta_m ) Producti Kf_re*delta_re
Gain
delta_| Gain 1-DT(u) Proguat Kf_le*delta_le
|ul > \
Abs
Kf_le
Slika 7.5: Blok virtualnih komandi
7.3. Blok letjelice
D »{ Pict
Pilot
(1) »{ O-bus Z-bus »( 1)
O-bus Z-bus
» O-bus
PL-bus » PL-bus
» Z-bus
Parametri leta Dinamika zrakoplova

Slika 7.6: Blok letjelice

Slika 7.6 prikazuje blok letjelice, koji se sastoji od bloka parametara leta i bloka
dinamike letjelice. Ova razina modela je stvorena samo kako bi logicki odvojila navedene
zadace. Ulazni podaci ovoga bloka su veé definirane sabirnice O-bus i Pilot.

Na slici 7.7 prikazana je struktura bloka parametara leta koji, kako mu i samo ime
govori, za ulazne podatke iz vektora stanja, odnosno Z-bus sabirnice stvara trece de-

finiranu sabirnicu PL-bus. Pomoé¢u jednadzbi (5.5) iz vektora brzina u koordinatnom
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Slika 7.7: Blok parametara leta

sustavu letjelice se redom izracunavaju: kut «, kut klizanja § i aerodinamicka brzina
letjelice V. Zatim se uz pomo¢ dobivene aerodinamicke brzine i podatka o gustoéi zraka
iz ulazne sabirnice O-bus racuna dinamicki tlak ¢. Vektor brzina u lokalnom koordinat-
nom sustavu iz ulazne sabirnice pretvara se u skalar brzine slobodne struje zraka V.,
koja se prema jednadzbama (3.3), uz ulazne signale kutnih brzina letjelice te konstante
referentnih duljina letjelice, koristi za izracunavanje bezdimenzijskih kutnih brzina le-
tjelice p*, ¢* i r*. Sve dobivene veli¢ine se na izlazu iz bloka spajaju u ve¢ spomenutu
sabirnicu PL-bus.

Blok dinamike letjelice prikazan je na slici 7.8, njegovi ulazni parametri su sabirnice
O-bus, Pilot i PL-bus, dok mu je izlazni parametar sabirnica Z-bus. U njemu se nalaze
blok ukupnih sila i momenata te podsustav 6DOF bloka koji su povezani signalom

vektora ukupnih sila i signalom ukupnih momenata koji djeluju na letjelicu. Logicki
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gledano, ova razina strukture modela je uvedena samo kako bi se olaksala preglednost
i pojednostavio opis strukture modela. Zbog lakSeg pracenja strukture cjelokupnog

modela prvo ¢e biti opisan podsustav 6DOF bloka, a zatim blok ukupnih sila i momenata.

(D »fons

O-bus

Pilot

Pilot

Z-bus »( 1

Z-bus

GD)———»fPLis

PL-bus

Ukupne sile i momenti 6DOF

Slika 7.8: Blok dinamike letjelice

7.3.1. Podsustav 6DOF bloka

U ovom podsustavu prikazanom na slici 7.9 nalazi se sredisnji element modela leta
promatranog zrakoplova. Radi se o Simulinkovom 6DOF bloku, definiranom preko Fule-
rovih kutova s konstantnom masom, opisanom u poglavlju 5., gdje su navedeni i potrebni
ulazni parametri definirani kroz dijaloski prozor bloka. Oba ulazna signala ovoga pod-
sustava, a radi se o vektoru ukupnih sila i vektoru ukupnih momenata koji djeluju na
zrakoplov, koriste se kao ulazni parametri 6DOF bloka. Dva izlazna signala iz 6DOF
bloka, signal vektora kutnih ubrzanja i vektor ubrzanja letjelice nisu nam potrebni za
provedbu promatrane simulacije, pa ih je potrebno ugasiti.

Uz sve ostale izlazne signale potrebno je iz signala vektora polozaja letjelice u lokal-
nom koordinatnom sustavu X, stvoriti signal vektora polozaja letjelice s osi z okrenutom
u suprotnom smjeru. Dobiveni signal, nazvan xyh, uz signal vektora brzine u koordi-
natnom sustavu letjelice Vg, zatim veé¢ spomenuti signal vektora polozaja X, signal
vektora stava, signal matrice transformacije iz lokalnog u koordinatni sustav letjelice
DCM, vektor brzina letjelice u koordinatnom sustavu letjelice Vy, te vektor kutnih

brzina w ¢ine svojevrsni vektor stanja letjelice i ujedinjeni su u sabirnicu nazvanu Z-bus.
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Slika 7.9: Podsustav 6DOF bloka

7.3.2. Blok ukupnih sila i momenata

Ulazni parametri ovoga bloka su sve cetiri glavne prethodno definirane sabirnice, dok
su mu izlazni parametri vektori ukupnih sila i momenata koji djeluju na letjelicu. U
strukturiranju bloka napravljena je logicka podjela, pa se tako blokovi koji generiraju
podatke potrebne za izracun sila i momenata, nalaze na lijevoj strani, dok se blokovi
koji racunaju sile i momente od aerodinamike letjelice, pogona i zbog mase u polju

gravitacije, nalaze s desne strane.
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Slika 7.10: Blok ukupnih sila i momenata

Blok aerodinamickih koeficijenata

Ovo je blok u kojemu je zgodno ilustrirana problematika modeliranja ¢ak i jednos-
tavnih matematickih funkcija u Simulinku. Ulazni parametri iz sabirnica PL-bus i Pilot
su redom: «, B, p*, ¢*, r*, O, 1 0;. Formulacija jednadzbi dana je sustavom (3.4), dok su
blokovi gradijenata aerodinamickih sila, oznac¢enih plavom bojom, veé¢ definirani i na-
laze se u radnom prostoru Matlaba. Gotova formulacija izvedenih jednadzbi s uvrstenim
gradijentima koristenima u ovoj simulaciji prikazana je u sustavu jednadzbi (3.6).

Rezultat provedenoga proracuna predstavljaju aerodinamicki koeficijenti zrakoplova

Cr, Cp, Cp,, Cy, C, i C}, koji na izlazu iz bloka tvore sabirnicu nazvanu C-aero.



—

Poglavlje 7. Implementacija modela leta u Simulinku

.

cLo

CL_alpha

cLr

<apha>
beia>

> -
PLbus i

P

-

<dota_m>

Piot
<dona b

»|Cm_alpha

Cm_alpha

Cm_dm

cm_q

CY_beta

CY_beta

Cn_al

‘

Cn_betaW

Cn_betaV+F

:

Cl_betaV/

Cl_betaCL.

-—VG,MazW +

Cl_betazW

oL

cv|
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Blok motora

Zadaca bloka motora (slika 7.12) je samo proslijediti signal komande pogona iz sa-
birnice Pilot, koji je ve¢ u bloku pilota definiran kao broj okretaja motora i ogranicen je
maksimalnim dopustenim brojem okretaja propelera letjelice od 10.000 min~! odnosno
166 s~1. Ovaj blok je uveden kako bi se omoguéila jednostavna integracija kompleksnijeg

modela motora u buduénosti, sto trenutno izlazi iz okvira teme ovoga rada.

1 .
D, I <delta_th> D

Pilot n

Slika 7.12: Blok motora

Blok propelera

Zadatak bloka propelera (slika 7.13) jest da iz ulaznih podataka: aerodinamicke
brzine V', broja okretaja motora n, gustoce zraka p te promjera propelera D, ucitanoga
iz radnog prostora Matlaba; odredi potisnu silu promatranoga propelera. Postupak se
vrsi pomocu jednadzbi (4.1) - (4.3) definiranih u poglavlju 4.. Dobivena pogonska sila

T uz proslijedeni signal broja okretaja motora n stvaraju sabirnicu P-bus na izlazu iz
bloka.

Graupner CAM slim 10x8

. -0.2369*u3+0.1139*u"2-0.08388*u+0.1405 }—P
X ES
::. ° Saturation cT
n‘D J
D > uM
[
) D4
—>
&> " q
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I .1
:3 <ro> P-bus
O-bus I
Pro_duc(

Slika 7.13: Blok propelera
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Slika 7.14: Blok masenih sila

Blok masenih sila

U ovom bloku, prikazanom na slici 7.14, vektor tezine letjelice se transformira iz
lokalnog koordinatnog sustava u koordinatni sustav letjelice. Ova zadaca se obavlja
uz pomo¢ ulaznih podataka; vektora gravitacijskog ubrzanja i matrice transformacije
iz lokalnog koordinatnog sustava u koordinatni sustav letjelice. Vektor gravitacijskog
ubrzanja se mnozi s masom letjelice, a dobiveni vektor matricno se mnozi s ve¢ spome-
nutom matricom transformacije. Rezultat ove operacije je vektor masenih sila letjelice

u koordinatnom sustavu letjelice.

Blok aerodinamickih sila i momenata

Ulazne sabirnice ovoga bloka dovode prethodno izra¢unate aerodinamicke koefici-
jente te napadni kut « i kutnu brzinu letjelice . Na pocetku je potrebno prema sustavu
jednadzbi (3.5) aerodinamicke koeficijente C, i Cp definirane u aerodinamickom koor-
dinatnom sustavu transformirati u koordinatni sustav letjelice te tako dobiti koeficijente
C'x odnosno C. Zatim se prema sustavu jednadzbi (3.1), uz pomo¢ referentnih velicina
zrakoplova Sycf, b1 ca, izracunavaju vektori sila odnosno vektori momenata letjelice od

aerodinamike te se 8alju na izlaz iz bloka (slika 7.15).

Blok sila i momenata od pogona

Zadatak ovoga bloka, prikazanoga na slici (7.16), jest iz ulaznih podataka T', n, V', ¢,
a, B 1 p te varijabli ucitanih iz radnog prostara Matlaba izracunati vektor sila i vektor
momenta od pogona letjelice. Varijable ucitane iz radnog prostora ukljucuju dimenzije
propelera i polozaj propelera u koordinatnom sustavu letjelice. Ovaj blok je jedan od
kompleksnijih blokova modela leta, a njegovu matematicku osnovu ¢ine jednadzbe (4.4)
- (4.8).
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7.4. Blok vizualizacije

Za potrebe vizualizacije simulacije koristi se ve¢ spomenuti programski paket Flig-
htGear. Radi se o simulatoru letenja koji posjeduje vlastite modele dinamike letjelica
(FDM, eng. Flight Dynamics Model), no u ovome sluc¢aju ¢e Simulink model leta pre-
uzeti tu zadacu. Kad se FlightGear koristi samo za potrebe vizualizacije, komunika-
cija s FDM-om FlightGeara se vodi putem UDP mreznog protokola. Ovakav koncept
omogucava da se vizualizacija i proracun dinamike leta izvode na odvojenom racunalima.

Zadatak ovoga bloka, prikazanoga na slici 7.17, jest iz podataka o letu iz sabirnice
Z-bus generirati vektor zemljopisnih koordinata, visine leta i stava letjelice, potrebnog
za stvaranje vizualizacije u FlightGearu. Ovaj zadatak se obavlja uz pomo¢ bloka Flat
FEarth to LLA dostupnog u biblioteci Simulinka.

Ovaj blok zapravo radi transformaciju vektora polozaja letjelice iz lokalnog koordi-
natnog sustava 6DOF bloka, koji Zemlju interpretira kao ravnu plocu, u koordinatni
sustav Zemlje, opisan koordinatama zemljopisne duzine, zemljopisne Sirine i nadmorske
visine. U dijaloskom prozoru ovoga bloka potrebno je definirati zemljopisne koordinate
zracne luke u kojem je postavljeno ishodiste lokalnog koordinativnog sustava.

Blok Generate Run Script, koji je takoder dostupan u biblioteci Simulinka, sluzi
za generiranje skripte koja pokreée FlightGear u modu u kojem je spreman primiti
podatke poslane iz Simulinka. U dijaloskom prozoru ovoga bloka potrebno je odabrati
model zrakoplova i zra¢nu luku, kako bi program mogao generirati sliku krajolika zeljene
geografske lokacije.

Valja napomenuti da se samim postavljanjem bloka FlightGear Preconfigured 6DoF
Animation u model leta, simulacija automatski odvija u realnom vremenu, ukoliko snaga

racunala to dozvoljava.
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8 | Linearni model letjelice

Kako bi verificirali model leta izraden u Simulinku, potrebno je napraviti linearni
model leta promatrane letjelice. Za pocetak, pretpostavimo da je zrakoplov u rav-
noteznom stanju za odredene otklone upravljackih povrsina. U ovoj analizi promatrat
¢emo prijelaz iz jednoga ravnoteznog stanja u drugo, sto predstavlja problem dinamicke
stabilnosti zrakoplova.

Za razmatranje dinamicke stabilnosti polazi se od modela 6DOF (5.7) - (5.9) za slucajj
kada nema vjetra. Pretpostavlja se da su komponente pogonske sile [F cosar 0 Fsinap]?.
Detaljan opis postupka prikazan je u poglavlju 2. [4], a konac¢an sustav linearnih jed-

nadzbi prijelaznog procesa za zrakoplove s propelerskim pogonom izgleda ovako:

TO
Au = (Xg — M) Au+ X2Aa — geos°Af
mau
.Yy YY Y0 g cos 0° A
AS = ﬁAﬁ—i— u—%Aer (—1 + ﬁ) Ar + " Ag + (;A(Sn
AR —TosmaT Z0 ul + 20 g sin 6° 79
Ad = —ZO Au +t 0 — 7 — A« + Z‘éA 0 T AO + Y Ab,,

(8.1)
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Ap = LyAB + L)Ap + LYAr + Ly Ad, + L3 A6,

0 _ TYsinar

Z M{Z° Mg sin 0°
© 0" u mu 0 a“a &
Ag = Mé‘—uo —0 Au + (Ma + 0 Z(.)) Ao — 0 — 70 AbO+
ul + 79 MOZY (8.2)
0 0 q 0 & om :
(oA g (o« B2 s,

A7 = NJAB + NJAp + N)Ar + Ny Ad + Ny, A6,

Ad = Ap + tan 0°Ar

Af = Ag (8.3)
. Ar

A = —— .
v cos 69

U jednadzbama imamo devet varijabli

Au A Aa Ap Aq Ar A¢ A0 A, (8.4)

koje su funkcije vremena i tri zadana otklona Ad;, Ad,, i Ad,. Koeficijenti uz varijable

i uz zadane otklone poznati su koeficijenti dinamicke stabilnosti:

10X 0
x0= 292 V80
m au e (85)
X0 — l@_X _ pV SCO
* m o om
10y pV”s
YO -7 0
F T moagp 2m v
0
YOZiO_Y:pV SbC’?/
P m Op 2m p (8.6)
vO _ 109y _ pVOSbco
" mor om Y7
yo _ LoY pVS
0= = _

mf)_én Toom Yon
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1072 pV°s
ZO - 7= CO
Y m Ju m
g0 192 _ VS o
*“" moa  2m Z°
10Z pV9Scy
o_ 194 0
Za = m O 2m Cza (8.7)
10Z pV9Scy
ZO _ = CO
T m dq 2m 24
70 _ ia_Z . pVO2S 0
om " mds,,  2m  Zom
1 9L  pVPSh

P Lo 2
10L PVDSbZCo

L0 = =0 =7
P I, Op oI, 'P
10L  pVosp?
D=1 = o1 Ch (85)
1 9L  pV*Sh
Ly = === =200,

w108, 21,
o _ LOL _pV"Sb
%96, or,
1LOM oV Sey

MO _ 0
*~ 1, 9a a1, Cme
MO — i@M _ pVOScE‘O?m
I, 0 21, (8.9)
A0 — 10M _ pVOScE‘Co '
* 1,0 21, ™
0 1OM  pV%Scy
Sm T = Cmé
m 1,00, 21, "
o_ LON _ pv025b00
fo Lo 2L "
0Gp2
oo,
= 9P : (8.10)

No_ LON pVOSy
"L or 2I, "

N0 _ LON pVOSh
= T, 06, 21, M’
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8.1. Jednadzbe gibanja u prostoru stanja

Linearizirane jednadzbe 6DOF modela leta za uzduzno gibanje mogu se zapisati u
prostoru stanja sto je za numericku analizu vrlo pogodno. Kako se ove jednadzbe gibanja
cesto koriste i za sintezu i analizu sustava upravljanja na zrakoplovima, u interesu je
izravno primijeniti alate teorije upravljanja vise-varijabilnim sustavima.

Za slucaj malih poremecaja oko referentnog stanja linearizirane jednadzbe gibanja
zrakoplova predstavljaju klasi¢ni primjer linearnog sustava vise varijabli s konstantnim
koeficijentima (vremenski neovisnim, eng. linear time invariant system, LTI system).

Gibanje, odnosno stanje, bilo kakvog linearnog dinamickog sustava moze se opisati
minimalnim brojem varijabli koje nazivamo vektor stanja x. Pri tome broj eleme-
nata vektora stanja n potreban za cjeloviti opis gibanja sustava ovisi o broju stupnjeva
slobode gibanja sustava. Time bi sustav bio opisan u viSe-dimenzionalnom prostoru,

prostoru stanja (eng. state space)

x(t) = Ax(t) + Bu(t) . (8.11)

U opc¢em opisu prostora stanja potrebno je dodati jos jednu jednadzbu kojom se de-
finiraju izlazi sustava, vektor izlaza y(t). Druga jednadzba prostora stanja je jednadzba

izlaza

y(t) = Ox(t) + Du(t) . (8.12)

Za opis sustava sa n elemenata vektora stanja x, m elemenata vektora ulaza u te
r izlaza y matrica A ima dimenziju n X n, matrica B dimenziju n x m, matrica C
dimenziju r X n i matrica D dimenziju » X m. Za veéinu problema primjene sustava
gibanja zrakoplova za izlaz se definira vektor stanja, odnosno y(t) = x(t) Sto znaci da

je = n, matrica C jedini¢na matrica C =1 te je matrica D nul matrica D = 0.

8.2. Model uzduznog gibanja

Sustav dobivenih linearnih jednadzbi moze se rastaviti na dva podsustava koji se
rjesavaju odvojeno. Prvi podsustav ¢ine cetiri jednadzbe gibanja s Cetiri varijable: Au,
Aa, AGiAq. Za propelerski pogonjene zrakoplove, kao sto je slucaj promatrane letjelice,

te jednadzbe su:
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TO
At = (Xg — ﬂ) Au+ X°Aa — gcos°Af
mu
ZO _ TosinaT ZO uO _|_ ZO gSln 00 ZO
s Tu mu « q Om
Ad = 0 20 Au + 70 ZngmL - ZgAq — 0 ZgA9+ 70 ZgA(Sm
70 — Dlsinar MOZ0 Mg sin 6°
s 0" u mu 0 a“a &
Aq—Md—uo—ZQ Au+(Ma+—u0_ZQ)A 0 70 Ab
0 0 q 0 a?s,,
B s (v 4 ) s,

Ab = Aq.
(8.13)
Ovim jednadzbama je opisano gibanje koje se naziva uzduzno gibanje, jer se u njima
ne pojavljuju varijable skretanja (A5, Ay, Ar) niti varijable valjanja (A¢, Ap). Mali
poremecaji ovih varijabli skretanja ili valjanja nemaju utjecaja u ovim jednadzbama,
Sto drugim rijec¢ima znaci da malo skretanja ili valjanja ne utjece na uzduzno gibanje.
Gornje su jednadzbe (8.13) sa Cetiri varijable linearne i s konstatnim koeficijentima
(matrica A) buduéi su definirane za referentno stanje te ih stoga mozemo zapisati kao

sustav u prostoru stanja prema (8.11) i (8.12) uz x(t) = AX(¢)

AX(t) = AAX(t) + BAe(t)
y(t) = AX(t) + DAe(t) .
odnosnoza C=Ite D=0

(8.14)

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

(8.15)
y(t) = AX(1).

Pri tome je vektor stanja

AX =[Au Ao Ag A",

a ulaz sustava predstavlja vektor upravljanja u = Ae = [AJ,,].

Matrica A sustava je
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B 0 79 cos ap 0 0
Xu — T Xa 0 —g cos
70
2y i 78 u+2] __gsing®
u0—29 u0—29 u0—29 u0—29
A - ZO T sin ap OtO 0 o ao 0 o . “ o 9 (816)
MOZe " mu MO 4 M Zy, MO + Mg(W’+2Z7)  MQgsiné
& u0-2z9 a ' oy0-279 q u0—29 u0—29
0 0 1 0
a matrica B
0
z
u0—29
B = o ﬁgzgm . (817)
Ms,, + 578
0

Pri tome su matrice A i B konstantne jer su dobivene za promatrano referentno

stanje.

Linearni model uzduznog gibanja letjelice F W25

Kako bi se dobio linearni model uzduznog gibanja promatrane letjelice izradena je
Matlab skripta koja vrsi prethodno opisan prora¢un. Za referentno gibanje odabran je

horizontalni let sljede¢ih parametara:

VO =20m/s,
h=300m.

Za taj referentni let potrebno je odrediti otklon kormila visine i napadni kut za

ravnotezni let:

a =0,1509°,
Om = —5.903° .

(8.19)

Sada je moguce izracunati potrebnu potisnu silu 7' = 2, 4645 N te uz pomoc¢ izrac¢unatih
koeficijenata dinamicke stabilnosti kona¢no dobivamo matrice A i B lineariziranog

uzduznog gibanja promatrane letjelice
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—0,0646  2,9248 0 —9, 8066
~0,0490 —6,7155  1,0381 —0,0013
A= : (8.20)
0 —461,3098 —17,0395 0
0 0 1 0
0
—0,5153
B = : (8.21)
—387,2918
0

Korijeni karakteristicnog polinoma sustava (8.15), prikazani u kompleksnoj ravnini

na slici 8.1 iznose:

s; = —11,8835 + 21,2642 ,
(8.22)
s = —0,0264 +0,6108i .

Prigusenje ( i prirodna ucestalost w,, sustava iznose:

Wn, = 24,3594 rad/s ,
¢, = 0,4878 .
Wny = 0,6114 rad/s ,
G = 0,0011.

(8.23)

Prvi mod gibanja je kratko-periodi¢ni mod i dobro je prigusen, dok je drugi, dugo-
periodi¢ni mod preslabo prigusen. Vidljivo je da su oba konjugirano-kompleksna para
u lijevoj kompleksnoj poluravnini pa iz svega navedenoga mozemo zakljuciti da je pro-
matrana letjelica uzduzno dinamicki stabilna.

Matrice A i B lineariziranog uzduznog gibanja mozemo iskoristiti za dobivanje odziva
zrakoplova u vremenskoj domeni na zeljenu pobudu. U svrhu obavljanja takve zadace
napravljena je Matlab skripta koja prikazuje odziv zrakoplova na pobudu jedini¢nog
odskoka kormila visine u trenutku ¢ = 1 s, iznosa —1°. Na slici 8.2 su uz ovu pobudu

prikazani odzivi zrakoplova Au, Aa, Aq i Af.
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Slika 8.2: Odziv zrakoplova na pobudu jedini¢nog odskoka kormila visine

62



Poglavlje 8. Linearni model letjelice 63

8.3. Model bo¢énog gibanja

Promotrimo preostalih pet jednadzbi sustava ((8.1)-(8.3))) koje se odnose na skre-
tanje i valjanje, koje zajednicki nazivamo boc¢no gibanje i mogu se rjesavati neovisno o
uzduznom gibanju. Zadnja jednadzba definira kut skretanja letjelice, a on se ne pojav-
ljuje u prethodnim jednadzbama. Zato se za bocno gibanje mogu razmatrati samo prve

cetiri jednadzbe.

u0 u0

) % YO Yo 0 Y0
AB=2A8+ZAp+ (—1 + —g> Ar 4 20 a4 o pg,
u u u

Ap = LYAB + LOAp + LOAr + LY AS, + LY AS,

A7 = NJAB + NOAp + NP Ar + N AS, + NP A6, (8:24)
A¢ = Ap + tan 0°Ar
. Ar
A = —
4 cos 60

Varijable gornjeg sustava jednadzbi bo¢nog gibanja, bez pete jednadzbe, su

T
AB Ap Ar A¢ )

dok za petu varijablu A rjesenje po potrebi mozemo odrediti naknadno. I za slucaj
bo¢nog gibanja dobili smo nehomogene linearne diferencijalne jednadzbe s konstantnim

koeficijentima te ih mozemo pisati kao sustav u prostoru stanja sa jednadzbom stanja

AX = AAX + BAe, (8.25)
uz primjer jednadzbe izlaza
y(t) = AX. (8.26)
U tom sustavu boc¢nog gibanja vektor stanja ima cetiri komponente
T
AX:[AB Ap Ar Aqs} ,

dok je ulaz sustava vektor upravljanja

Ae:[Aél},
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ima dvije komponente za razliku od sustava uzduznog gibanja. Matrica sustava i

matrica upravljanja su

0
T R 0
L% Lo Lo LY
A — % if;) 7;) 0 , B = 66’ (827)
Ng N, N, 0 N,
0 1 tand® 0 0

Kao i kod uzduznog gibanja matrica A i matrica B su konstantne, odredene za pro-
matrano referentno stanje. Zbog specificnosti upravljanja konfiguracijom leteceg krila,
odnosno zbog Cinjenice da promatrani zrakoplov ne posjeduje kormilo pravca, matrica
upravljanja B ima samo jedan stupac za razliku od slucaja klasi¢ne konfiguracije, za

koji ima dva stupca.

Linearni model bo¢nog gibanja letjelice FW25

Kako bi se dobio linearni model bo¢nog gibanja promatrane letjelice takoder je
izradena Matlab skripta koja vrsi prethodno opisan prora¢un. Za referentno gibanje
i odgovarajuci ravnotezni let vrijede isti parametri kao i kod uzduznog modela u pret-
hodnom potpoglavlju. Konacno, uvrstavanjem izracunatih koeficijenata dinamicke sta-

bilnosti dobivamo matrice A i B lineariziranog bo¢nog gibanja promatrane letjelice

—0,6 0 ~1,00 0,50 0
—2043,50 —1540,30 264,10 0 11218

A= ., B= . (8.28)
1972,20 —6,00 —10,80 0 —21
0 1,00 0 0 0

Korijeni karakteristicnog polinoma sustava prikazani su u kompleksnoj ravnini na
slici 8.3

s1 = —1539,3,
S35 = —6,2+ 43 9i, (8.29)
S4 = 0, 1.

Primijetimo da smo dobili tri tipa korijena karakteristicne jednadzbe:
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Slika 8.3: Korijeni karakteristicnog polinoma boc¢nog gibanja

e Prvom odgovara mod valjanja vremenske konstante

7, =6,49-107*s (8.30)

e Drugom odnosno tre¢em odgovara spregnuti mod skretanja i valjanja (engl. Dutch-

roll mode)
wsy = 44,3890 rad/s
(8.31)
Csv = 0, 1405
e Cetvrtom odgovara spiralni mod vremenske konstante
Top = 12.2065 s (8.32)

Za razliku od uzduznog gibanja, bocno gibanje ima slozeniju dinamiku koju prvens-
tveno karakterizira veéi stupanj medudjelovanja modova, odnosno sprege, Sto otezava
interpretaciju karakteristika dinamike bo¢nog gibanja. Mod valjanja se moze ocijeniti
zadovoljavajué¢im, dok spregnuti mod nema zadovoljavajuéu razinu prigusenja. Cetvrti
korijen ima pozitivnu realnu vrijednost, Sto spiralni mod ¢ini nestabilnim.

Sada ¢emo, na isti nacin kao i kod uzduznog modela, prikazati odziv zrakoplova za
pobudu jedini¢nog odskoka krilaca. Na slici 8.4 prikazan je odziv zrakoplova na jedini¢ni

odskok krilaca u trenutku ¢ = 1 s, iznosa 0, 5°.
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Slika 8.4: Odziv zrakoplova na pobudu jedini¢nog odskoka krilaca

Sve do sada navedeno upucuje na ocekivan zakljucak, da je u letjelice ove vrste

neophodno integrirati sustavu stabilizacije.



9 | Analiza simulacijskog

modela

Linearni model letjelice dobiven u prethodnom poglavlju sada mozemo iskoristiti
za verifikaciju 6DOF modela leta. U ovom poglavlju bit ¢e prikazan i primjer jedne

simulacije u izradenom 6DOF modelu leta.

9.1. Usporedba linearnog modela i 6DOF modela

leta

Dva modela je moguce usporediti paralelnim prikazom odziva ovih sustava na pobudu
u vremenskoj domeni. Kako bi se izvrsio ovaj zadatak potrebno je pronaci kombinaciju
otklona kontrolnih povrsina, potrebnih za ostvarivanje ravnoteznog horizontalnog leta
brzinom 20 m/s na visini od 300 m u 6DOF modelu leta. Dok se kod linearnog modela
ovaj zadaca izvela analiticki, u 6DOF modelu potrebno je metodom leta u simulacijskoj
petlji do ravnoteznog stanja pronaci odgovarajuc¢e komande kormila visine i komande
potisne sile motora. Dobiveni rezultati prikazani su u tablici 9.1, usporedno s istim ovim
uvjetima koristenim u linearnom modelu. Pored ovih podataka naveden je i odgovarajuéi

ravnotezni napadni kut ay .

Tablica 9.1: Usporedba uvjeta ravnoteznog leta

(Sm T (7))
linearni model leta —5,903° 2,465 N 0, 1509°
6DOF model leta -6, 320° 2,259 N 0,2750°
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Uzrok ove razlike je sama priroda Simulink okruzenja u kojoj je ovakvu zadacu jako
tesko izvesti. Naime, potrebno je izvesti jako velik broj dugih simulacija da bi odziv
konvergirao, jer je simulaciju nemoguce zapoceti s ravnoteznim letom. Drugi razlog
je nesto slozeniji 6DOF model leta nego Sto je to slucaj kod linearnog modela, koji je
izveden za referentno gibanje pa ne uzima u obzir promjene brzine leta i kuta penjanja.
Kako bi modeli bili usporedivi moraju biti definirani istim poc¢etnim vektorom stanja
(9.1),zat=0s.

x 0
0
z —300
U 20
v 0
L V sin o (9.1)
P 0
q
r 0
0] 0
0 al
I R

Kako bi generirali zeljenu pobudu u vremenskoj domeni, potrebno je napraviti
odredene modifikacije u Simulink modelu leta. Potrebno je modificirati blok pilota u
kojemu na mjesto bloka upravljacke palice dolaze blokovi koji generiraju zeljenu pobudu
komande. Na slici 9.1 prikazane su napravljene izmjene s blokovima prekidaca, pomocu
kojih je moguce odabrati razlicite kombinacije pobuda. U ostatku modela potrebno

je dodati blokove koji odziv sustava u vremenskoj domeni pohranjuju u radni prostor
Matlaba.

Usporedba uzduznog gibanja

Za usporedbu uzduznog gibanja odabrana je impulsna pobuda kormilom visine u
trenutku ¢ = 0 s, amplitude —1° u trajanju od 0,1 s. Na slici 9.2 prikazana je usporedba
odziva linearnog modela uzduznog gibanja i 6DOF modela leta na ovu impulsnu pobudu.

Na rezultate odziva linearnog sustava potrebno je dodati uvjete iz pocetnog vektora



Poglavlje 9. Analiza simulacijskog modela 69

;

To Workspace1
Step sm_s
;
Manual Switch ©

Pulse P delta | delfta_m_v

delta_m

Manual Switch3

Constant . delta m delta | v
delta_|
Manual Switch2
-0 Delta_m Virtualne komande
! delta_th
Delta_m

Manual Switch1

£
)

Delta_th

F

Generator1 Delta_th

Slika 9.1: Modificirani blok pilota

stanja (9.1). Pored prikaza impulsnog signala pobude, dani su iznosi brzine u, kuta
a, kutne brzine ¢ te kuta 6 kao funkcije vremena. Zakljucak je da sve velicine 6DOF
modela leta za slucaj uzduznog gibanja, osim kuta «, vrlo dobro slijede odziv inearnog
modela uzduznog gibanja.

Razlika odziva napadnog kuta posljedica je upravo razlike u uvjetima ravnoteznog
leta ova dva modela. Kada dobiveni odziv napadnog kuta 6DOF modela korigiramo
za iznos A« jednak upravo kutu aq za ravnotezni let 6DOF modela, dobivamo gotovo

identican odziv napadnih kutova linearnog i 6DOF modela (slika 9.3).
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Slika 9.2: Odzivi uzduznog linearnog i 6DOF modela na impulsnu pobudu
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—— linearni model
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t, [s]

Slika 9.3: Korigirani odzivi uzduznog linearnog i 6DOF modela na impulsnu

pobudu
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Usporedba boc¢nog gibanja

Na isti nacin napravljena je i usporedba bo¢nog gibanja, s razlikom da se ovdje radi
o impulsnoj pobudi krilcima u trenutku ¢ = 1 s, amplitude —0,5° u trajanju od 0,1
s. Odzivi sustava prikazani su na slici 9.4 i pored izgleda pobudnog impulsnog signala
prikazuju iznose kuta [, kutnih brzina p i r te kuta ¢ kao funkcije vremena. Zakljucuje
se da odziv bocnog gibanja 6DOF modela leta vrlo dobro prati odziv linearnog modela
uzduznog gibanja s malim odstupanjima koja su posljedica istih onih razlika navedenih

u usporedbi uzduznog leta, sa znatno umanjenim utjecajem na rezultate.
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Slika 9.4:

Bitno je napomenuti da oba modela koriste identican set ulaznih podataka dobivenih
prethodnim analizama aerodinamike i pogona letjelice. Iz ovog razloga je opravdano
usporediti njihove odzive, u kojima se s porastom vremena javlja sve veca razlika u

odzivu, sto je posljedica prirode linearnog modela. Opéenit zakljucak je da je ispravnost
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6DOF modela potvrdena.

9.2. Prikaz simulacije 6DOF modela leta

Ovdje ¢e biti prikazane moguénosti interaktivne simulacije 6DOF modela leta u
realnom vremenu. Simulacija se izvodi s pilotom u petlji koji upravlja igracom palicom,
¢iji se pomaci prenose u model leta i simuliraju otklone upravljackih povrsina. Za takav
jedan let u realnom vremenu trajanja 100 s snimljeni su glavni parametri. Na slici 9.5
prikazana je putanja letjelice u prostoru s pocetnim koordinatama x =0 m iy =0 m
na visini A = 300 m. Na nizu slika 9.6 - 9.11 prikazani su parametri leta, dok je na slici

9.12 prikazan kadar iz FlightGear vizualizacije ove simulacije.

600

300

200

100
Y [m] X, [m]

Slika 9.5: Prikaz putanje letjelice u prostoru
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Slika 9.6: Kutne brzine letjelice
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Slika 9.7: Upravljacki signali letjelice
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Slika 9.8: Napadni kut i kut klizanja letjelice
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Slika 9.9: Kutovi stava letjelice
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Slika 9.10: Komponente aerodinamicke brzine i njen iznos

t, [s]

Slika 9.11: Promjena visine u ovisnosti o vremenu
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Slika 9.12: Prikaz kadra vizualizacije simulacije



10| Zakljucak

U diplomskom radu napravljen je model leta letjelice FIWW25 konfiguracije letec¢eg
krila kao krutog tijela (6DOF model). Model je napravljen s ciljem proucavanja spe-
cificnosti dinamike letjelice konfiguracije lete¢eg krila i posebnosti njenog sustava uprav-
ljanja. Racunalna implementacija modela leta sa sustavom upravljanja igra¢om palicom
i sustavom vizualizacije napravljena je u Simulinku i izvodi se u realnom vremenu. Ova-
kav simulator izuzetno je koristan alat za detaljni razvoj ovakvih i sliénih letjelica,

primjerice u fazi projektiranja sustava stabilizacije i upravljanja.

U radu je napravljeno sljedece:

e [zraden je racunalni 3D model bespilotne letjelice FW25 i odredene su joj inerci-

jalne znacajke.

e Metodom projektne aerodinamike napravljen je kompletan linearni aerodinamicki

model letjelice.

e Linearni aerodinamicki model je takoder napravljen i numerickom metodom uz
pomo¢ XFLRS te je usvojen model kombinacije modela projektne aerodinamike i

rezultata numerickog modela.

e Provedena je analiza specificnosti upravljanja konfiguracijom letec¢eg krila te je

razvijena njena implementacija u 6DOF model.

e Odredene su znacajke pogonske grupe i njihov utjecaj na dinamiku letjelice.

78



Poglavlje 10. Zaklju¢ak 79

e Sve navedeno povezano je u cjelinu preko modela leta sa Sest stupnjeva slobode

gibanja i implementirano u model leta izraden u Simulinku.

e U model leta je implementiran sustav upravljanja igra¢om palicom i sustav vizu-
alizacije pomocu FlightGear-a te je osigurano da se simulacija izvodi u realnom

vremenu.

e [zraden je linearni model uzduznog i bo¢nog gibanja pomocu kojega je 6DOF

model leta i potvrden.

e Prikazan je primjer simulacije leta u realnom vremenu s ¢ovjekom u petlji, koji uz

pomoc¢ igrace palice upravlja letjelicom.

Opcenito se moze zakljuciti da se letjelica ponasa ocekivano zadovoljavajuce. Poka-
zano je da je staticki i dinamicki stabilna, izuzevsi spiralni mod, no ima brzu dinamiku.
Ovo je ocigledno i iz subjektivnog dojma pri upravljanju letjelicom, ali ne razlikuje se
puno od dojma upravljanja letjelicama ove veli¢cine. Sve navedeno upucuje na ¢injenicu
da je za ovakvu vrstu letjelice neophodno implementirati sustav stabilizacije. 6DOF
model leta vrlo dobro prati odziv dobiven usporedbom s linearnim modelom uzduznog i
bocnog gibanja ¢ime je dokazano da je ispravan. Modularnost ovoga sustava omogucava
jednostavnu implementaciju novih elemenata, kao Sto su primjerice povratne veze, i
omogucava zamjenu postojec¢ih elemenata slozenijima. Model se bez vec¢ih problema

izvodi paralelno sa sustavom vizualizacije na osobnom ra¢unalu u realnom vremenu.

Perspektiva primjene izradenog 6DOF model leta i buduéi zadaci:

e Primjena razvijenog 6DOF modela leta u fazi projektiranja sustava stabilizacije i

sustava upravljanja letjelice F'W25.

e Primjena razvijenog 6DOF modela leta u provjeri operativnih karakteristika letje-

lice analizom performansi s naglaskom na potrosnju struje.

e Primjena razvijenog 6DOF modela leta simulatora u svrhu obuke operatera bes-

pilotnih letjelica.

e Primjena razvijenog 6DOF modela leta strukture ovoga modela za simulaciju leta

neke druge letjelice.
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e Jednostavna implementacija modela vjetra i izmjena propelera ili motora.
e [zrada nelinearnog aerodinamickog modela i njegova implementacija u model leta.

e Izrada modela kompletnog pogonskog sustava ukljucujuéi i bateriju.



A | Standardna atmosfera

Budu¢i da aerodinamicke karakteristike letjelica bitno ovise o gustoci zraka i br-
zini zvuka, proracuni se u dinamici leta izvode za standardne (normalne) meteoroloske
uvjete. Ti standardni meteoroloski uvjeti odgovaraju srednjim vrijednostima mjerenja u
duljim razdobljima i na raznim mjernim mjestima. Oni ¢ine tzv. standardnu, normalnu
ili referentnu atmosferu.

Medunarodna organizacija za standardizaciju usvojila je tipicne atmosfere u ovisnosti
o geografskoj sirini (ISO 5878). Te tipicne atmosfere obuhvacaju zakonitost promjene
najvaznijih parametara do visine 80 km. U tipi¢noj atmosferi odredena je promjena
parametara atmosfere ovisno o visini. Medunarodna organizacija za standardizaciju
propisala je standardnom atmosferom tipi¢nu atmosferu koja vrijedi za geografsku Sirinu
¢ = 45°.

U standardnoj atmosferi zadane su promjene temperature 7' i tlaka p s visinom H.
U troposferi, od visine 0 do 11 km u ISO jedinicama (temperatura u [K], tlak u [Pa] i

visina u [m]) vrijedi:

T =Tyn + BH = 288,15 — 0,0065H (A1)
p=pon(l+ TiH )75 = 101325(1 — 0,00002256 H > (A.2)
ON

U stratosferi, od visine 11 km do 20 km vrijedi:

T = 216,65 K (A.3)
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H — H,
RTp,

Gustoca zraka p [kg/m?] i brzina zvuka a [m/s] ovisno o visini izratunavaju se za

P = pu, exp(—gn ) = 22632 exp(—0,0001577(H — 11000)) (A.4)

standardnu atmosferu po jednadzbama

p:QmMM% (A.5)

a = 20,05v/Ty (A.6)
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