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Abstrakt

Diplomova préce ,,Navrh fidiciho algoritmu pro stabilizaci letadla predklada zakladni
informace o aerodynamice letadel, potiebné k vytvofeni nelinearniho matematického modelu
letadla a pohonné jednotky. Dale prace obsahuje navrh regulatori pro stabilizaci polohového
uhlu podélného pohybu, navrh regula¢nich smyc¢ek pro fizeni Ghlu letové drahy (flight path
angle hold) a zmény (udrzeni) letové hladiny. V zavére¢né Casti prace jsou navrzené
regulatory ovéfeny simulaci realného prostiedi.
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stabilizace letadla, letova hladiny, DC motor, matematicky model vrtule

Abstract

Master’s thesis: "Design of the control algorithm for aircraft stabilization™ summarizes
aircraft aerodynamics knowledge, from which nonlinear mathematical model of the aircraft
and propeller propulsion system are created. Design of the control algorithm for angle
position stabilization (for longitudinal motion) and the control algorithm for “Flight Path
Angle hold”“ and “Flight Level Change” modes is also presented here. Designed control
algorithms are tested within the simulation of the real atmosphere at the end of the thesis.
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1 Uvod

V poslednich letech doznaly bezpilotni systémy fizeni letadel mohutného rozmachu, a
to nejen ve vojenské oblasti, ale i v oblasti civilni, a to hlavné z divodu testovani novych
technologii s ohledem na bezpecnost posadky letadla. Jednim z projektd, které vznikly
Vv ramci inzenyrského rozvoje a vyvoje novych technologii je projekt SkyDog odd¢leni Flight
Controls firmy Honeywell, zabyvajici se vyvojem fidicich systému letadel. Tento projekt
vznikl v ramci sebevzdélavani a praktického ovéfeni noveé navrzenych postupi fizeni letadla.
Cilem projektu SkyDog je sestavit funkéni UAS (Unmanned Aircraft System) neboli
bezpilotni model vrtulového letadla. Hlavnim pozadavkem projektu je pfistupovat k navrhu
modelu jako by se jednalo o dopravni letadlo se vSemi naroky na bezpecnost fizeni.

Pfi navrhovani systémil fizeni letu vychazime z hierarchického navrhu skladajiciho se
ze Ctyt urovni. Nejvyssi - Ctvrtou urovni je komplexni automatizace a optimalizace letu
obsahujici navigaci, fidici systém a systém spravy motoru. Tieti Urovni fidicich systému je
vedeni letadla po trati v horizontdlni a vertikdlni roviné. Tteti vrstva obsahuje systémy
navigace ve vertikdlni roviné (stabilizace nadmotské vysky, stabilizace vertikdlni rychlosti),
navadéni v horizontalni roving (stabilizace odchylky kurzu), ptiblizeni letadla pfed pfistanim
a stabilizace indikované rychlosti letu. Druhou Urovni je stabilizace polohovych thli okolo

A%

cvwr

pohybu a tahu motoru. Nejnizsi (]arvni) urovni je stabilizace derivaci polohovych thla, thlu
nab&hu a Ghlu boé¢niho skluzu. M2

Cilem prace je vytvorit nelinearni matematicky model odpovidajici letadlu SkyDog,
provést linearizaci a navrhnout regula¢ni smycky pro stabilizaci: polohovych whli letadla
V podélném sméru, indikované rychlosti letu, letového thlu (flight path angle) a letové
hladiny (altitude hold/change).
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2 Formulovani problému

Zadanim diplomové prace je navrh fidicich algoritmt pro stabilizaci letadla v realné
atmosféfe neboli stabilizace letadla po vyvedeni z rovnovdzného stavu vlivem
atmosférickych poruch. Atmosférickymi poruchami rozumime napf. poryvy vétru nebo
turbulence. Tyto turbulence zpisobuji nahlé zmény proudového pole kolem obtékaného
télesa, které nasledné zpltisobuje zménu aerodynamickych sil (vztlakova sila, odporova sila,
bocni sila).

2.1 Cil prace

Cilem této prace je zajistit podélnou stabilitu letu. Podélnou stabilitou je mysleno
snizeni oscilace okolo horizontalni osy letadla - tlumeni kmit uhlu podélného sklonu.
Uvazujeme, Ze zbylé osy jsou uzamceny, resp. nedochazi k Zadnému kmitavému pohybu
okolo téchto os. Soutadné systémy budou rozebrany v dalsi ¢asti.

Z vyse uvedenych odstavci vyplyva osnova i cil prace:
1. Vypracovat matematicky model letadla
2. Navrhnout fidici smycky pro stabilizaci polohovych uhlt v podélné roviné
letadla (stabilizace kmitt okolo horizontalni osy letadla) a indikované rychlosti
letu.
3. Navrhnout fidici smy¢ky pro:
a) Flight path angle hold — Letadlo bude sledovat pozadovany uthel letu.
Tato vlastnost zaruci, Ze letadlo bude stoupat nebo klesat pod zadanym
uhlem. Sledovéani zadaného uhlu letu je dilezité napt. pii priblizeni
pted pfistanim, kdy ma letadlo sledovat pifedepsanou drahu.
b) Flight level hold (change) — Letadlo bude udrzovat letovou hladinu
(v pfimefeném rozsahu). Tato fidici smycka zaruci pii cestovnim letu
snadnou predikci letového profilu a prispiva k organizaci letové
dopravy.
4. Overit feSeni na modelovych piipadech atmosférickych poruch.
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2.2 Predpoklady

Pti vypracovani prace byly dodrzeny nasledujici predpoklady [31:

1.
2.
3.

Letadlo je idedln¢ tuhé téleso se Sesti stupni volnosti (3 translacni a 3 rotacni).
Hmotnost letadla je konstantni.

Letadlo je symetrické podle roviny Xz V letadlové souradné soustavé. Momenty
setrvacnosti I,, = [ xy dm; I, = [ yz dm jsou pak rovny nule.
Aerodynamické sily a momenty jsou vztazeny K neutralnimu bodu (CP —
center of pressure) letadla.

Atmosféra je v rovnicich zastoupena hustotou vzduchu urcujici nadmoiskou
vysku. Turbulence a jiné poruchy v rovnicich zahrnuty nejsou.

Momenty a sily vznikajici na trupu letadla jsou zanedbany. Aerodynamické
sily a momenty vznikaji pouze na nosnych plochach letadla. Tento ptedpoklad
plati jen pro pfipad podélné stability.

Zanedbavame tieni na fidicich plochach. Pohyb fidicich ploch je omezen
pouze moznostmi aktuatoru.

Gravitacni zrychleni je konstantni a je uvaZzovano jako 9,81 m/s%.

Zakiiveni zem¢& mizeme pro nizké rychlosti zanedbat.

2.3 Podélna stabilita systému

V této kapitole bude nastinéno, které parametry jsou pii podélné dynamické stabilité
fidicimi, které jsou fizenymi a ve kterych soufadnych systémech se tyto parametry vyskytuji.

Parametry urcujici podélnou stabilitu jsou:

1.
2.

Aerodynamicka rychlost — relativni rychlost vii¢i okolnimu vzduchu

Uhel nabéhu — thel nabshu je tuhel mezi rovinou xy letadlového
soufadnicového systému (ss) a rovinou xy aerodynamického ss.

Uhel podélného sklonu — je uhlem mezi referenéni plochou (v nasem piipadé
normalni zemsky neseny soufadny systém) a podélnou osou v letadlovém ss.

Uhlova rychlost okolo horizontalni osy letadla — udava rychlost zmény uhlu
podélného sklonu.

. Uhel Gama — tihel mezi osou x v aerodynamickém ss a referenéni plochou

(v naSem piipadé rovina xy v normalnim zemském neseném ss). Tento thel
neni pro stabilitu potfebny, nicméné je nezbytny pro fizeni letu, jelikoz udava,
jestli letadlo stoupd nebo klesa.
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Parametry, kterymi podélnou stabilitu fidime:
1. Uhel vychyleni vy$kovky — pfimo ovliviiuje momentovou rovnovahu letadla.

2. Otacky motoru — otacky motoru resp. tahova sila a rychlost letu ovliviuji
vzestup a pokles letadla. Pti navrhovani regulatort a fidicich modi neni motor
uvazovan z divodu zjednoduSeni linearizace a tahova sila je fizena ptimo.

2.3.1 Staticka stabilita

Pokud hovotfime o definici stability, mohou nastat nasledujici ptipady: nestabilni,
stabilni a neutralni. Letadlo je staticky stabilni, pokud po vychyleni zrovnovazné polohy
dojde ksamovolnému navraceni letadla do rovnovazné polohy bez lidského nebo
mechanického zasahu.

2.3.2 Dynamicka stabilita

Stejné jako u statické stability muze byt letadlo dynamicky stabilni, nestabilni nebo
neutralni. Jeli systém (letadlo) dynamicky nestabilni, pak pfi vnéjSim zasahu (vyvedeni z
rovnovahy) dojde k oscilacim okolo rovnovazné polohy s nartstajici amplitudou. U stabilniho
systému se bude amplituda kmitl snizovat, az nakonec dosahne ustalené¢ hodnoty.

R S U S — B S —— 3
(a) Staticky stabilni letadlo ——-—-b-’,} \) NG ,}‘\) - - B -
Kq < () Staticky a dynamicky stabilni letadlo
= L

S o < Onryece -t DN PPN

Vyvedeni lh letové drahy
rovr;:::ne o (b) Staticky stabilni; nutrainé dynamicky stabilni

-
(b) Staticky nestabilni letadlo / j
\s
Letadlo zachovava )\ I/ N
narusenou polohu j
———b-—‘*'—"—' - S b——l>—\\ s \ ,/
” o6 \
Stabilni poloha Vyvedeni z i / \\\)

rovnovaineho momenty
stavu

(c) Hranice stability letadla (c) Staticky stabilni; d icky nestabilni

. ay

obr. 2.3-1: Vlevo staticka stabilita letadla; vpravo dynamicka stabilita letadlal™
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3 Model letadla SkyDog

SkyDog je nazev projektu a letadla zobrazeného na obr. 2.3-1 s parametry uvedenymi
nize (Tabulka 1). Model je vybaven dvéma Li-Po bateriemi (HP-LVX2100-5S), vrtuli APC
18-12E, motorem AXI 5320/38 Gold Line, avionikou a servopohonem.

Tabulka 1: Zakladni parametry modelu

Rozpéti kiidel 234 m

Délka trupu 1,6m

Hmotnost (véetné elektroniky a baterii) 7 kg

Motor AXI 5320/38 GOLD LINE

Vrtule APC 18-12E

Material Laminat

Baterie 2x Hyperion Litestorm VX 25C
(HP-LVX2100-5S)

obr. 2.3-1: Letadlo SkyDog
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4  Atmosférické poruchy

Soucésti zadani prace je ovétit navrzené fidici smycky na chovani v realném prostiedsi,
neboli v prostiedi obsahujici turbulence a poryvy vétru. Cilem této kapitoly bude stru¢né
definovat co je to turbulence a poryv vétru a jejich vliv na letadlo.

4.1 Turbulence

frontami nebo boutkami. Zakladni rozdéleni turbulenci je nasledujici *:
1.

18

Jako turbulence vétSinou definujeme veSkeré zmény v atmosférickém pohybu, které
znacn¢ narusuji let, zejména pii vzletu a ptistani. Jedna se o chaotické a stochastické jevy
zmény v proudu prostiedi, ve kterém se letadlo pohybuje. Turbulence mohou vznikat zménou
atmosférického tlaku, proudu od jinych letadel, zakfivenim terénu, teplymi a studenymi

[]
Termicka turbulence — vznikd pohybem studené¢ho vzduchu nad teplejsi
povrch nebo v disledku nerovnomérného ohfevu zemského povrchu.

Dynamickéa turbulence — vznikd v oblastech stfihu vétru (horizontalniho i
vertikalniho)

Mechanickéd turbulence — vznikd tfenim vzduchu o nerovny zemsky terén.
; . < . PP |
Intenzita turbulenci se méni s rychlosti vétru a ¢lenitosti terénu. 5

Stupnice intenzity turbulenci dle Ceského hydrometeorologického tistavu:

1.

Slaba intenzita kyméceni — rychlost poryva vétru je 1 — 5 m/s vedoucich
K mirnému houpani letadla.

Mirna intenzita kymaceni — rychlost poryva vétru je 5 — 10 m/s, majici za
nasledek silnéj$i kymaceni a zmény vysky.

Silna intenzita — rychlost poryvil je 10 — 15 m/s zplsobujici prudké naklony,
zmény kurzu, miize dochazet k propadiim letadla.

Velmi silnd intenzita turbulence — rychlost poryvi je > 15 m/s. Disledkem jsou
prudké zmény vysky i kurzu.



Draha letu 7
v
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(6]

obr. 4.1-1: atmosférické poruchy

4.2 Strih vétru

Stiih vétru je definovan jako zména rychlosti vétru a sméru v relativné malé
vzdalenosti atmosféry. Stiih vétrli miiZzeme rozd¢lit na horizontalni (nejcastéji naptic frontami
a u pobtezi) a vertikdlni slozku (vznikd pobliz povrchu). Tteti kategorii stfihu vétru je
vertikalni poryv, ktery je pfevazné spojovan se stoupavym a klesavym vzduchem. Jedna se o
oblast vzduchu, kde dochazi ke zméné rychlosti a sméru vétru smérem vzhlru s nartstajici
intenzitou. Pfi vletu do poryvu vétru dochazi k do¢asné zméné thlu nabéhu (viz. kapitola 6.4),
jejimz disledkem je zména velikosti a rozlozeni aerodynamickych sil na letadlo. Letadlo se
nasledné ustali na trimované poloze relativné k prostfedi. Letadlo tedy bude zachovévat
ustaleny let na trimovanych hodnotach, mize ovSem stoupat nebo klesat dle sméru vétru
prostiedi.
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5 Souradné systémy

Abychom spravné pochopili zadani prace, cil prace a hlavné nasledujici kapitoly, je
dilezité popsat zékladni soufadné soustavy, které v této praci budou pouzity.

Inercidlni vztaznou soustavou je Normalni zemska souradnicova soustava a V této
soufadné soustaveé urcujeme trajektorii letu a nadmotskou vysku.

Prvnim neinercialnim soutfadnicovym Systémem je Normdlni zemskd ss nesend
letadlem, ktera je oproti inercialni soustavé posunuta translaénim pohybem. V zemské nesené
ss urCujeme tihové sily a orientaci letadla v prostoru.

Druhym neinercidlnim souradnicovym systémem je Letadlova ss, ktera je od inercialni
ss posunuta a natocena. V letadlové ss ur€ujeme polohové uhly (vzhledem k referenéni plose),
uhlové rychlosti a tahovou silu motorii. NaSi snahou je vesSkeré soutfadnicové soustavy
prevadét do letadlové souradnicové soustavy, pravé z divodu ptisobeni tahové sily této
soustave.

Ttetim neinercialnim soufadnicovym systémem je Aerodynamicka ss, ktera je taktéz

od inercialni ss posunuta a natocena. Jeji posunuti a natoceni je dano smérem nabihajiciho
vzduchu na kiidlo. V aerodynamické ss ur€ujeme plisobeni aerodynamickych sil a momenti.

5.1 Normalni zemska souradnicova soustava a Normalni zemska souradnicova

soustava nesena letadlem

Normalni zemska soufadnicovd soustava je pevné spjata se zemskym povrchem.
V tomto soufadném systému popisujeme trajektorii letu a letovou hladinu (nadmotskou
vysku), ve které se letadlo pohybuje. Pocatek tohoto soufadného systému je na zemském
povrchu, zpravidla v misté vzletu nebo pfistani, nicméné si jej mizeme vlozit tam, kde jej
potiebujeme.

Normalni zemsky soufadnicovy systém neseny letadlem je normalnim zemskym ss,

vvvvv

letadla a zistavaji rovnob&zné s osami zemského soufadného systému. V tomto soufadném
systému urcujeme tihové sily, orientaci v prostoru a polohové thly.

Vztah mezi témito souradnymi soustavami je dan nasledujicim rovnici:

O] [1 0 0 T,
0
0,=|%w|.[0 1 0T 1)
0,/ 10 0 1 T,
111l oo 1

Kde vektor O, reprezentuje pocatek normalni zemské souradnicové soustavy nesené letadlem,
vektor O; reprezentuje pocatek normalni zemské soufadnicové soustavy, Ty, Ty, T,
reprezentuje posunuti ve tftech osach normalniho zemského soutfadnicového systému.
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obr. 5.1-1: Zemsky a Zemsky neseny soufadnicovy systém !

5.2 Letadlova souradnicova soustava

Tento soufadny systém je pevné spjaty s letadlem a je letadlem také neseny. Pocatek

trupu, osay je ve sméru pravého kiidla letadla, osa z je kolma na ob¢ 0sy.

V tomto soufadném systému pusobi tahova sila motoru (resp. vrtule), jelikoz je pevné
spjata s rdmem letadla. Eulerovy thly a momenty uddvaji vztah mezi letadlovou ss a
referencni plochou. Jde o polohové thly popisujici podélny sklon, klopeni nebo azimut vzdy
vzhledem k referen¢ni plose. Za referen¢ni plochu zde uréujeme zemi (resp. horizont) diky
ptedpokladu, ze je Zemé plocha.

Jelikoz ma letadlova ss s normalni zemskou ss nesenou letadlem spoleény pocatek,
muzeme transformaci tohoto souradného systému provést pomoci rotacnich matic:
X

x1 gc
M= o @
Z Zgc
Xy X,
Y21 = |Y1|" Ry (3)
| Z | | Z1 |
-X3_ -xZ_
V3| = |YV2| Ry (4)
[ Z3 ] [ Z7 ]
1 0 0 Co 0 —Sp Clp 51[; 0
RIIJ: 0 Co So ,RBZ 0 1 0 lef): —Slp Cl/) 0] (5)
0 —sp Co ss 0 cq 0 0 1
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Tabulka 2: P¥ehled Eulerovych uhlt a momentt

. Uhlové
Uhel . :
rychlosti Popis
(rad)
(rad/s)
Uhel piiéného sklonu je dan jako uhel mezi rovinou symetrie
@ p letadla (rovinou uré¢enou podélnou a kolmou osou letadla) a
svislou rovinou obsahujici podélnou osu letadla.
o Uhel mezi podélnou osou letadla a vodorovnou rovinou danou
a 0sami Xg a Y.
Uhel azimutu definovany jako tthel mezi svislou rovinou
v r prochazejici podélnou osou letadla a osou Xg, jejiz smér byl
zvolen jako referencni.
Xgc &
W xa Xa=X3
— e e Y1=Y2
b A o N A
- ".! . // \\f/ ¢)
" > \ e N
\\\\ Ygc \\\\ X // ™ \
AN AN Z3 Y3
Ny ‘2 .

Z1=2gc

obr. 5.2-1: Transformace mezi referen¢nim ss a letadlovym ss

Klonéni

Zataéeni

obr. 5.2-2: Letadlova soufadna soustava s vyzna¢enim rotaci okolo os 8]
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5.3 Aerodynamicka souradnicova soustava

Aerodynamicka soufadnicova soustava je pevné spjata se smérem nabihajiciho
vzduchu. Pocatek tohoto soufadného systému se nachdazi v tzv.aerodynamickém stred¢
(vztazny bod, ve kterém je soucinitel momentu konstantni). Smér osy X je ve sméru
nabihajiciho vzduchu, dalsi dvé osy jsou na tuto osu kolmé. Osa X je pak od osy x letadlového
ss pootocena o thel ndb&hu rotaci okolo osy Yy a o hel vyboceni rotaci okolo osy z.

V tomto sourfadném systému pusobi vSechny aerodynamické sily a momenty. Diilezité
je také zminit, ze thel nabéhu ani thel vyboceni letadla nedavaji informaci o sméru letu. To
jestli letadlo klesa nebo stoupa, zjistime pouze z thlu I” (gama). Uhel gama je rozdilem uhlu
nabéhu (bude vysvétleno pozdéji) a thlem podélného sklonu (vici referenéni plose). Pokud je
uhel gama kladny, pak letadlo stoupd, pokud zaporny tak klesa. Cilem této prace tedy bude
udrzet tento thel nulovy (ustaleny vodorovny let) nebo konstantni pro zvolenou hodnotu pro
faze stoupani nebo klesani.

Transformace mezi aerodynamickou soufadnicovou soustavou a letadlovou
soufadnicovou soustavou:

X1 ] [ Xal[ca 0 —sa]
Yi=Ya|=|Ya|[|lO 1 0 (6)
Zy [ Zallsa 0 ca l
X2 ] [X11[ cB  sB 0]
Y2 | =|y1||-sB B 0 (7)
| Zy) = Z1] [Z111 0 0 1
i 4
Smér letu a’ Ty o, Ya
< i ] ; & 4
-« - eyl |
= \
Smer letu X ' | J"‘t b s
y— ,/“/
vz, '
(O

obr. 5.3-1: Aerodynamick soufadna soustava
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6 Aerodynamické sily a momenty

V této kapitole budou nastinény zékladni rovnice aerodynamické sily a momentu,
nicmén¢ odvozeni téchto sil zde nebude podrobné rozebirdno z divodu rozsahlosti této
problematiky. Aerodynamické sily a momenty pusobi v aerodynamické soufadnicové
soustave a pro dalsi pouziti je potieba prevést tyto sily a momenty do télesové souradnicové
soustavy.

6.1 Vztlakova a odporova aerodynamicka sila

Celkova aerodynamicka sila je rozlozitelna do slozek (odporova sila, boc¢ni sila,
vztlakova sila), z nichZ nas v této praci zajimaji hlavné sila odporova a vztlakova.

Vztlakova sila ur€uje, jaky vztlak vytvari dynamicky tlak na nosné plose (121631,
1
Fy ZEPVZ'CL'S (8)
1
FLzzpvz-CL“-a-S ©)

Prvni ¢asti rovnice vztlakové sily je dynamicky tlak odvozeny z Bernoulliho rovnice, ktera
popisuje proudéni kapaliny. Z rovnice je tedy patrné, ze aerodynamicka vztlakova sila zavisi
na relativni rychlosti (rychlost vztazena k rychlosti nabihajiciho vzduchu), velikosti vztazné
plochy, aerodynamického koeficientu (viz. kapitola 6.3) a uhlu nabéhu (viz. kapitola 6.4).
Prosttedi, ve kterém se pohybujeme, je reprezentovano hustotou vzduchu v dané nadmoiské
vySce. Z obrazku obr. 6.1-1 je patrné, ze vztlakova sila ptisobi kolmo na silu odporovou.

Odporova sila ur€uje, jaky odpor prostiedi klade pti dané rychlosti (1231,
1
Fp =Epv2-CD ) (10)
1 2 x
FDzzpv Cpa-S (11)

Na rozdil od vztlakové sily, odporova sila pisobi ve sméru nabihajiciho vzduchu a jejim
uc¢inkem je sniZovani aerodynamické rychlosti v zavislosti na Uhlu nébchu
(viz. kapitola 6.3.2). Stejné¢ jako vztlakova sila, odporova sila zavisi na aerodynamické
rychlosti, aerodynamickém koeficientu, uhlu ndb¢hu a vztazné plose.

Z vyse uvedenych rovnic a odstavcu je tedy patrné, ze ¢im vyssi je aerodynamicka
rychlost a thel nabéhu, tim vyssi je vztlakova, ale i odporova sila. Pti konstantni rychlosti
zavisi velikost téchto sil na aerodynamickych koeficientech, uhlu nab&hu a velikosti vztazné
plochy. Pfi zméné vychylky vyskovky dojde ke zmén¢ silové rovnovahy (bude vysvétlené
Vv nasledujicich kapitolach) a tim paddem ke zvétSeni uhlu nadbéhu. Pti zvétSeni uhlu nédbéhu
dojde k navyseni vztlakové sily, ale také k poklesu rychlosti. Letadlo tedy generuje vyssi
vztlak i pti nizkych rychlostech a vysokém uhlu nabéhu (niz§im nebo rovnym kritickému thlu
nab¢hu), toho se naptiklad vyuziva pfi pfistani nebo vzletu spolu skombinaci zmény
vychylky klapek.
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Chceme-li tedy rychly vodorovny let, musime provést nasledujici:

1. Snizit uhel nabéhu — nasledkem je snizeni odporového a vztlakového
soucinitele, coz ma za nasledek snizeni vztlakové sily

2. ZvySeni tahu motoru — nésledkem je kompenzace snizeni vztlakové sily
a zabranéni klesani

Chceme-li vsak stoupavy let, musime provést jednu z nasledujicich nasledujici variant:
1. ZvySeni rychlosti letu pifi zachovani uhlu nab&éhu

2. Zvyseni hlu nabéhu zménou podélného sklonu letadla

vItlak Aerodynamicka
= = _7 sila

tétiva kiidla
"-Hﬁ .

——
lihel nabéhu
v

smeér nabihajiciho
vzduchu

Plsobists
tlaku

S

obr. 6.1-1: Aerodynamicka sila v aerodynamickém soufadném systému'®

6.2 Aerodynamické momenty

Aerodynamické momenty jsou tvofeny aerodynamickymi silami. Tyto momenty
mizeme zjednodusend popsat nasledujicimi rovnicemi HZEL:

1

Mx=L=Epv2-Cl-b-S (12)
1

Mszzzpvz-CM-c-S (13)
1

MZ=N=§pv2-CN-b-S (14)

Kde koeficient b reprezentuje rozpéti kiidel, koeficient c tétivu kiidla (nosné plochy),
v aerodynamickou rychlost.

Jelikoz je tato prace zaméfena na podélnou stabilitu letu, méa na tento problém vliv
pouze moment M.
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6.3 Aerodynamické koeficienty

Aerodynamické koeficienty jsou neodd¢litelnou soucasti aerodynamickych rovnic.
Jejich ukolem je dat do poméru dvé riizné tvarovana télesa se stejnou charakteristickou
plochou. Dvé télesa mohou mit stejnou velikost charakteristické plochy, ale vztlak
generovany témito télesy bude odlisny. Abychom mohli tedy pouzit acrodynamické rovnice
sil a momentt,, musime ur€it aerodynamické soucinitele pro dany tvar nosné plochy. V praxi
se kdosazeni souciniteli vyuziva experimentalnich méfeni, jelikoz je jejich modelovani
obtizné. Zadna dvé télesa nejsou absolutné stejné tvarovana, proto je experimentalni uréovani
téchto soucinitelll nejlepsi metodou. Méfeni jsou vSak finan¢né nakladna a pro nase potieby
bude dostacujici matematicky model téchto hodnot. Hodnoty soucinitel byly dodany spolu se
zékladnimi daty pro model letadla.

Aerodynamické koeficienty, které zde nastinim, jsou zavislé na thlu néabéchu.
Aerodynamické koeficienty jsou zavislé i na dalSich parametrech, jako je napt. rychlost letu
nebo vychylka fidicich ploch

6.3.1 Soucinitel vztlaku

Prvnim koeficientem, ktery zde predstavim je tzv. vztlakovy koeficient, ktery je
V literatuie ¢asto oznaCovan jako C (Lift coefficient).

Na obr. 6.3-1 je znazornéna zavislost vztlakového koeficientu (narust vztlaku) na thlu
nab&hu. Vyobrazena je pouze kladnd ¢ast uhli nabéhu, jelikoz predpokladame, ze letadlo
nebude (dlouhodobg) 1état se zapornym thlem nabéhu.

Na obr. 6.3-1 jsou patrné tii Casti:

1. Linearni oblast — z linearni oblasti mizeme vidét, Ze neprochazi pocatkem a pii
nulovém uhlu nabéhu je generovan vztlak. To je dano nesymetrii profilu kiidla.
U symetrickych kiidel by vztlakova ¢ara prochazela pocatkem. Linearni oblast
vztlakové cary je, az do tzv. kritického Uhlu nabéhu kde dochazi
k maximalnimu vztlaku.

2. Nelinearni oblast — nachazi se za kritickym uhlem nab&hu. V této oblasti
dochazi k nahlému poklesu vztlaku.

3. Oblast odtrzeni — tato oblast se nachdzi dal za kritickym uhlem nab¢hu a
dochazi zde k silnému poklesu vztlaku, ktery vede k padu letadla.
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obr. 6.3-1: Zavislost soucinitele vztlaku na Ghlu nab&hu **!

6.3.2 Soucinitel odporu
Soucinitel odporu, Vv literatufe oznacovany jako Cp (Drag coefficient) nebo Cy.

Na obr. 6.3-2 je zobrazena zavislost soucinitele odporu na thlu nab¢hu. Stejné jako
u soucinitele vztlaku i zde je pouZzita pouze kladna ¢ast kiivky, predpokladajici pouze kladné
uhly nab¢éhu. Z obrazku je patrné, ze tato zavislost je zna¢né nelinearni a ze pocatek této
ktivky neprochdzi nulou pii nulovém thlu nabéhu. Dale vidime, Ze pii prekroceni kritického
uhlu nabéhu dochéazi k prudkému narGstu odporu, jehoZz nésledkem bude prudky pokles
aerodynamické rychlosti. Nartst odporu je dan zvétSenim oblasti odtrZzeni vzduchu od kiidla
a vznikem turbulenci v této oblasti.

Cd

A

nezadrZitelny
ndrist odporu

Cdmin o =

o

obr. 6.3-2: Zavislost soucinitele odporu na tthlu nab&hu

27



Na obr. 6.3-3 vidime polarové vyobrazeni soucinitele vztlaku a soucinitele odporu.
Toto zobrazeni slouzi pro vyhodnoceni aerodynamickych kvalit, zejména aerodynamické
jemnosti. Aerodynamickd jemnost je pomér soucinitele vztlaku vic¢i souciniteli odporu.
dobfe tvarovanych téles je pak soucinitel vztlaku zhruba 20x vyssi nezli soucinitel odporu.

A

CD

obr. 6.3-3: Polarové zobrazeni soudinitele vztlaku a odporu

-Clmax

[15]

Na nasledujicich grafech jsou zobrazeny koeficienty vztlaku a odporu vypoctené tzv.
Panelovou metodou (tyto koeficienty byly doddny spolu se zadanim a nejsou tedy vysledkem

této prace).
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T7-VLM1

15° flap
T1-12.0 m/s-VIM1
T1-30.0 m/s-VLM1

30° flap
T1-12.0 m/s-VLM1
T1-20.0 m/s-VLM1

obr. 6.3-4: Polarové zobrazeni souéinitele vztlaku a soucinitele odporu
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Alpha

obr. 6.3-5: Vyobrazeni soucinitele vztlaku pfi riznych rychlostech letu a konfiguraci klapek

6.4 Uhel nab&hu

Uhel nabéhu je thel, ktery svira proudici vzduch s tdtivou kiidla. Jinymi slovy pod
jakym uhlem proudici vzduch nabihd na nabé&znou hranu kiidla. Jedna se tedy o tihel mezi
aerodynamickou soufadnicovou soustavou a letadlovou soufadnicovou soustavou. K tomuto
uhlu je pak potieba pficist tihel, pod kterym je kiidlo pfipevnéno k trupu letadla. Tento uhel je
V literatufe oznadovan feckym pismenem o (alfa). Uhel boéniho skluzu S zde nebude
rozebiran, z dlivodu zaméfeni pouze na podélnou stabilitu, 1 pfes jeho pouziti v rovnicich.

Zname-li z technickych parametrd thel, pod kterym je kiidlo letadla pevné ptipevnéno
K trupu a zname-li relativni rychlosti letadla (rychlost v 0se u a w télového ss) miizeme pouzit
nasledujici rovnici pro vypocet uhlu nabéhu. Kde ag reprezentuje thel nabéhu vzhledem
podélné ose letadla a uhel 0 reprezentuje thel pod kterym je kiidlo pfipevnéno vzhledem
k ose letadla.

a=ay,+8=tan? (g) (15)

V ptedchozich kapitolach zabyvajicich se aerodynamickymi souciniteli bylo popséno,
jak se vztlakovd a odporovd sila méni se zménou Uhlu nabc¢hu. Na
obr. 6.4-1 je zobrazeno, jak se méni chovani vzduchu obtékajiciho kiidlo pfi zméné thlu
nab&hu. Na obr. 6.4-1 je mozné vidét, Ze se zvysujicim se uhlem nab&éhu dochazi k posouvani
bodu odtrZzeni vzduchu od kiidla a zvétSovani oblasti turbulentniho proudéni. To ma za
nasledek zvySeni odporové sily a snizeni rychlosti. Dillezité je také se zminit, ze kriticky thel
nab¢hu se u civilnich letadel pohybuje maximalné od 15° do 20°.
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obr. 6.4-1: Zavislost proudéni vzduchu na thlu nab&hu 1%

Na obr. 6.4-2 je mozné vidét zavislost rozlozeni tlaku na kiidle pfi zméné uhlu
nab&hu. Vidime, ze pfi zvySovani thlu nabéhu dochdzi k ptresunu napéti smérem k nédbézné
hran¢ kiidla. Misto, kam umistujeme vyslednici nahrazujici skuteéné rozlozeni tlaku, se
nazyva aerodynamicky stfed, neboli CP (Centre of Pressure).

+
Uhel _1{_ %
,b..h — \"\.
i 'ihelnabshu | °
: A L]
nabéhu .4 —_— S -
* lhel nab&hu ca

oP

Uhel
nabéhu +10° ‘—é——______ '
7 — :R
uhel nabéhu ca
obr. 6.4-2: Rozlozeni tlaku pti zméné thlu obr. 6.4-3: Posunuti aerodynamického sttedu pii

nébéhu © zméné tthlu nabshu @

6.5 Uhel Gama

Uhel Gama (I), v anglické literatuie oznacovany jako Flight path angle, je vyslednici
rozdilu thlu podélného sklonu a thlu nédbéhu. Dulezité je si uvédomit, ze uhel gama je
rozdilem whld dvou rtznych soufadnych soustav a to aerodynamické a letadlové. Podle
hodnoty tohoto thlu uréujeme, zdali letadlo klesa (uhel je zaporny), stoupa (thel je kladny)
nebo drzi aktudlni letovou hladinu (thel je nulovy). Jedna se tedy o thel, pod kterym letadlo
skutecné leti v podélném sméru.

Nasledujici vzorec ukazuje vypocet thlu gama:

=60—-a (16)
Kde uhel 6 je uhlem podélného sklonu (viz. kapitola 5.2) a ihel a je uhlem nab&hu.
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7 Silova a momentova rovnovaha

V nasledujicich dvou kapitolach bude strucné a zjednodusené nastinéna problematika
silové a momentové rovnovahy.

7.1 Silova rovnovaha

Aby doslo k ustalenému vodorovnému letu je potieba, aby vSechny vztlakové sily byly
Vv rovnovaze se silou gravita¢ni. VSechny sily musi byt pfevedeny do stejné soufadnicové
soustavy (nejcastéji se vyuziva letadlové ss).

ZjednoduSeny zapis silové rovnovahy je uveden v néasledujicich rovnicich:

Z
Z=G—>n=5=1 (17)

Kde Z je suma vSech vztlakovych sil psobicich v ose z v letadlové ss, G zde reprezentuje
gravitacni silu pasobici proti vztlakové sile v z-ose letadlové ss. Proménna n v této rovnici
znaci tzv. pretizeni.

7.2 Momentova rovnovaha

Momentova rovnovdha nam pak tikd, Ze pro ustaleny vodorovny let musi byt suma

Vv w

V rovnovaze.

Nasledujici rovnice popisuji momentovou rovnovahu. Stejné jako u silové rovnovahy,
i zde musi byt viechny momenty pievedeny do stejné ss (letadlove) M:

ZM —0 (18)

Z M = Mgy + Ly - x7 + Myop — Lygp * lyop = 0 (19)
My; + Lyi * X7 + Myop = Lyop * lyop (20)

V rovnici (19) vidime, ze suma momenti se skladd z momentli generovanych na
kiidlech letadla (M Myop) @ Z momentii generovanych vztlakovymi silami (Li; Lvop) Na
ramenech (X, lvop).

Rovnice (18) — (20) vyjadiuji vySe zminénou momentovou rovnovahu. Grafické
znazornéni té€chto rovnic je zobrazeno na obr. 7.2-1. Z obrazku a rovnic je patrné, ze
vztlakova sila vznikajici na vyskovce letadla ma vyvazovaci funkci a je nazyvana vyvazovaci
silou.
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2%

konstantni hmotnosti letadla) jsou neménné. Kontrolnimi plochami tedy nastavujeme pouze
velikost aerodynamickych sil generovanych na téchto fidicich plochach. Vychylenim
vySkovky do zaporného uhlu (vychyleni smérem nahoru, ,,pilot pfitahne fidici paku*) dojde
ke snizeni vyvazovaci vztlakové sily, tim padem je letadlo vyvedeno z momentové rovnovahy
a vysledny moment bude kladny. Zaporna vychylka na vySkovce letadla ma tedy za nasledek
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obr. 7.2-1: Zobrazeni momentové rovnovahy !
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8 Pohybové rovnice

V této kapitole budou velmi struéné zminény pohybové, silové a momentové rovnice.
Odvozeni pohybovych rovnic miiZete nalézt napt. zde MR

8.1 Zakladni pohybové rovnice

Zakladni pohybové rovnice vychazeji z 2. Newtonova zékona v inercialni ss:

d dh av
F ZFL dt(m V) T m It (21)
dH d
M E M;=— dt(l w) (22)

Pro téleso (letadlo) pevné spojené s letadlovou ss, konajici posuvny a rota¢ni pohyb
vlivem vnéjSich sil a momentd nabyvaji nasledujicich tvart:

av
F=mE+m[6XV] (23)
dH
M =——+ [ x H] (24)

8.1.1 Silové rovnice — slozkovy tvar

VySe popsanou silovou rovnici mizeme piepsat do nasledujiciho slozkového
tvary (M.

F=|Y+mg-cosf-sing
Z +mg - cosO - cos¢

v+r-u—p-w
W+prv—q-u

X —mg-sin@
]zm- (25)

u+q-w—r-v]

Kde X, Y, Zreprezentuji vyslednice aerodynamickych sil ptsobicich v letadlové ss, mg
gravitacni silu. Goniometrické¢ funkce thli 6, @ zde slouzi k pfevodu gravitacni sily do
télesové ss.
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8.1.2 Momentové rovnice — slozkovy tvar
Stejn¢ jako silové, tak 1 momentové rovnice vyjadiime ve slozkovém tvaru
v letadlovém ss HEIEIEE]:
Ix _Ixy _Ixz
I1=|-1, I —1y, (26)
_sz _Izy Iz
M, Iip — (Iy - Iz)qr - Iyz(qz - TZ) - zx(iﬂ + pQ) - Ixy(q - Tp)
M=|M,|= Iyq - (IZ - Ix)rp - zx(r2 - pZ) - Ixy(?j + qr) - Iyz(f' - pCI) (27)
MZ sz - (Ix - Iy)pq - xy(pz - qZ) - Iyz(q + T‘p) - sz(p - qT‘)

2%

Daéle je vidét, Ze rovnice neobsahuji pfispévky od gravitacnich sil. Rovnice byla odvozena
Vv letadlové ss a rovinou symetrie je rovina Xz, jsou momenty setrvacnosti ly, = Iy, = 0.

8.1.3 Kinematické rovnice

Nasledujici rovnice davaji do vztahu uhlové rychlosti a derivace Eulerovych
ahlg RAE]-

p=¢—1sinb (28)
q = 6 cos¢ + 1 cosBsing (29)
r =1 cos6 cos¢p — O sing (30)
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9 Nelinearni model v programu Matlab / Simulink

Ze znalosti soufadnych soustav, aerodynamickych sil, silovych, momentovych a
kinematickych rovnic je mozné sestavit nelinearni matematicky model letadla. Nasledujici
modely jsou vytvofeny v programu Matlab/Simulink 2012b.

Vstupnim modelem byl matematicky model letadla typu ,,bussines jet, vyuzivany pro
vyukové ucely ve firm¢ Honeywell, oddéleni Flight Controls. Autorem tohoto modelu je
Bc. Libor Prilesky.

Jelikoz puvodni model piedpokladal pouziti dvou motori umisténych pod kiidly
letadla, bylo nutné upravit rovnice tak aby odpovidali modelu SkyDog. Vysledkem jsou
upravené aerodynamické rovnice a model motoru odpovidajici modelu motoru, ktery je pouzit
na fyzickém modelu.

9.1 Struktura matematického nelinearniho modelu

Na obr. 9.1-1 je vidét nejvyssi vrstva implementace nelinearniho matematického
modelu letadla SkyDog. Vstupy fidici podélnou stabilitu jsou Elevator (vyskovka), PWM
(pulsni S$ifkova modulace fidici otaéky motoru). Vstupy Rudder (smérovka) a Aileron
(kiidélka) jsou opatieny vstupni konstantou 0 pro ,,zablokovani* lateralniho pohybu. Dale na
obr. 9.1-1 vidime vystupy relevantni pro podélny pohyb. Vystupy pro lateralni pohyb zde
vyvedeny nejsou pro vyssi prehlednost modelu. Prvnim vystupem je rychlost letu znacena
jako Vaero, druhym vystupem je tthel nabéhu oznacovany Alpha. Ttetim vystupem je thel
podélného sklonu oznadovany dle anglické literatury jako PitchAngle nebo Theta. Ctvrtym
vystupem je uhlova rychlost g, neboli rychlost zmény thlu podélného sklonu, oznacovana
jako Pitch Rate. Poslednim, patym vystupem je tthel Gama, ktery je z hlediska tizeni podélné
stability nepotiebny a jeho vyvedeni je zde pro usnadnéni odecitani tzv. Flight path angle.

Voo (o) [ ——>@D

Alpha (rad) mﬂ—p@
Alpha

| Ailerons

PitchAngle

Pitch angle - Thet (rad) —————
o ang (=) FichAnge (&)

m
2
&

@ o I

itch rate (radis) [ ———
pilch faie (diS) o E (&)
FitchRate

E)—————>Fuln Gamma [r=d] ——» (5 )

FWM

SkyDog

obr. 9.1-1: Nejvyssi vrstva nelinearniho modelu letadla SkyDog
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Na vstup vyskovky neboli vstup jedna je pfipojen setrvacny ¢len v podobé prenosové
funkce, rate limiter a saturace. Tyto tfi prvky maji za ukol velmi zjednodusené simulovat
servomechanismus vyskovky.

Vnitini struktura matematického modeluje zobrazena V pfiloze 1. Tato wvnitini
struktura se sklada z vypoctu dynamického tlaku v bloku Enviroment (zelené pozadi bloku),
nasleduje vypocet aerodynamickych sil a momentti (modré pozadi). Aerodynamické sily a
momenty jsou nasledné piepocteny do letadlové ss (Sedé pozadi). Vyslednice téchto sil je
vstupem do tyrkysového bloku zodpovédného za vypocet Eulerovych whli a rychlosti.
V poslednim bloku je zrychlosti v letadlové ss vypoctena celkova rychlost letu spole¢né
s uhly nab¢hu a boc¢niho skluzu.

Vstupy z vyssi vrstvy modelu jsou zvyraznény oranzovou barvou, stejné jako vystupy
sméfujici do vyssi vrstvy. Lokalni odkazy typu ,,Go To / Go From* jsou oznafeny ¢ervenym
pozadim.

Z této vnitini struktury je snadno rozeznatelné, Ze kontrolni plochy letadla vyskovka,
smérovka a kiidélka maji pfimy dopad pouze na aerodynamické sily, pusobi tedy
v aerodynamické soutadnicové soustavé. Oproti tomu PWM fidici tah motoru plisobi pfimo
Vv letadlové soutadnicové soustave, jak bylo zminéno v kapitole o soutadnicovych soustavach.
Tah motoru je vstupem pro vypocet sil v letadlovém ss, nicméné je vynechdn z vypoctu
momentd pusobicich na trup letadla. Vynechani vychazi z predpokladu umisténi motoru na
podélné ose letadla a nevytvari tak moment od tahové sily. Gravitacni ucinky jsou
Vv momentovych rovnicich zahrnuty pomoci sil Fp, které jsou vyslednici rozdilu
aerodynamickych sil a sily gravitacni.

9.2 Pohonna soustava

Cilem kapitoly je navrh nelinearniho matematického modelu pohonné soustavy letadla
skladajici se ze stejnosmérného bezkartd¢ového motoru a vrtule.

Motorem pohangjicim vrtuli je AXI 5320/38 GOLD LINE. Jedna se o bezkartacovy
DC motor s nasledujicimi parametry:

Tabulka 3: Parametry motoru AXI 5320/38 GOLD LINE

Motor
RPM/V 206 RPM/V
Ra vnitini odpor 84 mQ
lo proud bez zatéze pii Up 1,1A
U napéti bez zatéze 10V
Rozméry (pramér x délka) 63 x 54 mm
Priimér htidele 8 mm
Hmotnost 495 ¢g
Vrtule
Prameér 0,4572 m
Hmotnost 0,087 kg
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9.2.1 Nelinearni matematicky model motoru

Pfi modelovani motoru vychdzime 2z nasledujicich elektromechanickych rovnic
motoru:

di
U=Rai+LE+kew (31)
dw
ki =]t M, (32)

Zatézovaci moment je vypocitavan pomoci modelu, ktery byl dodan se vstupnimi
daty. Induk¢nost motoru byla dodana vyrobcem motoru (L = 0,067 mH) po emailové
komunikaci. Elektrickd a mechanicka konstanta motoru byla vypoctena stejné jako pfiblizny
moment setrvacnosti.

Vypocet elektrické konstanty motoru:

RPM rad-s 1
206 T =215 T (33)
ko= — 2 = 1 _ 00465 2
€ rad-s”! 215 rad (34)
|74

Pfi vypoctu mechanické konstanty motoru jsem vychazel z ustdleného stavu motoru,
kdy je zatézny moment rovny momentu motoru:

P
Mot = My > Mot = kil = Z:t =M, (35)
Pyt 1052 Vs
Fem w+i 572,8-37,5 0,04897 rad (36)

Kde hodnoty Poyt, @, i jsou pfevzaty ze stranek vyrobce pro zatizeni vrtuli podobné té co je
uzita v letadle SkyDog.

Vypocet priblizného momentu setrvacnosti vychazi ze zjednoduseného popisu krytu
motoru, hiidele a vrtule (jako zjednodusenou nahradu vrtule byla pouzita tyc).

] = Jmot + Jurtute (37)

1 2 2 1 2 2
Jmot = <—-mh : rh) + (Mumezik * Toeni) = (—- 0,02+ 0,007 ) + (0,29 0,0612)

2 2 (38)
Jmot = 1,0796 - 1073 kg - m?
1 2 1 2 -3 2
Jortute = 75 Moreutel” = 75+ 0,087 - 0,4572% = 1,5155 - 10~ kg - m (39)
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Na schématu v pfiloze 2 jsou zobrazeny dvé mozné varianty implementace motoru.
Prvni (modie zvyraznénou) implementaci jsou kompletni elektromechanické rovnice motoru.
Druhou (Cervené zvyraznénou) implementaci jsou elektromechanické rovnice ochuzené
o dynamicky elektricky ¢len, neboli neni zde zahrnuta induk¢nost motoru. Toto zanedbani
bylo provedeno z divodu nizké ¢asové proudové konstanty a jejiho dopadu na vypocetni Cas.
Déle jsou na obrazku (svétle modie) zvyraznény zmény v napéti kotvy (tato hodnota bude
meénéna pii pripojeni PWM) a zmény zatézovaciho momentu (k t€émto zménam bude dochazet
pii zméné rychlosti letu i otacek motoru). Model je zjednodusen a neni zahrnuta proudova
ochrana motoru, proto je nezbytné zjistit do jakych mezi otacek a zatizeni se muzeme
pohybovat. Dalsi moznosti je piidat saturaci proudu do modelu bez integratoru proudu. Tento
pristup vSak zavadi do feSeni zna¢nou nelinearitu a omezeni V prechodovych stavech.

Vypocet ¢asovych konstant motoru je nasledovny:
L, 67-107°

Tq = —

=2 =7976-10"* 40
R, 84-10-3 s (40)
_Ry+J 84-1073-2,603-107

= - = 4,47 1073 41
tm = ch)? 0,04892 S (41)

9.2.2 Linearizace motoru

Pro dalsi postup, resp. navrh reguldtoru otacek, potfebujeme model motoru
linearizovat. Jak bylo zminéno vySe, bude pro linearizaci pouZzita zjednoduSend varianta
motoru, kde je zanedbana proudova dynamika.

Pied samotnou linearizaci motoru je nutné nalézt pracovni bod, ve kterém budeme
model linearizovat. Pro nalezeni pracovniho bodu byl pouzit nastroj Linear Analysis tool
S nastavenim uvedenym na obr. 9.2-1.

Vystupem programu je nalezeny pracovni bod pii nésledujicich vstupnich parametrech
a pocatecnich podminkach. Tento pracovni bod reprezentuje zatizeni motoru pii ustaleném
vodorovném letu cestovni rychlosti.

Tabulka 4: Pracovni bod motoru

Pocatecni stavy Vstupy Vystup
| = 23,66 A u=20V o = 368,36 rad/s
o = 368,36 rad/s M;=1,1 Nm

38




‘

States I Inputs | Outputs |

State Spedfications
State Value [~ Known I [¥ Steady State I Minimum I Maximurm
motor_vrtule_L/AXI 5320//1/1
State-1 | 0 | r | [ | of | mf
motor_vrtule_L/AXI 5320//1/omegal
State-1 | 1 | [ | [ [ of | mf

‘

States Inputs | Qutputs |

Input Spedifications
Input Value [+ Known I Minimum I Maximurm
motor_vrtule_ LUl
Channel - 1 | 20 | 2 | -Inf | Inf
motor_vrtule_L/Mz
Channel - 1 | 1.1 | 2 | -Inf | Inf

States | Inputs  Outputs |

QOutput Specifications
QOutput Value — -
[~ Known I Minimum I Maximum
motor_vrtule_L/omega
Channel - 1 | i | I | -Inf | Inf

obr. 9.2-1: Nastaveni vstupnich dat pro ziskani pracovniho bodu

Nelinearni model motoru linearizujeme vySe zminénym néstrojem, ktery provede tzv.
Block by Block linearizaci. Tato metoda linearizace provadi linearizaci kazdého bloku modelu
nezavisle. Vystupem linearizace jsou stavové matice popisujici linearizovany matematicky
model.

9.2.3 Regulator otacek

Z diivodu zanedbani dynamiky proudu motoru nemusime fesit proudovou regulacni
smycku motoru. Tato kapitola tedy bude popisovat navrh PI regulatoru otdCkové smycky
linearizovaného modelu. Cilem je navrhnout regulator otacek, ktery bude mit rychlou odezvu
prekmitem do 20% Zadané hodnoty bez odchylky v ustidleném stavu.

Knavrhu regulatoru bylo vyuzito nastroje sisotool (single input, single output)
programu Matlab, slouziciho pro efektivni navrhovani regula¢nich smycek systému. Diky
tomuto nastroji miizeme v realném case sledovat chovani systému pii zméné regulatoru nebo
zpétné vazby.

Jako regulacni ¢lanek je volen PI regulacni ¢lanek s nésledujici pfenosovou funkci:
0,02s +1
s

PI =0,6-

Odezva regulovaného systému na jednotkovy skok je zobrazena na obr. 9.2-2
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obr. 9.2-2: Odezva motoru na skok s pouzitim PI regulatoru

Ovéfeni regulatoru bylo provedeno v prostiedi matlab/simulink, kde byl PI regulator
zapojen do zpétné vazby systému a testovan pii reakci na zménu otacek a zatézného
momentu. Na obr. 9.2-3 je zobrazen prub¢h otaéek motoru pii skokové zméné referenéni
hodnoty zatézného momentu a otacek. Z prubéhu je mozné vidét odezvu motoru na zménu
zatézného momentu (2 — 4 s) a zménu otacek motoru (5 — 9's).

2500 T T T T T
Omega

B o~ ] m—— Omega_ref

25‘:':'_ [ [ 1 1 a2 —
AN AN

2000 = ; ; o
1500 _
1C|:|:| 1 1 Fl Fl Kl —
500 —

0 1 1 1 1 1

o 2 4 i1 B 10 12

obr. 9.2-3: ovéteni PI regulatoru
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9.2.4 Vrtule

Autorem této Casti modelu je Ing. Petr Liskaf. Vrtule pouzitd v naSem piipadé je
APC 18-12E. Matematicky model vrtule je sestaven dle nésledujicich rovnic 2

_RPS*-D%-p-cp

42

k " (42)

Fr = RPS?-D*-p-cy (43)
v

=— 44

Ja = RPs D (44)

Z vyse uvedenych rovnic je patrné, Ze moment a tah vrtule jsou funkce zavislé¢ na
otackach motoru a rychlosti letu.

Graf na obr. 9.2-4 zobrazuje tah produkovany vrtuli pti nulové rychlosti letu. Osa X
zobrazuje jak Casovy pribéh, tak zesileni PWM. Kazdych 10 s dochazi k navySeni otacek o
10 % az do otacek maximdlnich. Maximalni otaCky byly ziskany odectenim pii dosazeni
maximalniho proudu a napéti pfi nulovém zat€Zzném momentu. Z grafu je patrné, ze
S naruistajicimi otdCkami stoupd tah motoru az do hodnoty 70 % maximalnich otacek.
Divodem je narGstajici zatézny moment, ktery ma za nasledek nartst proudu v obvodu
motoru az do maximalni hodnoty.

I
: Airplane Thrust
| T T T IR R L L L LR RN E N L rr T T T e T T T -
= 25nenn -
=
2
2 s —
=]
E
ﬁ L T T T LT T T T T T e T S L1 R L LT LR T T T T TR TR PR P, -
=
0] = —
2 I i i i i
] i 40 . m -1 1m 120
Cas [s]

obr. 9.2-4: Tah produkovany vrtuli pfi rychlosti letu 0 m/s a zvySujicich se otackach motoru
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Na obr. 9.2-5 je zobrazen graf poklesu tahu pfi zvySovani rychlosti letu a konstantnich
otackach motoru (7500 ot/min). Rychlost letu kazdych 10 s narista az do hodnoty 25 m/s.

Airplane Thrust
Vasrmo

Rychlost letu [mis]
Tah motoru [N]

obr. 9.2-5: Tah produkovany vrtuli pti zméné rychlosti letu

Graf porovnavajici hodnoty tahu (staticky pii rychlosti 0 m/s) namétené v laboratofi
pomoci siloméru a hodnoty vypoétené modelem je zobrazen na obr. 9.2-6. Z prubéhu je
mozné vidét, Ze budou nutnd dal$i méfeni a kontrola modelu motoru, abychom ziskali
presnéjsi matematicky popis.

]
T

5]
T

!,aﬂ
T

Tah motoru [N]
& ]
T I

]
I

o
T

i I
20 40 eQ BO 100 120

Cas [s]

=]

=}

obr. 9.2-6: Porovnani namétenych hodnot tahu s hodnotami modelu
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9.3 Prostredi

V teoretické Casti jsme uvedli, ze aerodynamicka sila zahrnuje prostfedi, ve kterém se
letadlo pohybuje, pomoci hustoty vzduchu slouzici k vypoctu dynamického tlaku. Vypocet
acrodynamické sily naleznete ve vzorcich (8) a (9).

Na schématu v pfiloze 5 je zobrazena implementace vypoctu vlivu vnéjsiho prostredi.
Vstupy do toho bloku modelu jsou rychlost letu v letadlovych soufadnicich, nadmotska
vyS8ka, DCM, rychlost viéi inercidlni soustavé. Vystupem jsou pak hustota vzduchu,
dynamicky tlak, rychlosti poryvu a momenty vétru v letadlovych soufadnicich. Uvnitit bloku
atmosphere je ulozen blok ISA atmosphere model (International Standard Atmosphere)
slouzici k vypoctu hustoty vzduchu dle nadmotské vysky.

9.4 Aerodynamické sily a momenty

Na schématech v pfiloze 6 a 7 jsou zobrazeny implementace vztlakové sily
a aerodynamického momentu okolo osy y aerodynamického soutadnicového systému.

Z obrazkl mizeme vidét, Ze rovnice 8 je zde rozsifena o soucet vSech aerodynamicky
soucinitelii. Je zde pfirdstek od thlu ndb&hu, od thlové rychlosti okolo osy y a od zmény
polohy vyskovky. Ptirtstek od thlové rychlosti je ndsoben (v tomto piipad€) délkou tétivy
kiidla a déleny rychlosti letu z divodu zachovani jednotek.

Sily a momenty vystupujici z tohoto bloku jsou néasledné piepocteny do télesového
soufadnicového systému.

9.5 Prevod souradnicovych soustav

Sily a momenty ptsobici v aerodynamické ss jsou pievedeny do letadlové ss, kde je od
nich odecteno pusobeni gravitacni sily. Tento pifevod je provede dle vzorcii uvedenych
v kapitole 5.

Na schématu v ptiloze 8 je vyobrazen, vypocet transformacni (v naSem piipadé pouze
rota¢ni) matice od uhlu nadbéhu a Uhlu boéniho skluzu. Nasledn¢ je aerodynamicka sila
prepocitana do sily ,,letadlové®, od které je odeCtena gravitacni sila, ktera je opé€t piepocitana
do letadlového soutadnicového systému. V 0se X je dale piipocten tah motoru.

Do rovnice ptevodu momentovych G¢inka do letadlového ss vstupuji aerodynamické
uhly, momenty a aerodynamicka sila (jiz prevedena do letadlového ss). Tato sila je nasledné
vypoctena rotani matice pro pfevod ss. Vysledné ucinky jsou vyvedeny na vystup, ze kterého
nasleduji do bloku pocitajiciho Eulerovy thly, rychlosti a thlové rychlosti.
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9.6 Silové a momentové ucinky

V bloku Euler angles je proveden vypocet silovych a momentovych Géinkt popsanych
v kapitole 8. V tomto bloku se také nachazi prevod mezi letadlovou, normalni zemskou ss
nesenou letadlem a normalni zemskou ss.

Na schématu v piiloze 10 je zobrazeno provedeni vypoctu Eulerovych uhla, tahlovych
rychlosti, zrychleni v letadlovém ss a polohy a rychlosti v normalnim zemském ss. Cerveny
blok obsahuje vypocet uhlovych zrychleni dle rovnice (27). Modry blok obsahuje vypocet
Eulerovych thlt pomoci kinematickych rovnic (28) — (30), spole¢né s vypoétem smérové
kosinové matice DCM (Direct Cosine Matrix) pro pievod do normalni zemské soufadnicové
soustavy. Jako posledni je zde proveden vypocet rychlosti v letadlovém ss. Tento vypocet je
proveden dle vzorce pro silové rovnice v letadlovém ss (rovnice (25)).

9.7 Rychlost letu

V poslednim bloku jsou vypocitavany aerodynamické thly (ahel nabéhu, tthel bo¢niho
skluzu) a celkovd rychlost letu. Tyto hodnoty jsou vypocitdvany ze slozek rychlosti
vypocétenych v bloku Euler angles.

Implementované rovnice jsou nasledujici [2111.
w
a = arctan (Z) (45)
v
B = arctan (;) (46)
Vaero = \/(uz +v2 4+ w?) (47)

Veskeré uhly pouZité ve vypoctech jsou v radianech. Rychlosti jsou pocitany a zobrazovany
v m/s.

9.8 Servopohon vyskovky

V této kapitole bude uveden navrh zjednoduseného servopohonu motoru.

Na schématu v ptiloze 11 je zndzornén model zjednoduseného servopohonu, ktery se
sklada ze setrvacného ¢lanku, rate limiter a saturace. Jelikoz nebylo dosud provedeno méfeni
rychlosti servopohonu, byla zvolena stfedni hodnota, ve které se tyto rychlosti pohybuji. Rate
limiter je tedy nastaven na hodnotu + 40-7/180. Saturace pfedstavuje mezni stavy vychyleni
vyskovky
(£20°).

V kapitole 9 byl ptedstaven nelinearni model letadla SkyDog zalozeny na rovnicich
uvedenych v teoretické ¢asti prace. Dale byl v kapitole 9.2 uveden navrh nelinearniho
matematického modelu pohonné jednotky modelu s naslednym trimovanim, linearizaci a
navrhem otaCkové regula¢ni smycky.
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10 Navrh regulacnich a Fidicich smycek

Tato kapitola obsahuje postup navrhu regulac¢nich smycek. Regulaéni smycky jsou
zam¢eieny na podélnou stabilitu letadla, kterou je mozno fidit dvéma parametry. Prvnim
parametrem je vychyleni vyskovky, druhym je tah motoru. Vystupnimi parametry uréujicimi
stabilitu jsou rychlost letu, thel nabéhu, uhel podélného sklonu a rychlost zmény uhlu
podéIného nab¢hu.

Postup navrhu regulacnich smycek je nésledujici:
1. Nalezeni pracovniho bodu a linearizace modelu
Néavrh filtru pro tlumeni vysokych frekvenci zmény uhlu podélného sklonu
Navrh regulatoru thlu podélného sklonu
Navrh fizeni rychlosti letu
Navrh fizeni thlu gama

Névrh fizeni zmény letové hladiny

N oA wN

Porovnéni navrzenych metod fizeni tthlu gama a ovéfeni feSeni na nelinearnim
modelu

8. Ovefeni navrzenych fidicich smyc¢ek ptidanim modelu motoru a vlivu realné
atmosféry.

10.1 Trimovani a Linearizace

Cilem kapitoly je nalézt pracovni bod linearizace (pro ustidleny vodorovny let)
s naslednou linearizaci modelu. Pro regulaci v jinych pozicich nebo mddech letu bude nutné
provést nove trimovani a linearizaci pro novy pracovni bod.

10.1.1 Trimovani modelu

Prvnim krokem je tedy trimovani letadla a nalezeni poZadovaného pracovniho bodu.
Trimovani lze provést nékolika zplsoby, zde bude uvedeno pouze dva z nich. Prvnim je
experimentalni trimovani. Pfi tomto trimovani ru¢né nastavime pozici vysSkovky a tah motoru
tak, abychom dostali pozadovany stav letadla (v nasem piipadé vodorovny ustaleny let)
S naslednym odec¢tenim hodnot stavii (integratorti) modelu pro tuto trimovanou polohu.
Druhym zpisobem je vyuziti programu Matlab a nastoje Linear Analysis.

Nastroj Linear Analysis byl zvolen, jelikoz umoziuje znacnou kontrolu nad
trimovanymi parametry s prehlednym grafickym rozhranim. Trimovani bylo provedeno
S nastavenim zobrazenym na obr. 10.1-1. Nastaveni stavii modelu je voleno tak, aby model
vykazoval pouze podélny pohyb. Vnéjsi vstupy modelu jsou ponechdny bez limitd. Limity
muzeme piidat, pokud bychom znali maximalni a minimalni rozsah vyskovky nebo tahové
sily motoru, ve které pozadujeme, aby model doséhl ustdleného letu. Vystupnim pozadavkem
trimovani je, aby se model ustalil na nulové hodnoté¢ uhlu gama. Zaroven bylo trimovani
omezeno Vv hodnoté thlu ndbéhu na rozsah 0 — 6°.
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obr. 10.1-1: Nastaveni trimovani modelu

Tabulka 5 obsahuje vnitini stavy, vstupy a vystupy modelu pro nalezeny pracovni bod.
Je mozné si povSimnout velmi nizkych hodnot thlové rychlosti q a polohy x, které budeme
dale v modelu povazovat za nulové. Z tabulky je patrné, ze ustaleného vodorovného letu
dosahneme pii vychyleni vySkovky o -6°31’ a tahu motoru 16.4 N.

Tabulka 5: Vystup trimovani modelu

Stavy

Vstupy

Vystupy

[phi, theta, psi] = [0, 0.0363, 0] rad

dEl =-0.114 rad = -6°31’

Vaero = 19.6 m/s

[p, g, r] =[O, -2.25e-20, 0] rad/s

Tah=16.4N

Alpha = 0.0363 rad

[u, v, w] =[19.6, 0, 0.71] m/s

Theta = 0.0363 rad

[XE| yen Ze] = ['8-18e'09, 0, '100] m

g = -2.25e-20 rad/s

Gamma = 1.07e-13 rad
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10.1.2 Linearizace modelu

V piedchozi kapitole byl popsan postup nalezeni pracovniho bodu spliujiciho
podminku vodorovného ustidleného letu. Pred névrhem regulatorii je potieba model
linearizovat.

Model byl linearizovan v pracovnim bod¢ za vyuziti ptikazu linmod vyuzivajiciho
Block by Block linearizaci, ktera linearizuje kazdy blok simulinkového modelu samostatné.
Vystupem linearizace jsou stavové matice A, B, C, D popisujici linearni model.

Po samotné linearizaci je matice C v nasledujicim tvaru:

(09993 0 00363 0 0 0 0 0 0 0 0 0
[-0,0019 0 00511 0 0 0 0 0 0 0 O O]
c=| o 0 0 0100000 0 of
0 0 0 000010000J
0,009 0 —-00511 0 1 0 0 0 0 0 O O

Ve vyse uvedeném tvaru matice C jsou podstatnymi stavy (sloupci matice): 1 (rychlost letu),
3 (thel ndbéhu), 5 (Ghel podélného sklonu) a 8 (rychlost zmény uhlu podélného sklonu)
reprezentujici podélny pohyb letadla. Zbylé stavy reprezentujici stranovy (lateralni) pohyb
jsou z hlediska podélné stability nepodstatné, proto je z feSeni vypustime. Stejné tak je
vypustime z matic A a B.

Na obr. 10.1-2 a obr. 10.1-3jsou zobrazeny prib&hy vystupt linearniho (Cervené
carkovany prubéh) a nelinearniho (modry prub&h) modelu pii odezvé na tzv. doublet signal
ptivedeny na vstup vySkovky. Doublet signal obsahuje vychyleni vyskovky o -4° v5 s,
8°v6sa-4°v7s. Zprubéhd je patrné, ze linearni model poskytuje reprezentaci nelinearniho
modelu a je mozné jej pouzit pro navrh regula¢nich smycek.

]

Vaero_nelin

[}

=]

(&)
I

7| m—Yaero i

Rychlost letu [m/s]

Uhel nabéhu [

25 a0 5 40 45 50
Cas [s]

obr. 10.1-2: Ovéieni vystupil Veero, o linearniho modelu
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obr. 10.1-3: Ovéfeni vystupt 6, ¢, I" linearniho modelu

10.1.3 Servopohon vyskovky, nahrada motoru

Posledni ¢asti této kapitoly je rozsifeni linearizovaného modelu o zjednoduSeny model
dynamiky servopohonu vyskovky (z diivodu soucasné neznalosti dynamiky servopohonu byl
pouzit model servopohonu pifevzaty zvyukovych materidld firmy Honeywellm)
a zjednodusenou dynamikou motoru (Casova konstanta byla odvozena z pienosové funkce
motoru). Servopohon vyskovky a dynamika motoru jsou reprezentovany nasledujicimi
setrvacnymi ¢lanky:

1
Serv0yyskovka = m
d _ 1
YMmotor = 51285 + 1

V kapitole 10.1 byl vysvétlen postup trimovani a linearizace modelu pomoci nastroje
Linear Analysis tool a piikazu linmod. Dale urCeny stavy potiebné k podélné stabilizaci
letadla, vytvofen linearni systému a jeho porovnani se systémem nelinearnim. V posledni
¢asti byl klinearnimu modelu pfipojen setrvaény clanek, jehoz ukolem je simulovat
dynamiku servopohonu vyskovky.
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10.2 Stabilizace podélného sklonu

Prvni navrhovanou Vrstvou pfi fizeni letadel je stabilizace polohovych 1'1h11°1 okolo

2%

frekvenci a navrhnout regulacni smycku pro stabilizaci polohového thlu 6.

10.2.1 Stabilizace rychlosti klopeni

Prvni stabiliza¢ni smy¢kou navrhovanou pro stabilizaci dynamiky letadla v podélné
ose je tzv. tlumic, jehoz tkolem je tlumit vysokofrekvenéni kmity (tzv. short period mode
kmity) rychlosti zmény tthlu podélného sklonu (tthlova rychlost q).

Tlumic jako takovy je realizovany, jako proporcionalni ¢len ptipojeny ve zpétné vazbé
z vystupu uhlové rychlosti g na vstup vyskovky, jak je zobrazeno na obr. 10.2-1. Vychazime-
li z pozadavku tlumeni vysokych frekvenci, je nutné vysoké frekvence nejprve oddélit od
zbytku frekvencniho pasma systému. Separaci vysokych frekvenci od nizkych je mozné
provést filtrem typu horni propust, ktery se v systémech fizeni letadel nazyva washout filter.
Proporcionélni ¢lanek zatlumi vSechny frekvence, které jsou nésledné rozdé¢leny filtrem typu
horni propust a do zpétné vazby jsou pfivedeny pouze zatlumené vysoké frekvence.

Na obr. 10.2-1 je mozné si pov§imnout, Ze zpétna vazba se zda byt kladna, ale ve
skuteCnosti je zdpornd. Tato zaména znamének vychdzi z momentové rovnovéhy a
aerodynamiky letu, ktera tikd, ze zapornd vychylka vyskovky letadla zpiisobi kladny moment.

D) > ) > —
aEl + ® =Ax+Bu
¥ = Cx#Du
PWH Lin-SkyDog1
5 ] | 5
0.05541

Transfer F-:n

-
|

obr. 10.2-1: Regula¢ni smycka tlumice

Na obr. 10.2-2 vlevo jsou na grafu root locus vyznaceny poly netlumeného systému
odpovidajici vysokofrekvenénim kmitim, které chceme tlumit. P¥idanim washout filtru do
zpétné vazby a nastavenim koeficientu tlumeni na 0,006 ziskame root locus graf zobrazeny na
obr. 10.2-2 vpravo. Z grafu je mozné vidét, ze doslo ke zmén¢ koeficientu tlumeni u pola
s vyssi frekvenci. Nasledujici rovnice odpovidd pienosoveé funkci tlumice zapojeného ve
zpétné vazbe:

wo = 0,006 ) m

Amplitudova rezerva nové smycky je Gm = -7,97 dB, fazova rezerva nové smycky je
Pm =-123 deg.
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Vliv tlumice rychlosti zmény uhlu podélného sklonu na amplitudovou a fazovou
frekven¢ni charakteristiku systému je mozné vidét na obr. 10.2-3. Z charakteristik je mozné Si
povsimnout, ze systém ma sam o sob¢ velmi dobie zatlumené vysoké frekvence a vliv tlumice
je minimalni. Vliv na zménu amplitudy fugoidalnich (pomalych) kmiti a vysokofrekvencnich
kmit je mozné vidét na detailnim zobrazeni amplitudové charakteristiky (viz. obr. 10.2-4),
ze kterého je patrné, ze pii zvySovani tlumeni vysokych frekvenci dochazi k nechténému
zvysSovani fugoidalnich kmitd systému.

Root Locus Editor for Open Loop 1(0L1} Root Locus Editer for Open Loop 1(0L1

TA7, 0I5 0OTE 0.035 w0l

L T S T o |
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014 0%, 007 0082 0.2
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obr. 10.2-2: Vlevo Root Locus netlumeného systému;
Vpravo Root Locus systému s WO filtrem
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obr. 10.2-3: Amplitudova a fazova frekvencni charakteristika systému s tlumi¢em
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obr. 10.2-4: Detail amplitudové ¢asti Bode diagramu systému s tlumi¢em
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obr. 10.2-5: Detailni zobrazeni impulsni charakteristiky pribéhu rychlosti zmény uhlu podélného
sklonu

V kapitole 10.2.1 bylo rozebrano vyuziti ,tlumice* s washout filtrem pro tlumeni
rychlych kmit systému. Z frekvenénich a fazovych charakteristik systému jsme zjistili, ze
systém je sam o sobé dobie tlumeny a tlumi¢ tedy neni nezbytné nutny (nicméné je do
systému zatfazen pro mirné ,,vyhlazeni pirechodovych charakteristik systému). Z detailniho
zobrazeni amplitudové Casti bode diagramu (obr. 10.2-4) je mozné vidét, Zze zvySovanim
tlumeni sice snizime zatlumeni rychlych kmitt ov§em za cenu nartstu amplitudy pomalych
kmit. Z toho divodu byl tlumi¢ navrzen jako velmi jemny. Na obr. 10.2-5 je vyobrazen
detail impulsni charakteristiky systému pii odezvé na impuls, na kterém muzeme vidét

zatlumeni rychlych kmitd rychlosti zmény thlu podélného sklonu.
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10.2.2 Regulator tihlu podélného sklonu

Druhym krokem pfii stabilizaci podélné dynamiky letadla je navrh reguldtoru uhlu
podélného sklonu. V této kapitole bude rozebran navrh regula¢ni smycky, jeji zapojeni do
systému a ovéteni funkEnosti. Hlavnimi pozadavky na regulétor jsou: rychld odezva na zménu
referen¢éni hodnoty, nulova odchylka od referen¢ni hodnoty v ustaleném stavu.

Na obr. 10.2-6 je uvedeno zafazeni regulatoru podélného sklonu v systému. Na
schématu je zobrazen ,,tlumi¢* rychlych kmitt (viz. kapitola 10.2.1), blok Pitch AP obsahujici
autopilota zodpovédného za stabilizaci thlu podélného sklonu, saturacni blok jenz ma na
starost dodrzeni maximalnich rozsahti vychyleni vyskovky. Bloky step jsou v modelu pouze
pro ovéreni funkénosti navrzeného fesent.

Vaen
// afs
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5 <0008
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obr. 10.2-6: Regula¢ni smycka pro regulaci uhlu podéIlného sklonu

Pii navrhu regulatoru vychazime z linearizovaného modelu systému rozsifeného o
HLtlumic™ vytvoreny v predchdzejici kapitole. Regulator bude navrhovan pro stabilizaci
pomalych kmitd systému. Na obr. 10.2-7 vlevo je zobrazen detailni pohled na pomalé kmity
systétmu zobrazené diagramem root locus. Jednd se o diagram pienosové funkce
charakterizujici pomér mezi uhlem podélného sklonu a vychylkou vyskovky. Na obr. 10.2-7
vpravo je zobrazen root locus diagram systému po rozSifeni systému o regulator thlu
podélného sklonu. Z grafu je mozné vidét, Ze doslo k posunu pola systému a nardstu vlastni
frekvence pomalych kmitd systému.
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obr. 10.2-7 Vlevo Root Locus pomalych kmitl systému bez regulatoru;
Vpravo Root Locus pomalych kmitti s PI regulatorem
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Navrzeny byly dva PI regulatory s nasledujicimi pfenosovymi funkcemi:
. 1+ 0,95s

S
1+ 0,65s
S
Amplitudova rezerva oteviené smycky nového systému je Gn, = 14,9 dB, fazova
rezerva oteviené smyc¢ky nového systému je P, = 58 deg.

Na obr. 10.2-8 jsou zobrazeny amplitudové a fazové frekvencni charakteristiky
pirenosové funkce mezi thlem podélného sklonu a vychylkou vysSkovky pro systém bez
regulatoru thlu podéiného sklonu a systém s ptidanym regulatorem thlu podélného sklonu.
Z charakteristik mizeme vidét, ze Pl regulator vyrazné zatlumi pomalé kmity systému. Bode
diagram zobrazuje systém fizeny dvéma PI regulatory. Pti porovnani prib&hti na obr. 10.2-8
a obr. 10.2-9 je mozné si pov§imnout, ze u systému muzeme dosahnout rychlejsi odezvy, za
cenu zvySeni amplitudy u vysSich frekvenci. Zvolen je proto pomalejsi regulator, ktery
nebude zvySovat vyssi frekvence systému.
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obr. 10.2-8: Amplitudové a fazové frekvenéni charakteristiky systému bez regulatoru a systému s Pl
regulatorem
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obr. 10.2-9: Odezva regulovaného systému na jednotkovy skok
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Na obr. 10.2-9 jsou zobrazeny odezvy dvou regulatord thlu podélného sklonu pro
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obr. 10.2-10: Odezva systému na zménu referen¢ni hodnoty regulatoru uhlu podélného sklonu

Na obr. 10.2-10 jsou zobrazeny prubéhy vystupnich hodnot podélné stability.
Z prabéht je patrné, Ze odezva regulovaného thlu podélného sklonu je velmi dobra, presto
dochazi k velkym vychylkam thlu nabéhu a rychlosti. Odchylky jsou zde zpisobené absenci
fidici smycky rychlosti letu, kterou se bude zabyvat nasledujici kapitola.

V kapitole 10.2.2 je uveden navrh regula¢ni smycky pro stabilizaci thlu podélného
sklonu. Regulator byl navrzen tak, aby poskytoval rychlou odezvu s minimalnim pfekmitem a
nezesiloval amplitudu rychlych kmitt. Z amplitudové a fazové frekvencni charakteristiky je
vidét, Ze navrzeny regulator potlacil amplitudu pomalych kmit systému. Rychlost odezvy a
velikost prekmitu systému je dana ptrechodovou charakteristikou (obr. 10.2-9). Na obr.
10.2-10 je pak mozné vidét chovani systému se stabilizaci uhlu podélného sklonu pii zmeéné
referen¢ni hodnoty. Zvolenym regulatorem pro dalsi postup je regulator PI.
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10.3 Vyssi ridici smycky

Zatimco stabiliza¢ni smycky (tlumeni rychlych kmiti a stabilizace pomalych kmitl) se
zabyvaji stabilizaci dynamiky podélného pohybu letadla, nasledujici kapitoly jsou vénovany
navrhu fidicich smycek pro fizeni thlu letu (uhel gama), rychlosti letu a zmény letové
hladiny. Vyssi fidici smyc¢ky jsou nadiizeny smyckam stabiliza¢nim, z toho divodu spoléhaji
na spravnost navrhu stabiliza¢nich smycek.

10.3.1 Rizeni rychlosti letu regulaci tahu

Prvni fidici smyckou, které se zde budu vénovat je navrh fizeni rychlosti letu pomoci
tahu motoru. Stabilizace pomoci zmény tahu motoru se vyuziva v priabéhu celého letu, nejvice
pak pii zméné letové hladiny. Nevyhodou této metody jsou Casové konstanty motoru, které
zpozd'uji ndbeh rychlosti na pozadovanou hodnotu.

Na regulator tahu je kladen pozadavek rychlého a hladkého nabéh na referenéni
hodnotu rychlosti. Od regulatoru tahu jsou pozadovany minimalni, nejlépe nulové oscilace pii
nabéhu na referencni hodnotu. Pozadavek je zde proto, aby pfi zméné tahu nedochazelo
Kk buzeni nechténych oscilaci.
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obr. 10.3-1: Regula¢ni smy¢ka pro stabilizaci rychlosti

Na obr. 10.3-1 je zobrazen linearizovany model se stabiliza¢nimi smyckami, ktery je
dale rozsifen o blok regulatoru automatického tahu. Soucasti regulatoru tahu je saturacni blok
reprezentujici maximalni a minimalni hodnoty tahu motoru.

Pfenosova funkce navrhnutého regulatoru auto tahu je nasledujici:
9,1s+1
S

PI =15

Systém s takto navrzenym reguldtorem ma nekonec¢né velkou amplitudovou rezervu a fazovou
rezervu na hodnot€ -180°.

Na obr. 10.3-2 jsou zobrazeny amplitudové a fazové frekvencni charakteristiky
prenosovych funkci mezi rychlosti letu a tahem motoru systému s fizenim rychlosti tahem
motoru a bez fizeni rychlosti tahem motoru. Z grafu je mozné vidét, Ze pfidané fizeni
rozsifuje frekvenéni pasmo systému. Odezva rychlosti pfi zmén¢ referencni hodnoty je
zobrazena na obr. 10.3-3. Z grafu mizeme vidét, Ze je splnén pozadavek plynulosti pfechodu
pii zméné referencni hodnoty.
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Magnitude (dB)

Phase (deq)

Na obr. 10.3-4 jsou zobrazeny pribéhy systému s regulaci tthlu podélného sklonu a
rychlosti. V case 10 s dojde ke zméné referencni hodnoty thlu podélného sklonu, jako prvni
zareaguje stabilizator uhlu podélného sklonu sniZzenim vychylky vyskovky. Tato zména
vyvola pokles uhlu ndbéhu, ktery vede k naristu rychlosti. Zména rychlosti je kompenzovéana
snizenim tahu motoru. Ve 30 s prichazi ptikaz na zvyseni referen¢ni hodnoty rychlosti letu 0
Im/s. Prvni reaguje reguldtor motoru, ktery zvysi tah. Zména tahu motoru vyvol4d narist
rychlosti, pokles thlu nabéhu a naristu thlu podélného sklonu. Zména thlu podélného sklonu
je kompenzovana vychylenim vyskovky a snizenim tahu motoru. V 50 s dochézi k navraceni
rychlosti na ptivodni hodnotu. V 60 s dochazi k navyseni tthlu podélného sklonu vyvolavajici
opacnou reakci popsanou pii prvni zméné referencni hodnoty. V 80 s dochazi k zarovnani
uhlu podélného sklonu na 2°.
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obr. 10.3-2: Vliv fizeni na frekvenéni a fazovou charakteristiku
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obr. 10.3-3: Odezva regula¢ni smycky rychlosti na jednotkovy skok
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obr. 10.3-4: Prib&hy vystupnich parametra pii zméné thlu podélného sklonu a rychlosti letu

V kapitole 10.3.1 byl proveden rozbor navrhu regulaéni smycky pro fizeni rychlosti
letu. Zékladnimi poZadavky byla rychld odezva bez piekmitli nebo oscilaci pfi odezvé na
zménu referencéni hodnoty. Pfi navrhu regulatoru byla dana ptednost pozadavku na plynulost
prechodu pii zméné referencni hodnoty pted rychlosti odezvy. Z prubéht na obr. 10.3-4 je
mozné vidét, ze fizeni rychlosti pomoci regulace tahu motoru dava rychlou odezvu pii zméné
rychlosti letu. Odezva rychlosti letu na vychyleni vyskovky je velmi zpomalena, coz je dano
dynamikou systému a ndvrhem stabilizatoru thlu podélného sklonu.
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Tah motoru F1

Cas [s]

obr. 10.3-5: Prib&hy vstupnich parametru systému s regulaci rychlosti

10.3.2 Rizeni rychlosti letu vychylkou vy§kovky
Alternativnim pfistupem fizeni rychlosti letu je regulace vychylky vyskovky.
Vychylenim vyskovky dochézi k poruseni momentové rovnovahy vedouci ke zméné uhlu

nab&éhu. Zména Ghlu nab&hu nasledné ovliviiuje velikost odporové aerodynamické sily
vedouci ke zméné¢ rychlosti letu.

Na obr. 10.3-6 je zobrazeno zapojeni regulatoru rychlosti (modry blok) na vstup
odpovidajici vychylce vyskovky. Zeleny blok reprezentuje jednu z variant fizeni thlu gama,
které se vénuje kapitola 10.3.3.

Na obr. 10.2-7 je zobrazen detailni pohled na root locus diagramy pienosové funkce
charakterizujici vztah mezi rychlosti letu a vychylkou vyskovky. Vlevo je zobrazen root locus
prenosové funkce bez pridaného regulatoru rychlosti, vpravo pak miizeme vidét zménu poli
systému s pfidanym PID regulatorem.

- r u
+

Vaera AP

+ o ]

Gamma AP2

obr. 10.3-6: Zapojeni smycky fizeni rychlosti pomoci vychylky vyskovky
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Navrzeny byly nasledujici dva regulatory s pfenosovymi funkcemi:
1,5s+1
PI =0,0563 - ——

0,3717s%> + 1,22s + 1
le=*s?2 +s
Ptenosové funkce charakterizujici vztah mezi rychlosti letu a vychylkou vyskovky
s pripojenym PI reguldtorem ma amplitudovou rezervu G, = 17,7 dB a fazovou rezervu
Pm = 126 deg. S pfipojenym PID regulatorem ma amplitudovou rezervu G, = 16,4 dB
a fazovou rezervu P, = 148 deg.

PID = 0,15

Na obr. 10.3-8 jsou zobrazeny ptechodové charakteristiky systému s navrzenym PI
a PID reguldtorem. Z ptechodovych charakteristik je mozné vidét, ze PI regulator zaruci
plynulejsi ndbéh na zaddanou hodnotu, ovSem se znacnymi oscilacemi pii pfekmitu zaddané
hodnoty. U pribéhu PID regulatoru miiZeme vidét rychlej$i nabéh na referen¢ni hodnotu
S mirnym zakmitnutim zptsobenym vysSimi frekvencemi. Déle si mlzeme povSimnout

v

niz§iho ptekmitu, hladsiho priitbéhu a rychlejsiho ustaleni PID regulatoru.
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obr. 10.3-7: Vlevo Root Locus systému bez regulatoru; Vpravo Root Locus s PID regulatorem

W regulator
1.4
PID
12 Pl
I S R LT Py

w 08} B

a

=

[=%

E o8 .
0.4 4
0.2 B
B 1 1 1 1 1

0 2 4 ] i 10 12

Time (seconds)

obr. 10.3-8: Odezva regulované rychlosti na jednotkovy skok
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Na obr. 10.3-9 jsou zobrazeny pribéhy vystupnich veli¢in systému pii zméné rychlosti
letu. Z prubéhi je mozné si povSimnout, ze fizeni pomoci PID spliluje pozadavky, ovsem za
cenu oscilaci thlu nab&hu a thlu podélného sklonu (thlova rychlost q zde neni zobrazena).
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obr. 10.3-9: Prabéhy vystupnich parametrti pti zméné rychlosti letu zménou vychylky vyskovky

V kapitole 10.3.2 byl rozebran navrh fizeni rychlosti letu pomoci vyskovky letadla.
Navrzené regulatory PI a PID byly testovany na linearizovaném modelu (v programu
Simulink) na odezvu systému pii zméné rychlosti letu. Vysledné pribéhy zobrazené na
obr. 10.3-9 ukazuji, ze PID regulator ma lepsi vysledky pii odezvé rychlosti letu, na kterou
byl konstruovéan, ovSem vyrazné zhorsi pritbéh thlu podélného sklonu, thlu nédbéhu i1 tthlové
rychlosti q (neni zde zobrazena z divodu piehlednosti). Pro nasledujici postup je zvolen Pl
regulator z diivodu nizsich nezadoucich vlivi na zbylé parametry systému.
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10.3.3 Rizeni ihlu Gama tahem motoru

Druhou fidici smyckou vyssi trovné je fizeni tthlu gama (flight path angle) pomoci
tahu motoru. Pii navrhu této regulacni smycky, vychazime z linearizované¢ho systému
rozsifené¢ho o stabiliza¢ni smycky a fizeni rychlosti pomoci vychylky vyskovky. Cilem této
kapitoly bude navrhnout regulator, ktery dosédhne referenéniho uhlu stoupani nebo klesani
bchem 10 s.

Myslenka navrhu vychazi z rozboru grafu na obr. 10.3-4, ze kterého vyplyva, ze
rychlost je primarné fizena zmeénou vychylky vyskovky, kdezto tah motoru fidi uwhel
podélného sklonu. Z rovnice (15) vyplyva, ze thel ndb&hu zavisi na rychlosti letu. Rizenim
rychlosti letu dosdhneme konstantniho uthlu nabéhu, poté zménou thlu podélného sklonu
fidime uhel stoupani/klesani jak je uvedeno Vv rovnici (16).

Vaer AP

D U

Garnma AP 3

Gama Ref

obr. 10.3-10: Zapojeni fidici smy¢ky thlu gama (zeleny blok)

Na obr. 10.3-11 zobrazen detailni pohled (zobrazeny jsou pomalé kmity) na root locus
diagramy pienosové funkce charakterizujici vztah mezi thlem gama a tahem motoru. Vlevo je
zobrazen root locus ptfenosové funkce bez ptidaného regulatoru whlu gama, vpravo pak
muzeme vidét zménu poll systému s pridanim PI regulatoru.
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obr. 10.3-11: Vlevo Root Locus pomalych kmitd systému bez regulatoru;
Vpravo Root Locus pomalych kmitt s PI regulatorem
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Ptfi névrhu fizeni whlu gama byly vybrdny dva PI reguldtory s nasledujicimi
prenosovymi funkcemi:

0,33s +1
Pl =40 ———

S
0,71s + 1
PI2 = 40 - ————

Ptenosové funkce charakterizujici vztah mezi Uhlem gama a tahem motoru
s pfipojenym PI regulatorem ma amplitudovou rezervu Gn = 4,75 dB a fazovou rezervu
Pm = -180°. S pfipojenym PI2 regulatorem ma amplitudovou rezervu G, = 5,55dB a fazovou
rezervu P, =73,7°.

Na obr. 10.3-12 jsou zobrazeny ptechodové funkce regulovaného thlu gama pro
navrzené regulatory. Z prub¢hti je mozné vidét, ze regulator PI2 ma rychlej$i ndbeh na
referenéni hodnotu s ustalenim do 10 s (ustalenim je zde mysleno dosazeni referen¢ni hodnoty
+5 %) s velmi nizkym pfekmitem. Nevyhodou regulatoru P12 jsou zna¢né oscilace po prvnim
pfekmitu referenc¢ni hodnoty. Regulator Pl mé& pomalejsi ndbéh na referencni hodnotu
S ustalenim do 10 s. Z prib¢hu je déle mozné vidét, Ze regulator Pl mé plynuly hladky pribeh
naznacujici niz$i zatéz na motor letadla
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obr. 10.3-12: Odezva regulovaného thlu gama na jednotkovy skok
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Na obr. 10.3-13 je zobrazena amplitudova a fazova charakteristika pfenosové funkce
reprezentujici vztah mezi thlem gama a tahem motoru. Z charakteristiky je mozné vidét,
ze nizké frekvence byly zatlumeny a frekven¢ni pasmo bylo rozsiieno.

Bode Diagram
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obr. 10.3-13: Amplitudova a fazova frekvenéni charakteristika

Na obr. 10.3-15 a obr. 10.3-14 jsou zobrazeny vystupni a vstupni prub&hy
linearizovaného modelu pfi odezvé na zménu thlu gama. V 10 s fidici smycka uhlu gama
dostane povel zmény referenéni hodnoty uhlu gama na 7°. Prvni reakci je zvySeni tahu
motoru, které vede ke zvySeni rychlosti letu. Na rozdil od pfedchozich i nésledujicich ptipada
zde dochazi ke zvyseni uhlu nabéhu pti souasném zvyseni rychlosti letu (viz. rovnice (15)).
Zvyseni rychlosti je kompenzovano nariistem zaporné vychylky vyskovky vedouci ke zvySeni
odporové aerodynamické sily. V Case 60 s dochazi ke zméné referenc¢ni hodnoty uhlu gama na
hodnotu 0° (vodorovny ustaleny let). Tah motoru je prudce sniZen, disledkem ¢ehoz je ztrata
rychlosti, kterd je nésledné¢ kompenzovana snizenim vychyleni vyskovky. Z prib&hu tahu
motoru vidime, Ze pii stoupani 7°, je tah motoru téméf v saturaci z ¢ehoz je mozné usoudit, Ze
letadlo m4 limit stoupéni cca 7°.
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obr. 10.3-14: Prib¢hy vstupnich parametru pii fizeni thlu gama

63



Vasro_PI2
Vasro_PI

Alfa[]

Theta [7]

Gama [*]

2 f i i i i i i
] 5 10 1= = 28 a0 35 a
Cas [s]

obr. 10.3-15: Prub&hy vystupnich parametrt pfi fizeni thlu gama tahem motoru

V kapitole 10.3.3 je popsan postup navrhu, fidici smycky pro fizeni thlu gama (flight
path angle) regulaci tahu motoru. Navrzeny byly dva PI regulatory odpovidajicim pozadavku
ustaleni hodnoty na referencni do 10 s. Pfi testovani navrZzenych regulatort na linearizovaném
modelu rozsifeném o stabiliza¢ni smycky a fizeni rychlosti letu jsme zjistili, ze regulator
s oznacenim P12 vykazuje lepsi vysledky. Z prabéhii na obr. 10.3-15 a obr. 10.3-14 je mozné
videt limitaci stoupani z divodu piiblizeni limitim motoru, resp. maximalnimu tahu, ktery je
pohonna jednotka schopna dodat (jelikoz je tah motoru funkci rychlosti a ota¢ek motoru, bude
se maximalni hodnota tahu ménit).
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10.3.4 Rizeni ihlu Gama vychylenim vy$kovky

Obsahem této kapitoly je alternativni navrh fizeni thlu gama regulaci vyskovky
letadla. Navrh vychazi z linearizovaného modelu rozsifeného o stabiliza¢ni smycky a fizeni
rychlosti letu tahem motoru (Auto Thrust). Pozadavek na regulator thlu gama je dosazeni
uhlu stoupani do 10 s od zadani nové referencni hodnoty.

Navrh vychazi z vyuziti vytvofené fidici smycky rychlosti letu (viz. kapitola 10.3.1)
a z pristupu stabilizace uhlu podélného sklonu, regulujici vysSkovku letadla. Vychazime zde
zrovnic (15) a (16) a predpokladame, Ze rychlost je stabilizovana (fizena) a tihel nab&éhu
zustava konstantni (kromé ptechodovych stavil). Poté zména thlu podélného sklonu vyvola
zménu thlu gama.

Na obr. 10.3-16 je zobrazeno zapojeni regula¢ni smycky pro fizeni uhlu gama, které
vychézi zniz8ich stabiliza¢nich smycek. Schéma dale zobrazuje zapojeni fidici smycky
rychlosti letu vyuzivajici tah motoru.

o
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obr. 10.3-16: Zapojeni fizeni tthlu gama a rychlosti letu

Na obr. 10.3-17 je zobrazen detailni pohled (zobrazeny jsou pomalé kmity) na root
locus diagramy pienosové funkce charakterizujici pomér mezi uhlem gama a vychylkou
vyskovky. Vlevo je zobrazen root locus pienosové funkce bez ptidaného reguldtoru thlu
gama, vpravo pak miZeme vidét zménu po6la systému s ptidanim PI regulatoru.
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obr. 10.3-17: Vlevo Root Locus pomalych kmitd systému bez regulatoru;
Vpravo Root Locus pomalych kmitt s PI regulatorem
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Pifi névrhu fizeni wthlu gama byly vybrany dva PI reguldtory s nasledujicimi
prenosovymi funkcemi:

04s+1
PI=18-—
s
0,33s+1
PI2 =122 ——

Amplitudova rezerva oteviené smycky je Gy = 9,11 dB, fazova rezerva oteviené
smycky nového systému je Py = 92,6 deg pro regulator PI. Regulator P12 mé nésledujici
amplitudovou a fazovou rezervu: Gy, = 14,4 dB, Py, = -180 deg

Amplitudova a fazova frekvenéni charakteristika je zobrazena na obr. 10.3-18
vV podob¢ bode diagramu. Z charakteristik je mozné vidét, Ze oba navrzené regulatory zatlumi
nizkofrekven¢ni kmity s mirnym zizenim frekven¢niho pasma.
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obr. 10.3-18: Amplitudova a fazova frekvenéni charakteristika fidici smycky tthlu gama vychylkou
vyskovky

Na obr. 10.3-19 jsou zobrazeny odezvy regulovanych thlti gama na jednotkovy skok.
Z prubéhil je mozné vidét, ze regulator PI ma rychlejsi nabeh na referenc¢ni hodnotu oproti
regulatoru PI2. O regulatoru PI2 mizeme fici, Ze je pomalejsi s Niz§im prvotnim prekmitem
na rozdil od regulatoru PI, jehoZ prvotni pfekmit je vys§i. Nicméné miZeme fici, Ze regulator
PI se dle ptfechodové funkce zda byt vhodnéjSim feSenim, nezli PI2 z diivodii rychlejsiho
ustaleni.
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obr. 10.3-19: Odezva uhlu gama na jednotkovy skok

Na obr. 10.3-20 a obr. 10.3-21 jsou zobrazeny vstupni a vystupni prib&hy systému pii
fizeni uhlu gama a stabilizaci rychlosti letu. Z grafu prubéhu vychylky vyskovky vidime,
ze pti zmeéné referencni hodnoty uhlu gama dojde ke zméné vychylky vyskovky, jejimz
nasledkem vzroste thel nab&éhu a poklesne rychlost. Zména rychlosti je kompenzovana
zvySenim tahu motoru a postupnym snizovani vychylky vySkovky. Z prubéhu rychlosti je
mozné vidét, Ze k navyseni rychlosti dochazi velmi pozvolna snizovanim vychylky vyskovky,
jelikoz tah motoru je v saturaci. Z prib&ht dale vyplyva, ze zména uhlu gama ma znacny vliv
na zménu rychlosti letu.
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obr. 10.3-20: Vstupni pribehy pii fizeni tthlu gama vychylkou vyskovky
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Porovnanim pribéhii regulatortt PI a PI2 miZeme vidét, Ze rychlost ndb¢hu tizeného
uhlu gama na referencni hodnotu mé za nésledek znacné zvySeni piekmitu thlu nabéhu pfi
uziti regulatoru PI. Pravé z diivodu piekmitu thlu nab&hu pii zméné thlu stoupani/klesani je
vyslednym reguladtorem PI2 i za cenu pomalejsi odezvy.
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obr. 10.3-21: Prubéhy vystupnich parametra pii fizeni thlu gama vychylkou vyskovky

V kapitole 10.3.4 byl popsan navrh fidici smy¢ky pro fizeni uhlu gama vychylkou
vyskovky. Navrzeny byly dva regulatory s ohledem na rychlost a prvotni piekmit odezvy
fizeného Uhlu. Porovnanim frekvenc¢nich charakteristik a pfechodovych funkci bylo dospéno
k nazoru, ze nejvhodnéjsim regulatorem je PI. Naslednym porovnanim na linearizovaném
modelu (v programu simulink) byly zjistény zna¢né piekmity thlu nabéhu pii zméné thlu
gama, z toho ditvodu byl reguldtor PI zavrhnut. Nevyhodou fizeni popsaného v této kapitole
je Spatna regulace rychlosti letu pii vychyleni vyskovky.
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10.3.5 Zména letové hladiny

V kapitole 10.3.3 a kapitole 10.3.4 byl vysvétlen postup navrhu fizeni thlu gama
neboli tzv. flight path angle. V navrzenych feSenich jsme vzdy uhel gama fidili pfimo.
Obsahem této kapitoly bude navrh fizeni zmény letové hladiny, kde uhel gama je nastaven
nepiimo pomoci kinematické rovnice (48). Cilem kapitoly je navrhnout fidici smycku
splnujici plynulost fizeni a dosazeni zadané vysky.

Pfed samotnym feSenim fidici smycky je nutné nelinearni matematicky model rozsifit
o nésledujici kinematickou rovnici udavajici vztah mezi rychlosti letu a rychlosti stoupanitt:

dh
P Vgero " SIN(O — @) (48)

Kde leva strana rovnice vyjadfuje vertikalni rychlost (rychlost stoupani). Prava obsahuje
soucin rychlosti letu a sinus thlu letu (gama 7). Integraci této rovnice ziskame hodnotu letové
hladiny.

obr. 10.3-22: Grafické znazornéni vypodtu vertikalni rychlosti”

Nelinearni model rozsifeny o vySe zminénou kinematickou rovnici byl znovu trimovan
(na stejny pracovni bod jako v kapitole 10.1.1) a linearizovan. Nasledné byl linearizovany
model rozsitfen o stabilizacni a fidici smycky.

Na obr. 10.3-23 je zobrazeno schéma zapojeni fizeni letové hladiny. Na obrazku je
mozné videt, Ze tfidici smycky jsou zapojeny jako vysSi vrstvy fizeni zalozené na autopilotu
fidicim thel podélného sklonu. Navrh také pocita s pfitomnosti fidici smycky rychlosti letu
tahem motoru. Ze schématu je mozné vycist, Ze fizeni zmény letové hladiny jsou potieba dvé
fidici smycky. Prvni smycka obsahuje regulator rychlosti stoupani, druhou smyckou je fizeni
polohy samotné. Ridici smy&ky jsou navrzeny v kapitole 10.3.5.1 a kapitole 10.3.5.2.
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obr. 10.3-23: Zapojeni smycek pro fizeni zmény letové hladiny
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10.3.5.1 Rizeni rychlosti stoupdni

Prvni smyckou fidici zménu letové hladiny je regulace rychlosti stoupani. Soucasti
této smycky bude také saturacni ¢lanek omezujici rychlost stoupani. Zarazenim saturace do
fizeni docilime limitace uhlu gama, abychom nepiekrocili thel stoupani/klesani 7°, ve kterém
se blizime limitdm motoru (Viz. rovnice (48)).

Na obr. 10.3-24 je zobrazen detailni pohled (zobrazeny jsou pomalé kmity) na root
locus diagramy prenosové funkce charakterizujici pomér mezi vertikalni rychlosti a
vychylkou vyskovky. Vlevo je zobrazen root locus pienosové funkce bez piidaného
regulatoru thlu gama, vpravo pak miizeme vidét zménu pola systému s pridinim PI
regulétoru.
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obr. 10.3-24: Vlevo Root Locus pomalych kmiti systému bez regulatoru;
Vpravo Root Locus pomalych kmitt s P12 regulatorem

Nalezeny byly dva PI regulatory s nasledujicimi pfenosovymi funkcemi:
0,25s +1
Pl = 0,0495 - ——

0,5s+1
PI2 =0,075 - ———

Amplitudova rezerva oteviené smycky s PI regulatorem je Gy, = 17,4 dB, fazova
rezerva oteviené smycky nového systému je Pp = -180 deg. Reguldtor PI2 ma nasledujici
amplitudovou a fazovou rezervu: Gy, = 6,69 dB, Py, = 70,8 deg.
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Amplitudova a fazova frekvencni charakteristika je zobrazena na obr. 10.3-25
V podobé bode diagramu. Z charakteristik je mozné vidét, Zze oba navrzené regulatory zatlumi

7~

pomalé kmity a zazi frekvencni pasmo.

Bode Diagram
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obr. 10.3-25: Amplitudova a fazova frekvenéni charakteristika fidici smycky vertikalni rychlosti

Na obr. 10.3-26 jsou zobrazeny piechodové charakteristiky fizené vertikalni rychlosti
pro navrzené regulatory. Z prib¢hli je mozné vidét, Ze regulator PI oproti regulatoru PI2
pomalejsi nabéh na referencni hodnotu s mirnymi oscilacemi pod referenéni hodnotou.
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obr. 10.3-26: Odezva rychlosti stoupani na jednotkovy skok
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Pribéhy vystupnich parametr systému pii odezvé na zménu rychlosti stoupani jsou
na obr. 10.3-27. Z priabéht je mozné si povSimnout rychlejs$iho nab¢hu systému fizeného PI2
regulatorem, coz odpovida pribéhu prechodové charakteristiky na obr. 10.3-26. Z prib&hu
uhlu nab¢hu je patrné, Ze rychlejsi regulace vertikdlni rychlosti zptisobi vyrazné prekmity
uhlu ndbéhu. Z pribehu thli ndbeéhu mizeme déale vidét, ze 1 s vyS$imi prekmity dojde
K rychlej$imu ustaleni, nez u pomalej$iho pribéhu. K nasledujicimu postupu byl vybran
regulator PI s pomalejSim pribéhem, ktery nezplsobuje tak vysoké nezadouci prekmity u
uhlu nédb&hu.
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obr. 10.3-27: Priubé&hy vystupnich parametra pii fizeni rychlosti stoupani

V kapitole 10.3.5.1 byl predstaven navrh fidici smycky pro regulaci vertikalni
rychlosti (rychlost stoupdni). Navrzeny byly dva PI reguldtory, které byly testovany na
linearizovaném modelu. Z prabéht je mozné vidét, ze rychlejsi regulace rychlosti stoupani
pfinasi znacny prekmit uhlu ndbéhu. Vysoky prekmit uhlu nabéhu je diivodem pro zvoleni
pomalejsi regulace (regulator PI) pro dalsi navrh.
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10.3.5.2 Rizeni zmény letové hladiny

Nadfizenou fidici smyckou pro zménu letové hladiny je regulace zmény vysky
samotné.

Na obr. 10.3-28 jsou zobrazeny grafy root locus pro pienosovou funkci mezi diferenci
vysky a vychylkou vyskovky regulované pomoci proporciondlnich regulatorii. Z prab&hti na
obr. 10.3-29 je patrné, Ze sniZzenim hodnoty proporcionalniho regulatoru dosahneme plynulé
odezvy bez piekmitl. Jelikoz je integrator obsazen v kinematické rovnici (48) a podfizena
fidici smycka vertikalni rychlosti taktéZ obsahuje integrator, nedochazi zde k odchylce
V ustadleném stavu a proporcionalni slozka je dostacujici.

Nalezené proporcionalni regulatory maji nasledujici prenosové funkce:
P=0,1
P2 =0,27

Root Locus Editor for Open Loop 1(0L1) Root Locus Edier for Open Loop 1(0L1

e, LA, AM--0dE ) ' [ e .--"Uds, M- RNz
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obr. 10.3-28: Vlevo Root Locus pomalych kmitd systému s regulatorem P;
Vpravo Root Locus pomalych kmitti s P2 regulatorem
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obr. 10.3-29: Odezva odchylky letové hladiny na jednotkovy skok
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Z amplitudové a fazové frekvencni charakteristiky je mozné vidét, ze zvolené
proporciondlni €lanky zatlumi pomalé kmity, zvysi fazi pomalych kmith a zuzi frekvenéni
pasmo. Oznaceni H_dot v legendé grafu oznacuje rychlost stoupani.

Bode Diagram
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obr. 10.3-30: Amplitudové a fazové frekvenéni charakteristiky smyc¢ky pro fizeni zmény letové
hladiny

Vychylka virskovky [7]

Tah motoru [F]

Cas [s]

obr. 10.3-31: Vstupni charakteristika systému pfi zmén¢ letové hladiny
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Na obr. 10.3-31 a obr. 10.3-32 jsou zobrazeny vstupni a vystupni pribéhy pfi zméné
letové hladiny. Z prub&hi je mozné vidét, Ze rychlejsi fizeni letové hladiny je provedeno
del$im setrvanim na zvySeném thlu gama. Dale je z pribéht patrné, ze rychlejsi regulace je
doprovazena rychlejSim poklesem rychlosti stoupani, thlu gama a vysSim prekmitem uhlu
nab&hu.

Ve [MI5])
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Theta [F]

q [radis]
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Gama []

obr. 10.3-32: Vystupni charakteristiky systému pii zméné letové hladiny

V kapitole 10.3.5 byl rozebran postup navrhu fidicich smycek pro zménu letové
hladiny. Regula¢ni smycky byly navrhovany s ohledem na rychlost nab¢hu a velikost
nezadoucich prekmitl na vedlejsi parametry systému. Z priab&hi je mozné vidét, ze thel gama
je nejprve zmeénen skokoveé pii zméné referencni hodnoty letové hladiny a plynule snizovan
pii piiblizeni k pozadované letové hlading€. Dale miZeme z prib&ht vidét, Ze prekmit pii
skokové zméné letové hladiny je srovnatelny pro oba P regulatory, z toho divodu je volen
rychlejsi regulator.
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11 Vliv realné atmosféry na letadlo

V kapitole 10 byla provedena linearizace matematického modelu, navrh stabiliza¢nich
a fidicich smycek. Navrzeny byly dvé smycky pro udrzeni vodorovného letu relativné
k atmosfére (viz. kapitola 10.3.3 a 10.3.4), udrzeni thlu gama rovného nule (smycky lze také
vyuzit pro zménu letové hladiny). Nasledné byla navrzena fidici smycka pro udrzeni nebo
zménu letové hladiny (viz. kapitola 10.3.5).

Cilem kapitoly je otestovat navrzené regulatory na nelinearnim modelu rozsifeném
o pohonnou jednotku (motor a vrtule) a model redlné atmosféry (turbulence, poryvy vétru).
Ridici smy¢ky budou testovany na zménu rychlosti letu v rozsahu +£1 m/s a zménu Ghlu gama
vV rozsahu £3°. Smycka fizeni zmény letové hladiny bude testovana na zménu nadmotské
vysky v rozsahu +30 m. Od fidicich smycek uhlu gama je ocekavano udrzeni nulové nebo
referencni hodnoty po cas letu. Z divodu relativniho vodorovného letu vztazenému
k okolnimu prostiedi se bude letova hladina ménit v zavislosti na rychlosti prostiedi,
tzn. zméni-li se rychlost a smér vétru (napf. poryv vétru smérem vzhiru), dojde k docasné
zméng thlu ndbéhu a zméné rozloZeni a velikosti aerodynamickych sil, které se po kratké
chvili ustali a vodorovny ustaleny let bude obnoven, nicmén¢ letova hladina se bude zvySovat
se sloZkou rychlosti poryvu vétrultl, Ocekavanym vysledkem fizeni zmény letové hladiny je
udrZeni zadané letové hladiny v rozmezi +1 m.

Na schématu v ptiloze 5 je zobrazeno zapojeni tfi blokli simulujicich atmosférické
poruchy. Na schématu jsou zobrazeny dva wind gust bloky simulujici poryv vétru o sile 2 m/s
trvajici od 10 sdo 70 s simula¢niho ¢asu. Blok Dryden Wind Turbulence Model simuluje
turbulence v atmosféie o sile 2 m/s. Ze schématu je mozné vidét, Ze turbulence a poryvy vétru
se vypocitavaji vzhledem k nadmotské vysce a rychlosti letu vztazené k inercidlnimu
soufadnicovému systému (Normalni zemsky soufadnicovy systém). K pfepoctu rychlosti
vétru do letadlového soutadnicového systému je uzito smérové kosinové matice.
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11.1 Rizeni ihlu gama tahem motoru

Na obr. 11.1-1 jsou zobrazeny vystupni prib&hy pii fizeni thlu gama tahem motoru
V realné atmosféfe. Z pribéhi je mozné si povSimnout, Ze oscilace vlivem atmosférickych
poruch maji znaény vliv na thel podélného sklonu, dale je mozné vidét ustaleni oscilaci
rychlosti letu v okoli trimované hodnoty. Na tihlu podélné sklonu mtizeme v 70 s pozorovat
ukonceni poryvu vétru. Pii zméné rychlosti letu dochazi k velkym pfekmitim thlu ndbéhu a
uhlu podélného sklonu zpisobenych fizenim rychlosti pomoci vychyleni vySkovky
(viz. kapitola 10.3.2).

Alfa [7]

Cas [g]

obr. 11.1-1: Vystupni priabéhy systému; thel gama fizen tahem motoru
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Na obr. 11.1-2 je zobrazen prubéh letové hladiny vlivem zmeény rychlosti letu,
turbulenci, poryvii a zmény uhlu gama. Z grafu je mozné vidét snizeni nadmoiské vysky
vlivem turbulenci. V 50 s dochazi ke zmén¢€ uhlu gama a letadlo piechéazi do stoupavého letu,
ktery je zde snizen o rychlost poryvu vétru. V ¢ase 70 s letadlo opousti oblast poryvu, coz je
na grafu zobrazeno lehkym poklesem stoupani. Letadlo se po ukonceni stoupéani ustali na
nulové hodnoté uhlu gama (relativné k prostfedi) a nadmotskéa vyska je ovliviiovana pouze
rychlosti prostiedi.
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obr. 11.1-2: Zména letové hladiny v realné atmosféfe; thel gama fizen tahem motoru
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obr. 11.1-3: Vstupni parametry systému pii zméné rychlosti letu a uhlu gama v realné atmosféie
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11.2 Rizeni ihlu gama vychylenim vy§kovky

Na obr. 11.2-1 jsou zobrazeny prab&hy vystupnich veli¢in, ze kterych je mozné vidét
vyrazné zlepSeni, resp. sniZzeni oscilaci thlu podélného sklonu v porovnéani s pribéhem
z obr. 11.1-1. Snizeni téchto oscilaci vede k niz§im zménam uhlu gama a tedy lep$imu ustalen
relativné vici prostredi.

Viers [Mis]

Alfa [®]
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i ] i i i | 1 ]
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obr. 11.2-1: Vystupni pribéhy systému; uhel gama fizen vychylkou vyskovky
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Na obr. 11.2-2 je zobrazen pribé¢h letové hladiny vlivem zmény rychlosti letu,
turbulenci, poryvli a zmény uhlu gama. Z grafu je mozné vidét prvotni narast vysky letu
s naslednym poklesem z diivodu snizeni rychlosti letu a turbulenci. V 50 s dochézi ke zméné
uhlu gama a letadlo pfechdzi do stoupavého letu. V1iv ukonceni poryvu vétru zde neni tak
vyrazny jako je tomu u fizeni thlu gama tahem motoru. V case 70 s letadlo opousti oblast
poryvu, coz je na grafu zobrazeno lehkym poklesem stoupani. Letadlo se po ukonceni
stoupani ustali na nulové hodnoté¢ thlu gama (relativné k prostfedi) a nadmoiska vyska je
ovlivilovana pouze rychlosti prostiedi.

Pribéhy vstupnich parametrd jsou na obr. 11.2-3 . Z grafii mizeme vidét vliv zmény
poryvu vétru v 70 s na do€asné zmeén¢ tahu motoru, ktera zménu prostiedi kompenzuje.
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b 10 20 0 40 50 [T 70 # @ 100
Cas [s]

obr. 11.2-2: Zména letové hladiny v realné atmosféfe; thel gama fizen vychylenim vyskovky
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obr. 11.2-3: Vstupni parametry systému pii zméné rychlosti letu a ithlu gama v realné atmosféte;
uhel gama fizen vychylenim vyskovky
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11.3 Rizeni zmény letové hladiny

Na obr. 11.3-1 jsou zobrazeny vystupni prub¢hy letadla fizeného zménou rychlosti
letu a letové hladiny. Z pribéht je mozné si pov§imnout, ze k nejvétsim oscilacim dochazi
Vv thlu nabéhu, zatimco thel podélného sklonu je velmi dobte tlumen. V 70 s miizeme vidét
zménu rychlosti letu a ithlu podélného sklonu vlivem zmény poryvu vétru.

Alfa [®]

Theta [7]

q [rad]

Gama [7]

“a 10 20 30 0 50 80 70 80 o0 100
Cas [s]

obr. 11.3-1: Vystupni priabéhy systému na fizeni zmény letové hladiny
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Na obr. 11.3-2 je zobrazen pribéh zmény nadmoiské vysky, ze kterého je mozné
vidét, ze pozadavek na udrzeni oscilaci letadla okolo letové hladiny je nizsi nez +1 m.
V porovnani s pfedchozimi metodami fizeni letadlo zachovava letovou hladinu i z a pisobeni
poryvl vétru a turbulenci

= ! ! T ! ! ! ! !

Hadmorska viska [m]
&
T

0 0 0 30 0 = 20 ™ = a0 00
£as [s]

obr. 11.3-2: Zména letové hladiny v realné atmosféfe; fizeni zmény letové hladiny
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obr. 11.3-3: Vstupni parametry systému pii zméné rychlosti letu a letové hladiny v realné atmosféte;
fizeni zmény letové hladiny

V kapitole 11 jsou prezentovany prubehy fizeni vodorovného ustaleného letu
(relativné k prostiedi) pro fizeni thlu gama (viz. kapitoly 11.1 a 11.2) a pribchy fizeni
zachovani nebo zmény letové hladiny (viz. kapitola 11.3).

Pfi porovnani pribéhti dvou fizeni thlu gama je mozné si povSimnout, ze vyrazné
lepsich vysledkl je dosazeno fizenim vychylenim vySkovky s regulaci rychlosti pomoci tahu
motoru. Pfi tomto fizeni je docileno vyrazné lepsi stabilizace thlu gama. Jelikoz se jedna o
stabilizaci ustaleného vodorovného letu relativné viici prostredi, pro dalsi postup feSeni bude
nutné navrhnout vyssi fidici smycku pro zachovani letové hladiny.

Zavérem kapitoly je mozné konstatovat, Ze bylo dosaZeno poZadovanych hodnot
stabilizace letadla za plisobeni redlné atmosféry.
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12 Zavér

Piedlozena diplomova prace se zabyvala navrhem fidicich smycek pro stabilizaci
ustaleného vodorovného letu v redlné atmosféte s omezenim na podélny pohyb. Cilem prace
bylo vytvofit nelinearni matematicky model, ktery bude odpovidat realnému letadlu SkyDog,
provést linearizaci modelu a navrhnout regula¢ni smycky pro stabilizaci: polohovych thla
letadla v podélném sméru pohybu, indikované rychlosti letu, letového uhlu (flight path angle)
a letové hladiny (altitude hold/change).

Uvodni teoretické kapitoly jsou vénovany formulovani problému, definovani
predpokladii a popisu nezbytnych minimalnich znalosti z oblasti aerodynamiky letadel.
V praktické ¢asti je uveden popis nelinearni matematického modelu, ndvrh modelu pohonné
jednotky letadla, trimovéni a linearizace, navrh stabilizacnich a fidicich smycek. Zavérecna
¢ast prace je vénovana ovéfeni navrzenych stabiliza¢nich smycek pii vlivu redlné atmosféry.

Prvni vrstvou fizeni je stabilizace derivace tthlu podélného sklonu neboli rychlosti
klopeni z divodu zatlumeni rychlych kmitu (tzv. short period mode). Navrzen byl filtr typu
horni propust (washout filter) rozsifeny o proporciondlni ¢lanek. Z analyzy amplitudové
frekvencni charakteristiky bylo zjiSténo, ze zvySovani tlumeni vysSich frekvenci ma za
nasledek zvySovani amplitudy pomalych kmiti, které je nezadouci.

Druhou vrstvou fizeni je stabilizace uhlu podélného sklonu a rychlosti letu. Stabilizace
uhlu podélného sklonu vychazi z linearizovaného modelu rozsifeného o stabilizator rychlosti
klopeni. Navrzeny byly dva PI regulatory pfipojené na vyskovku letadla s odliSnou rychlosti
stabilizace na referen¢ni hodnotu. Z analyzy amplitudové frekvencni charakteristiky bylo
mozné vidét, Ze regulator s rychlejsi odezvou na jednotkovy skok zvySuje amplitudu vyssich
frekvenci, kterou jsme se pii ndvrhu prvni vrstvy snizovali. Pro dal§i navrh byl vybran
pomalejsi PI regulator, ktery zatlumené vysoké frekvence neovlivni.

Stabilizace rychlosti letu (relativni vaci rychlosti prostfedi) byla navrzena pro fizeni
tahem motoru (auto-thrust), i pro tizeni vychylenim vyskovky. Pfi porovnani vystupnich
parametri systému bylo zjisténo, Ze fizeni rychlosti vychylkou vysSkovky ma za nasledek
vyrazngjsi prekmity uhlu podélného sklonu a thlu nabéhu. Dale bylo zjisténo, Ze stabilizace
rychlosti letu pomoci tahu motoru méa vybornou odezvu rychlosti pfi zméné referencni
hodnoty, ale zhorSenou odezvu na rychlosti na zménu vychylky vyskovky (napt. pii zméné
uhlu stoupani).

Tteti vrstvou fizeni je navrh zmény letové hladiny a regulatorti pro udrZeni zadaného
uhlu stoupani (hel gama). Navrh stabilizatorti thlu gama vychazi z jiz navrzenych regulatort
rychlosti letu a Ghlu podélného sklonu. Pro piipad fizeni rychlosti letu tahem motoru bylo
vytvoreno fizeni tthlu gama vychylenim vyskovky. Pro ptipad fizeni rychlosti letu vychylkou
vySkovky bylo navrzeno fizeni Uthlu gama zménou tahu motoru. Pfi porovnani vystupnich
charakteristik systému pfi fizenim obéma metodami bylo zjisténo, ze uhel gama je fizen
zménou tahu motoru (rychlost letu zménou vychylky vyskovky), neboli pfi fizeni uhlu gama
vychylkou vyskovky dojde pfi zméné k vychyleni vySkovky, kterd je ovSem nésledné snizena
zpét na trimovanou hodnotu, zatimco vzrostl tah motoru jako reakce na zménu rychlosti pfi
vychyleni vySkovky. Z vystupnich pribéht byl dale zjistén maximalni uhel stoupani (7°)
z divodu konstrukénich limitt stejnosmérného motoru.
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Stabilizace (zména) letové hladiny je realizovana pomoci dvou regula¢nich smycek,
kdy prvni smycka je zodpovédna za regulaci vertikdlni rychlosti, zatimco druha (nadfazena)
smycka je zodpovédna za regulaci diference vysky (jedna se rozdil mezi trimovanou letovou
hladinou a novou letovou hladinou). Navrh vychazi z modelu letadla rozsifené¢ho o stabilizaci
uhlu podéIného sklonu a rychlosti letu (zménou tahu motoru). Z vystupnich pribéhti modelu
bylo zjisténo, ze Fidici systém skokoveé zménil thel stoupani (ihel gama), ktery byl nasledné
drzen na maximalni hodnoté¢ (maximalni hodnota je ovlivnéna parametry motoru nebo
saturaci vertikalni rychlosti), ktery byla plynule snizovdna na nulu s blizicim se dosazenim
nové letové hladiny. Takto fizeny model vykazuje pomalou odezvu rychlosti letu na zménu
vychylky vyskovky, kterd je zptisobena vnitini dynamikou systému.

Zaveérecna cast prace je veénovana prezentovani vystupti nelinedrniho modelu
roz$iteného modelem turbulentniho proudéni vzduchu a dvou poryvia vétru. Vystupni prabéhy
odpovidaji jednotlivym navrzenym feSenim fizeni uhlu gama a fizeni zmény letové hladiny.
Z prabéht byl uéinén zaveér, ze lepsi stabilizace dosdhneme pii fizeni tthlu gama vychylkou
vyskovky a to z divodu nizSich pfekmitl polohového uhlu a rychlosti klopeni, které jsou
vyrazngj$i pti fizeni thlu gama tahem motoru. Z prubéht je dale mozné vidét, ze oscilace
uhlu gama okolo referenéni polohy jsou pfijatelné nizké a miizeme tedy fici, Ze oba navrzené
zpusoby fizeni spliuji pozadavek na navrh fizeni modu flight path angle hold. Dilezité je
oviem poznamenat, e fizeni thlu gama (flight path angle) je relativni viéi prostiedi,
ve kterém se letadlo pohybuje. Bude-li se prostiedi pohybovat napt. smérem vzhiru (vlivem
stoupavého poryvu vétru) dosahne letadlo vyrovnaného letu a thlu gama, nicméné jeho letova
hladina se bude zvySovat v zavislosti na rychlosti pohybu prosttedi. Z vystupnich pribéht
modelu fizeného na udrzeni/zménu letové hladiny je mozné vidét, Ze bylo dosaZzeno udrzeni
letové hladiny v rozmezi =1 m a tim padem byl splnén tzv. flight level hold méd neboli letova
hladina je udrzena v piijatelnych mezich.

Cile prace — vytvofeni matematického modelu letadla, navrzeni algoritmu pro
stabilizaci letadla, ovéfeni navrZzeného feSeni simulaci vlivu redlné atmosféry byly splnény.

84



Seznam pouzitych zdroji:

[1] PECH, Zdislav a Vratislav VEK. Systémy rizeni letu. Vyd. 1. Praha: Ceska technika —
nakladatelstvi CVUT, 2006, 114 s. ISBN 80-010-3374-0.

[2] NELSON, Robert C. Flight stability and automatic control. 2nd ed. S.l.: Wch Mcgraw-
Hill, 1998. ISBN 00-711-5838-3.

[3] ROSKAM, Jan. Airlplane flight dynamics and automatic flight controls: part I. Lawrence:
DARcorporation, 2003, 576 s. ISBN 18-848-8517-9.

[4] THEODORE, A. T. STABILITY AND CONTROL, 27.6.2005 [cit. 21.5.2013],
dostupné z: <http://history.nasa.gov/SP-367/chapt9.htm>

[5] VASICEK, Jan, Vysvétleni nékterych meteorologickych vlivii [online], [cit.: 21.5.2013],
dostupné z: <http://old.chmi.cz/meteo/olm/Let_met/Pojmy_2.htm>

[6] Aviation Explorer [online], [cit.: 21.5.2013], dostupné z:
<http://www.aviationexplorer.com/aircraft_airliner_turbulence.htm>

[7] Honeywell, Inc. Interni vyukova prezentace ,,CLAWS training®, 2012

[8] MAHONEY, MJ, Pointing an Instrument on an Airborne Platform [online], aktualizace:
26.10.2011 [cit.: 21.5.2013], dostupné z:
<http://mtp.mjmahoney.net/wwwi/notes/pointing/pointing.htmi>

[9] Airplane aerodynamics: fundamentals and flight principles, ©2006 [cit.: 21.5.2013],
dostupné z: < http://www.free-online-private-pilot-ground-school.com/aerodynamics.html>

[10] KUCHAN, Abigail. The integration of active flow control devices into composite wing
flaps. 2012.

[11] Letecky ustav, FSI, VUT Brno, Opory ke studiu, Aerodynamika, [cit. 21.5.2013],
dostupné z: <http://lu.fme.vutbr.cz/ucebnice/opory/aerodynamics.php>

[12] Spakovszky, Z. S., Thermodynamics and Propulsion [online], ©1999 [cit. 21.5.2013],
dostupné z: < http://web.mit.edu/16.unified/www/FALL/thermodynamics/ >

[13] AUSTIN, Reg. Unmanned aircraft systems: UAVs design, development and deployment.
Chichester: Wiley, 2010, xxix, 332 p. AIAA education series. ISBN 04-700-5819-6.

[14] ROSKAM, Jan. Airlplane flight dynamics and automatic flight controls: part II.
Lawrence: DARcorporation, 2003, S. 577-959. AIAA education series. ISBN 18-848-8518-7.

[15] WHITFORD, Ray. Design for air combat: part 11. 1. Vyd. New York: Jane‘s, 1987, 224
p. AIAA education series. ISBN 07-106-0426-2.

85


http://old.chmi.cz/meteo/olm/Let_met/Pojmy_2.htm
http://www.aviationexplorer.com/aircraft_airliner_turbulence.htm
http://mtp.mjmahoney.net/www/notes/pointing/pointing.html
http://www.free-online-private-pilot-ground-school.com/aerodynamics.html
http://lu.fme.vutbr.cz/ucebnice/opory/aerodynamics.php

[16] COOK, M. Flight dynamics principles: a linear systems approach to aircraft stability
and control. 3rd ed. Boston: Butterworth-Heinemann, c2013, xxxi, 575 p. AIAA education
series. ISBN 978-008-0982-427.

[17] Benson, T. National Aeronautics and space Administration, Aerodynamics Index
[online], 22.2.2013 [cit.: 21.5.2013]

[17] SKALICKY, J. Elektrické servopohony: part II. 2. \l'yd. Brno: Vysoké uéeni technické,
2001, 86 s. AIAA education series. ISBN 80-214-1978-4.

[18] SKALICKY, Jiti. Teorie rizeni I: part I1. 1. Vyd. Brno: VUT FEKT, 2002, 98 s. AIAA
education series. ISBN 80-214-2112-6.

86



Seznam pouzitych zkratek a symbolii:

AB,C,D
b

C

Co
Cp"
CL
Cc.*
CP

Cp

Ct
DCM
dEl

Stavové matice linearizovaného systému
Rozpéti kiidel

Tétiva kiidla

Soucinitel odporu

Soucinitel odporu vztazeny k thlu ndbéhu
Soucinitel vztlaku

Soucinitel vztlaku vztazeny k tthlu nab¢hu
Aerodynamicky stied (Center of Pressure)
Soucinitel tlaku

Soucinitel tahu

Smérova kosinova matice (Direct Cosine Matrix)
Vychylka vyskovky

Aerodynamické odporova sila
Aerodynamicka vztlakova sila

Tihova sila

Amplitudova rezerva

Hybnost télesa

Moment hybnosti

Matice momentu setrvacnosti

Proud nezatizeného motoru

Moment setrvacnosti motoru

Postupny pomér (Advance ration)
Elektricka konstanta motoru

Mechanické konstanta motoru

Primér vrtule

Aerodynamické momenty

Vnitini indukénost motoru

Vztlakové sily na kiidlech a vyskovce
Hmotnost

Momenty vznikajici na kiidlech a vySkovce
Moment motoru

Momenty okolo aerodynamicky os
ZatéZzny moment

Ptetizeni

Pocatky soufadnicovych soustav

Uhlové rychlosti polohovych ahli
Proporcionélni, Integra¢ni, Derivacni regulétor
Fazova rezerva

Vykon motoru

Polomér

Vnitini odpor motoru

Otacky za minutu (rounds per minute)
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Otacky za sekundu (rounds per second)
Matice rotace okolo osy x

Matice rotace okolo osy y

Matice rotace okolo osy z
Charakteristickéa plocha kiidla
Soufadnicovy systém

Matice translace

Rychlost letu v letadlové ss

Napéti na kotvé motoru bez zatizeni
Rychlost letu

Washout filter

Vysledna vztlakova sila

Uhel nébéhu

Uhel bo¢niho skluzu

Uhel letové drahy (flight path angle)
Uhel mezi podélnou osou letadla a tétivou k¥idla
Elektricka ¢asova konstanta
Mechanicka ¢asova konstanta
Polohové uhly

Uhlova rychlost



Seznam priloh:

Priloha 1
Priloha 2
Priloha 3
Priloha 4
Piiloha 5
Priloha 6
Ptiloha 7
Priloha 8
Priloha 9
Priloha 10
Priloha 11
Priloha 12

Vnitini schéma modelu SkyDog

Matematicky popis Uplného a zjednoduSeného modelu motoru
Matematicky model vrtule

Schéma zapojeni modelu motoru a vrtule

Vnitini struktura modelu prostredi

Implementace aerodynamické vztlakové sily

Implementace aerodynamickych momentd

Vypocet silového plsobeni v letadlovém ss

Vypocet momentového pisobeni v letadlovém ss

Vypocet Eulerovych uhla

Schéma zapojeni servopohonu
CD/DVD
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Piiloha 2 — Matematicky popis aplného a zjednoduseného modelu motoru
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Priloha 4 — Schéma zapojeni modelu motoru a vrtule
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Priloha 5 — Vnitini struktura modelu prostiedi
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Piiloha 6 — Implementace vztlakové aerodynamické sily
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Priloha 8 — Vypocet silového plisobeni v letadlovém ss
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Priloha 9 — Vypocet momentového piisobeni v letadlovém ss
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Piiloha 10 — Vypocet Eulerovych uhla
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Priloha 11 — Schéma zapojeni servopohonu
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