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SAZETAK

U ovom diplomskom radu izracunate su aerodinamicke karakteristike bespilotne
letjelice. Dobivene aerodinamicke karakteristike dalje se koriste za staticku analizu stabilnosti,
uzduznu i bo¢nu. Koriste¢i podatke iz statickih analiza i XFLR5 softvera, odreduje se linearni
model gibanja letjelice. Pomocu linearnog modela letjelice izvrSena je dinamicka analiza
letjelice i analiza odziva sustava na pobudu. Za kraj je odredena kvaliteta upravljanja letjelicom
prema MIL-F-8785C standardu. Dobiveni rezultati prikazani su analiticki i grafi¢ki radi lakSeg

razumijevanja.

KLJUCNE RIECL aerodinami¢ke karakteristike, bespilotna letjelica, staticke analize

stabilnosti, XFLR5, linearni model, dinami¢ka analiza, kvaliteta upravljanja

SUMMARY:

Aerodynamic characteristics of an unmanned aerial vehicle are calculated in this thesis.
Calculated data is then used for longitudinal and lateral static stability analysis. Data obtained
from static analyses and XFLR5 software is then used to determine linear model of an unmanned
aerial vehicle. Modal response graphs and dynamic stability analyses were conducted utilizing
the linear model of an unmanned aerial vehicle. Finally, control quality was determined
according to MIL-F-8785C standard, also by using the linear model of an unmanned aerial
vehicle. Results of every analysis are given in mathematical and graphical form for better

understanding.

KEYWORDS: aerodynamic characteristics, unmanned aerial vehicle, static stability analysis,
XFLR5, linear model, dynamic analysis, control quality
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Nikola Cvetkovi¢ Diplomski rad

1. UvoD

Tijekom akademskih godina 2015./2016. i 2016./2017., studenti druge godine
diplomskog studija acronautike samostalno su izradivali bespilotnu letjelicu kanard
konfiguracije koj se koristi za snimanje terena i izvidanje. Prvotno je izraden umanjeni model
bespilotne letjelice za koji su odredene neke aerodinamicke znacajke numeri¢kim i grafickim

metodama pomocu ra¢unalnog programa XFLR5.

Svrha ovog rada jest postaviti temelje za daljnju nadogradnju, analizu i fizi¢ku izradu
bespilotne letjelice. Nadalje, cilj rada je odrediti linearni model letjelice i matematickom

analizom ocijeniti stabilnost i kvalitetu upravljanja letjelicom.

Program XFLR5 koristi se u analizi aeroprofila, krila i letjelica koji lete pri malim
Reynoldsovim brojevima. Omogucava dizajn krila i analizu istih na temelju metode vrtlozne
reSetke (eng. Vortex Lattice Method), 3D panelne metode (eng. 3D Panel Method) i nelinearne
metode nosecih linija (eng. Lifting Line Theory). Za preliminarne izracune koristi se metoda
vrtlozne reSetke radi vec¢e pouzdanosti u odnosu na 3D panelnu i nelinearnu metodu nosecih
linija. Metoda vrtlozne resetke tretira krilo kao beskonaéno tanku plocu koja se sastoji od
velikog broja vrtloga za prora¢un uzgona i induciranog otpora, ali pri tome se ne uzima u obzir
utjecaj viskoznosti. 1z tog razloga potrebno je eksperimentalnom metodom letjelicu testirati u

stvarnim uvjetima.

Prije izrade letjelice zamiSljenih gabarita izgraden je umanjeni fizi¢ki model koji sluzi
kao eksperimentalni primjerak jer se i analize performansi i stabilnosti provode
eksperimentalno. Vazno je procijeniti i aerodinamicke karakteristike koje se uz pogonske i
inercijske znacajke koriste za odredivanje stati¢ke 1 dinamicke stabilnosti kod uzduznog i
bocnog gibanja. Na kraju, prikazana je kvaliteta upravljanja letjelicom prema MIL-F-8785C
standardu gdje se moze ocijeniti pripada li letjelica u razinu performansi kvalitete upravljanja

za koju je namijenjena.

Fakultet prometnih znanosti 1
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2. ODABRANA KONFIGURACIJA BESPILOTNE LETJELICE
2.1. KONCEPTUALNI RAZVOJ LETJELICE

Nit vodilja cijelog projekta je izrada bespilotne letjelice nekonvencionalnog izgleda
(kanard umjesto klasi¢nog horizontalnog repa) koja je u svojoj eksploataciji viSenamjenska.
Odabrana je zadaca izvidanja i nadzora (pozara, granica, potraga i spasavanje) za Sto su
potrebne velika brzina, dolet i istrajnost leta. Nakon Sto se razvojni tim usuglasio oko same

namjene i pozeljnih parametara letjelice, daljnji dizajn i izrada podredeni su njenoj namjeni.

Za dizajn bespilotne letjelice koriste se CAD (eng. Computer — aided design, CAD)
programi XFLR5, OpenVSP i SketchUp. U programu XFLR5 model letjelice se pomo¢u metode
vrtlozne reSetke aerodinamicki analizira jer osigurava vecu pouzdanost od ostalih metoda koje
program nudi — 3D panelne metode i nelinearne metode nosecih linija. 3D panelna metoda ima
za svoju manu nemoguénost analize svih uzgonskih povrSina odjednom, ve¢ je moguce
analizirati samo krilo letjelice. Analiza se provodi prvenstveno kako bi se dobio uvid u
dimenzioniranje krila i odredivanje stabilnosti pri valjanju (oko x osi letjelice), ali i kako bi se
dobio uvid u uzduznu stabilnost letjelice (oko y osi letjelice). Pregled kona¢nog dizajna letjelice

nalazi se na slici 1.

Slika 1. Dizajn letjelice u OpenVSP*

! Preuzeto iz [9]
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2.2. UZGONSKE POVRSINE
2.2.1. KRILA

Dizajn krila od iznimne je vaznosti za svaku letjelicu. Razlog tome je §to su ona glavne
uzgonske povrSine i treba se osigurati kvalitetna izrada istih. Bitno je znati namjenu letjelice za
pravilni odabir aeroprofila koji ¢ini krilo. S obzirom da je letjelici potrebna velika brzina, ali i
dolet i istrajnost, odluceno je koristiti aeroprofil RONCZ 1082 i 1082T VOYAGER (slika 2).
Spomenute aeroprofile inace koristi zrakoplov Voyager tvrtke Scaled Composites koji je ujedno
prvi zrakoplov koji je uspio obletiti svijet bez zaustavljanja ili ponovnog punjenja goriva u
zraku. Voyager sa svojim impresivnim karakteristikama poput istrajnosti od ¢ak 216 sati, doleta
od 42 212 km i brzine u krstarenju od 195 km/h, prema tome izbor je bio o¢it. Tablica 1

prikazuje glavne numeric¢ke znacajke krila, o¢itane iz XFLR5:

Tablica 1. Karakteristike krila

KRILO

Raspon krila by [m] 1.74
Povrsina krila S [m?] 0.20775
Opterecenje krila [kg/m?] 10
Srednja aerodinamicka tetiva [m] 0.12148
Vitoperenje krila [°] -1
Aspektni odnos AR 14.573
Suzenje krila 4 25
Kut od korijena do vrha krila [°] 3.699

Metode Koristene pri izradi krila su gotovo identi¢éne onima koje se Kkoriste danas
prilikom izgradnje lakih i ultralakih zrakoplova. Koristio se polistiren koji se oblikovao vru¢om
zicom, a potom presvlacio staklenim vlaknima koja su se lijepila epoksidnom smolom. Na taj
nacin dobila se kompozitna struktura krila koja je vrlo izdrzljiva, fleksibilna i lagana, Sto uvelike

doprinosi cjelokupnoj kvaliteti izrade letjelice 1 uzgonskih povrsina.

Na krilima se ujedno nalaze i krilca koja sluze za upravljanje oko X osi letjelice, odnosno
za kontrolu valjanja. Krilca se izraduju pomoc¢u 3D printa koristeéi filament od PLA (eng.
Polylactic acid, PLA) plastike. Isto tako, na njima se nalaze i servo motori, ali i elektromotori

S elisama. Servo motori ugraduju se u krila kako bi se $to viSe smanjio parazitni otpor, a

Fakultet prometnih znanosti 3
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elektromotori s elisama ugraduju se pod svako krilo u posebne gondole, ponovno radi smanjenja

parazitnog otpora [4].

Thickness = 18.00%
Max.Thick.pos. = 39.39%
Max. Camber = 3.38%
Max.Thick.pos. = 39.39%

Slika 2. RONCZ 1082T VOYAGER aeroprofil iz XFLR5?

2.2.2. KANARD

Kanard je uzgonska povrsina na kojoj se nalaze kormila dubine, a koji se za razliku od
klasi¢nog horizontalnog stabilizatora nalazi ispred srediSta mase letjelice. Omogucava
propinjanje i poniranje letjelice i ima destabiliziraju¢e djelovanje na ponaSanje letjelice u
vertikalnoj ravnini. Taj negativni utjecaj ponistava se postavljanjem sredista mase letjelice $to
viSe ispred aerodinamickog centra srednje aerodinamicke tetive krila. Na taj nacin osigurava se
stabiliziraju¢éi moment propinjanja (osigurava se da je promjena koeficijenta momenta

propinjanja po napadnom kutu negativna vrijednost Cy,, < 0).

Cijeli kanard napravljen je aditivnom tehnologijom 3D printa, glavni dio zajedno s
pripadaju¢im kormilima dubine s procjepom. Odluceno je staviti kormila dubine s procjepom
radi osiguranja da se slom uzgona prvo manifestira na kanardu pa tek onda na krilu. Na taj nacin
osigurava se zaStita krila od sloma uzgona (detaljnije objasnjenje u poglavlju 3.3.). Kod 3D
ispisa moguce je kontrolirati koli¢inu ispune filamenta pa se na taj nacin regulira 1 masa cijelog
kanarda. Kroz kanard je isprintana i nose¢a ramenjaca koja sprjecava savijanje. Zbog toga $to
je duljina kanarda ve¢a od maksimalne duljine koju 3D printer moze isprintati, kanard se printa
u dva dijela koji se medusobno spajaju i lijepe. Ista metoda se primjenjuje kod kormila dubine.
Za aeroprofil kanarda koristi se takoder Voyagerov aeroprofil kanarda koji je RONCZ 1046
(slika 3) [1].

2 Preuzeto iz [12]
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Tablica 2. Karakteristike kanarda
KARAKTERISTIKE KANARDA

Raspon b [m] 0.712
Povrsina S¢c [m?] 0.05696
Srednja aerodinamicka tetiva [m] 8
Aspektni odnos AR 8.9

Base
Thickness =

Max.Thiek.pos. = 37.37%
Max. Camber = 6663
Max.Thick.pos. = 41.41%

Slika 3. RONCZ 1046 VOYAGER aeroprofil iz XFLRS3

2.3. VERTIKALNI STABILIZATOR (REP)

Rep letjelice ili vertikalni stabilizator jedan je od klju¢nih elemenata konstrukcije
letjelice. Osigurava direkcionalnu stabilnost letjelice i omogucava upravljanje oko z 0Si pomoéu
kormila smjera koje se nalazi na njemu. Veli¢ina repa primarno ovisi o udaljenosti, kraku od
polozaja repa i sredista mase letjelice. Sto je ta udaljenost veca, vertikalni stabilizator treba,
odnosno moZe biti manji. Aeroprofil koriSten u izradi vertikalnog stabilizatora je simetri¢ni

NACA 0016.

Veli¢ina, udaljenost od krila, smjeStaj repa 1 druge znacajke, odreduju se
eksperimentalnom metodom pokusaja i pogreske. Razvojni tim ima na umu ¢injenicu da
udaljenost od krila, ali i veli¢ina repa vrlo su bitne znacajke, tako da se konceptualni razvoj
odvija oko tih ¢injenica, ali i onih navedenih u prvom odlomku ovog poglavlja. Rep mora
osigurati moment koji ¢e uslijed djelovanja poremecaja na letjelicu, vratiti letjelicu u ravnotezni

polozaj. Konaéni izgled repa rezultat je sporazumne odluke.

Vertikalni stabilizator napravljen je od polistirena oblikovanog vru¢om zZicom a kormilo

smjera napravljeno je 3D printom. Dio repa od polistirena presvucen je staklenim vlaknima

3 Preuzeto iz [12]
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koja se lijepe epoksidnom smolom radi vece évrstoce. Tako su sve upravljatke povrSine
letjelice napravljene aditivnom tehnologijom 3D printa kako bi se osigurala preciznost izrade,
kvaliteta, izdrzljivost i ostale povoljne karakteristike. Slika 4 prikazuje vertikalni stabilizator
prije ugradnje kormila pravca.

Slika 4. Vertikalni stabilizator prije ugradnje kormila smjera

Kormilo pravca ugradeno je nakon §to je rep letjelice oblikovan i izraden. Kormilo je
napravljeno od dva dijela koja se spajaju u sredini 1 lijepe. Tako spojeno kormilo se ugraduje
na rep i spaja sa servo aktuatorom. Slika 5 prikazuje ugradeno kormilo pravca na vertikalni
stabilizator.

Slika 5. Kormilo pravca na vertikalnom stabilizatoru

Fakultet prometnih znanosti 6
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2.4. TRUP

Trup sluzi za smjeStanje putnika, tereta, instalacija, avionike, goriva i ostalih
komponenti. U njemu je smjestena elektronika letjelice poput modula autpilota, baterija, GPS-
a (eng. Global Positioning System, GPS), GNSS (eng. Global Navigation Satellite System,
GNSS) modula, radio-visinomjera, Supljeg prostora za balast, kameru ili neku drugu buducu
opremu. Takoder, na trupu su spojevi s krilima, kanardom, vertikalnim stabilizatorom kao i

Pitot-staticka cijev te podvozje.

Problem kod programa XFLRS5 je u tome S§to u proraune otpora, stabilnosti i
upravljivosti ne uzima trup i njegov doprinos u cijeloj aerodinamici. 1z tog razloga trup se u
programu mora reprezentirati kao skup tockastih masa kako bi se dobili momenti inercije i

tromosti. Tablica 3 prikazuje numericke znacajke trupa preuzete i o€itane iz XFLR5.

Tablica 3. Karakteristike trupa letjelice

TRUP
Duljinal [m] 1.74
Promjer d [m] 0.265
SREDISTE MASE

Ukupna masa m [kg] 2.37
Polozaj na x osi [cm] -10.415
Polozaj na y osi [cm] 0
Polozaj na z osi [cm] -1.394

MOMENTI INERCIJE U OKVIRU SREDISTA MASE
I [kgm?] 0.06948
lyy [kgm?] 0.09587
l,- [kgm?] 0.15726
I [kgm?] -0.01693

Na slici 6 prikazana je aproksimacija trupa letjelice u XFLR5 programu kao niz tockastih
masa koje predstavljaju razne komponente letjelice, kao Sto su: GPS, motori, krila, autopilot,

baterije, kamera, Pitot-staticka cijev i ostalo.

Fakultet prometnih znanosti 7
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= 174.000 cm

xyProj. Span = 173.808 cm
= 2077.500 cm*

2.370 kg

= 0.001 kg/cm® 4

= 1268 !

= 12.500 cm 3

= 12142 cm 5

= -1.000°

= 14573 {

2.500 i
i

Root-Tip Sweep =
XNP = d(XCp.C1)/dCL

= 0.000 cn
Mesh elements = 719

Slika 6. Aproksimacija trupa letjelice tockastim masama u XFLR5*

V= 59.4 kwh
3.345°
a=  0.000"
CL=  0.661
= 0.078
ency = 0.786
= g8.509
Cm= -0.010
cL=  0.000
Cn=  0.000
= -8.93%4 cm
= -10.450 cm
= -10.415 cm

Trup se, kao i ostale glavne komponente, razvija metodom pokusaja i pogreske. Od

nekoliko razlicitih ideja i dizajna, izabran je trenutni dizajn trupa. Napravljen je kombinacijom

rezanja polistirena vru¢om Zicom i koriStenja brus papira, nakon ¢ega je presvucen staklenim

vlaknima i epoksidnom smolom. Unutrasnjost trupa je izdubljena kako bi se napravilo mjesta

Za Svu opremu.

2.6. POGONSKA GRUPA

Letjelicu pogone dva Turnigy Aerodrive 2830/11 motora bez ¢etkica (eng. brushless),

snage 210 W. S obzirom na masu letjelice (2.37 kg), snaga motora je dovoljna za let $to je

potvrdeno prilikom testiranja. Letjelica je pri 60% snage ve¢ rotirala. Kod mase letjelice od oko

5 kg (predvideno za najzahtjevniju misiju s najvise opreme), odnos snage i mase je 84 W/kg
Sto treba potvrditi ispitivanjem u letu da letjelica ima dovoljno snage za svoju namjenu pri

maksimalnoj masi.

Motori su smjesteni u gondole koje su izradene 3D printom 1 postavljene na svako krilo

i zalijepljene epoksidnom smolom. Gondole svojim oblikom prate donjaku krila i tako

minimalno utjecu na aerodinamiku (stvarajuci otpor) i potrebno je malo epoksidne smole kako

4 Preuzeto iz [12]
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bi ih se pri¢vrstilo. Takoder, dizajn gondola napravljen je u SketchUp programskom paketu, a
unjih su dizajnirani i procjepi za hladenje motora i ESC-ova (eng. Electronic Speed Controller,
ESC). Potrebno je spomenuti da motori imaju gurajuce elise, za razliku od klasi¢nih elisa koje
vuku letjelicu u smjeru leta. U tablici 4 prikazani su osnovni parametri elisa koje se koriste na
letjelici. Elise su odabrane vodeci se principom potrebe i namjene. Letjelici trebaju brzina, dolet
i istrajnost, a klasi¢ne elise, dimenzija 10x4 inca ne omogucavaju iskori$tavanje potencijala,
odnosno snage motora u potpunosti. Stoga je odluceno uzeti bolje, 10x7 inca elise koje
zadovoljavaju potrebe letjelice.

Tablica 4. Dimenzije elisa Aerostar Composite Propeller 10x7 inca

ELISA

Promjer d,[m] 0.254
Korak [m] 0.127

Fakultet prometnih znanosti 9
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3. PROCJENA AERODINAMICKIH KARAKTERISTIKA LETJELICE

Za procjenu aerodinamickih karakteristika letjelice koriste se grafovi dobiveni iz XFLR5
za svaki od aeroprofila koji se nalaze na letjelici. Grafovi su polazisna toCka za daljnje
razmatranje. Na slici 7 prikazani su grafovi ovisnosti: koeficijenta uzgona o napadnom kutu,
koeficijenta momenta propinjanja o napadnom kutu, koeficijenta uzgona o koeficijentu otpora
i omjera koeficijenta uzgona i otpora o napadnom kutu. Za pojasnjenje, aeroprofili i pripadajuce
boje krivulja su: RONCZ 1082 (zelena krivulja) aeroprofil za krilo (od korijena), RONCZ 1082
(narancasta krivulja) aeroprofil za krilo (vrh krila), RONCZ 1046 (crvena krivulja) aeroprofil
za kanard 1 NACA 0016 (ljubicasta krivulja) simetri¢ni aeroprofil za terminezon na kraju krila
(eng. winglet) i rep. Grafovi daju aproksimaciju aecrodinamickih veli¢ina koje se dalje razraduju

u poglavljima 3.1., 3.2.i 3.3.
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Slika 7. Aeroprofili letjelice i njihove aerodinamicke karakteristike®

3.1. PROCJENA UZGONA

Proracun uzgona za letjelicu izvrSen je eksperimentalnom metodom gdje se u XFLRS
obradila analiza svih aeroprofila koji se koriste prilikom izgradnje letjelice. Aeroprofili koji su
sudjelovali u analizi su: RONCZ 1046 (crvena krivulja) aeroprofil za kanard, RONCZ 1082
(zelena krivulja) aeroprofil za krilo (od korijena), RONCZ 1082 (narancasta krivulja) aeroprofil

5 Preuzeto iz [12]
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za krilo (vrh krila) i NACA 0016 (ljubicasta krivulja) simetri¢ni aeroprofil za terminezon na
kraju krila (eng. winglet). Analiza ovisnosti koeficijenta uzgona C, o napadnom kutu a nalazi

se na slici 8.

Alpha

Slika 8. Krivulje ovisnosti koeficijenta uzgona o napadnom kutu za sve aeroproﬁle6

Slika 8 prikazuje jednu zanimljivost. Naime, svrha kanarda kao takvog jest da se na
njemu prvo slomi uzgon, pa tek onda na krilu. Vidljivo je iz grafa da je situacija obrnuta —
dolazi do sloma uzgona prvo na krilu a tek onda na kanardu. Ova analiza je jedna od najbitnijih
jer se uvida vaznost provedbe takve analize, odnosno dobivaju se smjernice za daljnji razvoj
letjelice. 1z svega navedenog, odluceno je dobiti upravo zavisnost koja je pozeljna — da se na
kanardu prvo slama uzgon, a postize se ugradnjom kormila dubine s procjepom. Time se
osigurava kvalitetnije upravljanje grani¢nim slojem kanarda, povecava se efikasnost uzgonske
povrsine kanarda te se postize da se trenutna krivulja aeroprofila kanarda translatira dijagonalno
desno na grafu. 1zgled kormila dubine s procjepom prikazan je na slici 9. S obzirom da XFLR5
ne daje moguc¢nost analize upravljatke povrSine s procjepom i usporedbe s prethodnom
inac¢icom, vjerodostojnost i isplativost odluke da se ugradi kormilo dubine s procjepom

potrebno je odraditi na terenu — testiranjem.

6 Preuzeto iz [12]
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»
Bl b

Slika 9. Kormilo dubine s procjepom

U kasnijoj fazi razvoja letjelice, napravljen je ovjes koji omogucava tri strupnja slobode
gibanja, a koji je ovjesen na gredu koja se montira na vozilo. Letjelica se ovjesila o gredu i u
testu tijekom voznje uoceno je da najprije dolazi do sloma uzgona na kanardu, a tek onda na
krilu $to ujedno potvrduje ispravnost odluke da se ugradi kormilo dubine s procjepom. Test je
izvrSen uz pomo¢ ovjesa pri brzini od 50 km/h uz puni otklon kormila dubine prema dolje (eng.
pitch up), a letjelica je odreagirala povecanjem napadnog kuta i potom kratkotrajnim
zadrzavanjem tog kuta (kriti¢ni napadni kut) te zatim spusStanjem nosa i daljnjim ubrzavanjem

i vra¢anjem u pocetni ravnotezni poloZzaj.

CL

.. 3 100 ST SRR 5 S,

o e o S N S e e S e . o e N P O R R S

I 0. D : ——

£ 0.5.. : yE .............. ..................

Pl Alpha

Slika 10. Ovisnost koeficijenta uzgona cijele letjelice o napadnom kutu’

7 Preuzeto iz [12]
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Slika 10 predstavlja ovisnost koeficijenta uzgona C, o napadnom kutu a. Graf pokazuje
gotovo linarnu meduovisnost obje veli¢ine. Linearna ovisnost nije tocna, ve¢ program ne uzima
u obzir viskoznost u 3D strujanju kao varijablu, pa po grafu ni ne dolazi do sloma uzgona. Slom
uzgona svakog pojedinog aeroprofila moguce je dobiti iz programa Xfoil i na taj nacin ocitati
maksimalni koeficijent uzgona €, za svaki pojedini aeroprofil ali i kriti¢ni napadni kut ay;.
Medutim to nije trajno rjeSenje, kriticni napadni kut za cijelu letjelicu treba se eksperimentalno
odrediti. 1z grafa na slici 10 moguce je ocitati kut nultog uzgona za krilo «; , Koji je -2.5°.

Takoder, vidljiv je i koeficijent uzgona C, krila kod nultog napadnog kuta i iznosi 0.28.

Za proracun C;_krila, koriste se sljede¢i podaci iz tablice 1 u kombinaciji s podacima
dobivenim u XFLR5 poput gradijenta aeroprofila (C; ), = 6.24. Formula koja se Koristi za

proracun prikazana je u nastavku (1).

€, = 2mAR,,
e 24 4+(2nARk)2(1+tan2At) 1)
(Ci )k B?

Uvrstavanjem podataka u formulu, dobivena je vrijednost gradijenta (Cy_ )i = 5.45.

Proraunom gradijenta aeroprofila za kanard dobila se vrijednost ;, = 5.57.
Dalje je vrijednost C; za aeroprofil kanarda uvrstena u formulu (2) i dobivena je vrijednost

(C1,)c za cijeli kanard koja takoder iznosti 4.57. Koriste se i podaci iz tablice 2 za proracun.

€ ). = 2mAR,
o o (8 ()

Na slici 11 prikazana je raspodjela uzgona duz krila i kanarda pri « = 0°, brzini od 25
m/s. Vidljivo je da je kanard uzgonski opterecenija povrsina jer je veci intenzitet uzgona na

manjoj povrsini, za razliku od krila.
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SovA
Wing Span = 174.000 cn
xyProj. Span = 173.808 cm
Wing Area = 2077.500 em*
xyProj. Area = 2075.102 cmf V= 90.0 kw/h
2.370 kg Alpha = 0.000%
0.001 kg/cm* Beta = 0.000
1.268 L= 0.283
12.500 cm = 0.04
12.148 em Efficiency =  0.564
1.000" CL/CD = 6.216
14.573 Cm=  0.041
2.500 c1= -0.000
3.699" Cn=  0.000
-8.949 cm X CP = -12.532 cm
718 X C6 = -10.415 cm

Slika 11. Simulacija rasporeda uzgona pri horizontalnom letu®

Prikaz rasporeda uzgona uzduz uzgonskih povrsina kod napadnog kuta od 10° i brzini
od 25 m/s prikazan je na slici 12. Uzgon je ponovno veci na kanardu (gledajuci s perspektive
povrsine kanarda), a sada pri ovakvom polozaju letjelice dolazi do djelomi¢nog prestrujavanja
s kanarda na krilo. Prestrujavanje remeti stvaranje uzgona na Kkrilu i pri trenutnom napadnom

kutu trebalo bi do¢i do sloma uzgona na kanardu, kao §to je opisano u poglavlju 3.1.

= 174.000 cn
173.808 cm
2077.500 em*

= 2075.102 em® V= 90.0 kn
2.370 kg Blpha = 10.000
0.001 kg/cm* Beta =  0.000
-1.268 CL= 1.3%
12.500 em @= o101
12.148 cm Efficiency =  0.865
-1.000 CL/CD = 13.806
14.573 Cm= -0.106
2.500 c1= -0.000
Root-Tip Sweep =  3.699° Cn=  0.000
XP = d(XCp.C1)/dCl =  -8.949 cm XCP = -9.684 cm
Mesh elements = 719 XC6 = -10.415 cm

Slika 12. Simulacija rasporeda uzgona pri @ = 10°°

8 Preuzeto iz [12]
% Preuzeto iz [12]
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3.2. PROCJENA OTPORA

Otpor letjelice narusava njene performanse i stoga ga je jako bitno kvalitetno procijeniti
prije pocetka eksploatacije. U XFLR5 mogu¢ je prikaz aproksimacije otpora trenja i induciranog
otpora, ali te vrijednosti se nikako ne mogu uzeti kao tocne ve¢ iskljucivo kao reference za
okvirnu procjenu otpora. Aproksimacija je bazirana na ekstrapolaciji podataka iz 2D strujanja.
Na sljedecoj slici prikazana je ovisnost koeficijenta uzgona i otpora o napadnom kutu. Radi se

0 zbroju induciranog i viskoznog otpora.

cL/co

Alpha

_5‘0

Slika 13. €, /Cp dijagram™®

Na slici 13 prikazano je koliko je vise uzgona generirano u odnosu na otpor za pojedinu
vrijednost napadnog kuta. Tako se moZze ocitati da je maksimalan odnos razlomka koeficijenta
uzgona i koeficijenta otpora vrijednost 13.8 na a = 10°. Cilj pri projektiranju bilo kakve
letjelice jest dobiti $to vec¢i odnos tih dvaju koeficijenata koji ukazuju na bolju ekonomicnost
letjelice, bolje performanse u penjanju i odnos za najbolji dolet (eng. best glide ratio). Za nulti
napadni kut, vrijednost ¢, /Cj jednaka je 6.2. Odnos C;, /Cp, jednak je O pri napadnom kutu od
-2.50°.

10 Preuzeto iz [12]
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Otpor letjelice zbroj je nultog otpora Cp, i induciranog otpora Cp_ . Nulti otpor se jos

dijeli na otpor trenja, otpor oblika i valni otpor. Slike 14 i 15. prikazuju otpor trenja i inducirani

otpor na letjelici pri a = 0°.

= 174.000 o
3.208 en
2077.500 et
2075.102 cat V= %0.0 mmn
2.370 ¥g Alphs 0.000°
0.001 rg/emt Bete 0.000°
-1.268 3 0.284
12.500 cn = 0.046
12.108 ez Efficiency 0.569
1.000° cL/eD 6.224
14.573 o= 0.0a1
= 200 cL 0.000
~Tip Sweep = 3.699° cn 0.000
XUP = d(ACp.CLY/dCl =  -B.938 cm %CP = -12.504 cm
Mesh elements = 719 X6 = -10.415 e

Slika 14. Otpor trenja i inducirani otpor pri @ = 0°M

Slika 14 predstavlja simulirani izgled otpora trenja i induciranog otpora na uzgonskim

povrSinama letjelice pri napadnom kutu 0° i brzini od 25 m/s.

SOVA
Wing Spr = 174.000
xyProj. Span = 173.808 cm
Wing Area = 2077.500 ca*
xyProj. Area = 2075.102 ca* V= 0.0 vk
Plane M - 2301 Alpha =  10.000"
Wing Load = 0.001 kg/em* Beta =  0.000°
Tail Volune =  -1.268 a 1.396
Root Chord =  12.500 - 0.101

- 12148 Efficiency =  0.865
TipTwist = -1.000° CL/CD = 13.206
Rspect Ratio =  14.573 o= -0.106
Taper Ratto = 2.500 €1=- -0.000
ROOT-Tip Sweep =  3.699" Cn = 0.000
NP = d(XCP.CL)/ACL = -8.949 cm XCP= -9.684 cm
Mesh elements = 719 X6 = -10.415 cn

Slika 15. Viskozni otpor i inducirani otpor pri @ = 10°*2

11 Preuzeto iz [12]
12 Preuzeto iz [12]
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Simulacija odnosa induciranog otpora i viskoznog otpora prikazana je na slici 15, uz

napadni kut 10° i brzinu od 25 m/s.

3.3. PROCJENA MOMENTA LETJELICE

Negativni gradijent momenta propinjanja po napadnom kutu letjelice uvjet je za
povoljnu uzduznu statiCku stabilnost letjelice, kojom se osigurava da prilikom porasta
napadnog kuta i dostizanja kriti¢ne vrijednosti istog, kanard se prvi slama, a potom krilo. Nakon
toga, nos letjelice se spusta i letjelica ubrzava i na taj nacin osigurava opstrujavanje oko krila i
kanarda gdje se ponovno stvara uzgon i omogucava upravljivost. Dakle koeficijent momenta
propinjanja Cp, , U ovisnosti 0 napadnom kutu mora biti negativna vrijednost. Za Cy,, vrijedi
da je pozitivna vrijednost za povoljnu uzduznu stabilnosti, §to znaci da se letjelica vraca u
pocetno stanje nakon djelovanja poremecaja. Poremecéaj moze povecati ili smanjiti napadni kut

te s tog aspekta potrebno je da letjelica zadovolji prethodno spomenuta dva uvjeta (3).

Cmg <0, Cmy > 0. ©)

a

Ukupni koeficijent momenta propinjanja jednak je zbroju koeficijenata momenata
propinjanja pojedinih segmenata letjelice — krila, vertikalnog stabilizatora (repa), tijela, kanarda
i motora. S obzirom da XFLR5 ne nudi mogucnost prora¢una svih navedenih koeficijenata
momenta propinjanja oko raznih komponenti letjelice, odlu¢eno je zadovoljiti se rezultatima
dijagrama C,,, — a koji ujedno potvrduje stabilnost u uzduznom gibanju letjelice. Plan je dobiti
ostale koeficijente momenta propinjanja, a potom i ukupni koeficijent momenta propinjanja za

cijelu letjelicu tek nakon $to zavrsi faza testiranja letjelice u zraku.

Da bi doslo do testiranja letjelice, njenih performansi u zraku, prvo treba istu izraditi,
napraviti testove stabilnosti na vozilu s dizajniranim ovjesom, testove na tlu (voZenje letjelice)
a tek na kraju uslijeduje najbitnije. Medutim, za vrijeme pisanja ovog rada letjelica jo§ uvijek
nije dosla do kona¢ne faze testiranja pa ukupni koeficijent momenta propinjanja ostaje

neodreden.

Za proraun ukupnog koeficijenta momenta propinjanja letjelice nakon zavrSenog

ispitivanja, koristi se sljede¢a formula:

C

Muyk

= Cpy. + Cm, + Gy, + Con, + Cm, - ()
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Alpha

Slika 16. Graf odnosa koeficijenta momenta propinjanja i napadnog kuta za letjelicu™

Koeficijent momenta propinjanja letjelice nalazi se na slici 16. Letjelica pokazuje
povoljne karakteristike vezane uz moment propinjanja, a koje su objasnjene kasnije u radu, u

poglavlju 4.2.

Slika 17. Vizualni prikaz momenta propinjanja pri & = 10°*

13 Preuzeto iz [12]
14 Preuzeto iz [12]
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Vizualni prikaz simulacije momenta propinjanja letjelice nalazi se na slici 17. Pri

napadnom kutu od 10° letjelica ima negativni G, ., $to predstavlja povoljnu karakteristiku.

Koeficijent momenta propinjanja na nultom napadnom kutu, koeficijent momenta
propinjanja uslijed promjene napadnog kuta i autoritet kormila dubine mogu se procijeniti

koristenjem sljedecih formula:

Cmg = Ve Croe + Cnoye — Cmg,y s (5)
Cmg = Ve " Crye + Cmg e = 220y, (6)
Gdje su:
Cvce = srednja aerodinamicka tetiva,
hae = polozaj aerodinamickog centra,
lc = krak izmedu aerodinamickog centra kanarda i srediSta mase,
lew = krak izmedu aerodinamickog centra kanarda i krila,
/A = volumen kanarda,
Crmo,e = doprinos longitudinalnoj stabilnosti od dijelova konstrukcije osim krila,
Cngyy = moment propinjanja krila uslijed zakrivljenosti aeroprofila,
Croe = koeficijent uzgona kanarda na nultom napadnom kutu,
Mane = doprinos longitudinalnoj stabilnosti od dijelova konstrukcije izuzev krila,
CLaW = gradijent nagiba grafa uzgona krila [1].
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4. ANALIZA STATICKE STABILNOSTI LETJELICE

Stabilnost bilo kojeg zrakoplova definira se kao tendencija zrakoplova da se vrati u
ravnotezni polozaj nakon djelovanja nekog poremecaja. Pritom se misli na samostalno vracanje
u ravnotezni polozaj, bez ikakvog utjecaja pilota na komande leta (ili operatera letjelice na

letjelicu).
Kada se govori o stabilnosti, razmatraju se sljedeci slucajevi:

1. uzduzna (longitudinalna) stabilnost zrakoplova (stabilnost oko osi y);
2. poprecna, bo¢na (lateralna) stabilnost zrakoplova (stabilnost oko osi x);
3. direkcionalna stabilnost (stabilnost oko osi z).

Stabilnost se jo§ moze promatrati na sljedece nacine:

1. pozitivna stabilnost — letjelica se vraca u ravnotezni polozaj nakon djelovanja
poremecaja;

2. negativna stabilnost — letjelica se ne vraca u ravnotezni polozaj nakon djelovanja
poremecaja, ve¢ povecava devijaciju od referentnog stanja;,

3. neutralna stabilnost — letjelica nakon djelovanja poremecaja ostaje u novom polozaju,

ne vraéa se u ravnotezni polozaj .

Idealno bi bilo da na kraju svih proracuna 1 grafickih prikaza rezultata letjelica je staticki
stabilna, pokazuje pozitivnu staticku stabilnost. Inace, bilo koja letjelica moze biti staticki
stabilna a dinamicki nestabilna, $to se donekle moze ispraviti ravnomjernom raspodjelom mase
untar trupa letjelice 1 izbjegavanjem koncentriranja mase na rubnim poloZajima staticke

margine [5].
4.1. LONGITUDINALNA (UZDUZNA) STATICKA STABILNOST

Kada se spominje uzduzna staticka stabilnosti, misli se na stabilnost letjelice oko
poprec¢ne Y osi, odnosno promatra se ponasanje letjelice po njezinom kutu propinjanja. Kut
propinjanja moze biti pozitivan (nos letjelice iznad horizonta) i negativan (nos letjelice ispod

horizonta).
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S obzirom da se letjelicom po njenom kutu propinjanja upravlja kormilom dubine,
otklon tog kormila dubine Jm stvara odredeni moment oko sredista mase letjelice i izaziva

penjanje ili spustanje letjelice.

Vazan faktor u cijeloj stabilnosti je i srediSte mase letjelice. SrediSte mase je po svo0joj
definiciji tocka, odnosno mjesto na letjelici gdje djeluje rezultanta svih sila koje djeluju na
letjelicu. SrediSte mase je vazno za cijeli slu¢aj staticke uzduzne analize jer njegov polozaj CG
(eng. centre of gravity, CG) odreduje stabilnost cijele letjelice. Srediste mase se uvijek mora
nalaziti unutar dozvoljenih granica, kranjeg prednjeg polozaja (eng. fwd) i krajnjeg straZnjeg
polozaja (eng. aft), odnosno unutar staticke margine. Staticka margina je odredena udaljenost
izmedu krajnjeg prednjeg polozaja i krajnjeg straznjeg polozaja u kojem se letjelica smatra
stabilnom. Idealno bi bilo da se srediste mase nalazi ispred krila, ispred polozaja
aerodinamickog centra krila. Aerodinamicki centar krila je tocka na tetivi krila za koju je
koeficijent momenta propinjanja Cn stalan i neovisan o napadnome kutu. Formula koja

predstavlja uzduznu staticku stabilnost letjelice kanard konfiguracije je:

Cn = Cimo + Cimg* @ + Cing_* 8. (7)
Gdje su pritom:
Cmo = koeficijent propinjanja na nultom napadnom kutu;
Cm, =promjena u koeficijentu momenta propinjanja uslijed promjene napadnog kuta;
Cms, = promjena koeficijenta momenta propinjanja uslijed promjene otklona kormila
dubine;
O, = otklon kormila dubine [3].

Sljede¢i bitni utjecaj na uzduznu stabilnost letjelice ima horizontalni stabilizator,
njegova udaljenost od krila i povrsina. Klasicne letjelice imaju horizontalni stabilizator iza krila
I srediSta mase, gdje stvara aerodinamicku silu prema dolje, suprotno od smjera sile uzgona koji
se stvara na krilu letjelice. Tim efektom regulira se koeficijent momenta propinjanja letjelice.
Letjelica koja se opisuje i analizira u ovom radu svojom konstrukcijom je nekonvencionalna.

Polozaj horizontalnog stabilizatora je ispred sredista mase, a takva konstrukcija zove se kanard.
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Kanard i krilo stvaraju uzgon u istom smjeru (prema gore). Slika 18 prikazuje koncept letjelice

kanard konfiguracije [2].

FL
Bz " n aerodinamicki
kormilo dubine teziste centar

L8 <
: g //ﬂ/\
e I a—

- o | [ Mac

C
= lew

Slika 18. Polozaj horizontalnog stabilizatora kod kanard izvedbe letjelice™

Na uzduznu stabilnost letjelice utjeu visina i udaljenost postavljenog horizontalnog
stabilizatora u odnosu na krilo. Naime, zbog preblizu postavljenih krila i horizontalnog
stabilizatora moze do¢i do prelaska struje zraka s krila na stabilizator §to se jo§ naziva i
zasjenjenje komandi. Na taj na¢in kormila dubine koja se nalaze na horizontalnom stabilizatoru
nisu uopce ili djelomi¢no su ucinkovita, §to moze biti katastrofalno za letjelicu. Zato se
stabilizator ili postavlja dovoljno daleko iza krila ili se visinski odvaja od trupa, postavlja na
viSu poziciju od krila letjelice kako struja zraka iza krila ne bi utjecala na ucinkovitost

stabilizatora.

Kod letjelice opisane u radu, kormilo dubine nalazi se na kanardu koji je na nosu letjelice
u neporemecenoj struji zraka, dakle nema bojazni od zasjenjenja komandi kada se nalaze ispred
krila.

Motori letjelice ovjeSeni su o krila i1 postavljeni u gondole ispod krila. Moment koji
stvaraju takoder utjeCe na uzduznu stabilnost letjelice. Postavljeni su izmedu tetive krila 1 tetive

kanarda i imaju destabiliziraju¢i ué¢inak na ukupnu uzduznu stabilnost letjelice.

15 Preuzeto iz [1]
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Longitudinalna staticka stabilnost letjelice proraCunava se za ravnotezni, horizontalni
let letjelice, a koriste se veli¢ine koje ovise o napadnom kutu i otklonu kormila dubine. Prora¢un

se vrsi preko sljedecih koeficijenata:

C,=Cro+ Craax + Cr56m, (8)

Cm = Cpo + Cipg@ + Crys6,- 9)

Pritom je sila uzgona jednaka tezini letjelice, a moment propinjanja jednak je nuli:

Crray = —29
Lrav =7 1
Cn =0. (12)

Kako bi se dalje dobili kut otklona kormila dubine i napadni kut koji kontrira otklonu

kormila dubine i uravnotezuje letjelicu, prethodne jednadzbe stavljaju se u oblik matrice:

arav] [CLa Crs _1_ Cirav —Cro (12)

67‘6117 Cm8 0 —Ltmo .

S obzirom na manjak podataka od same letjelice, nije moguce kvalitetno matematicki
izraCunati uzduznu staticku stabilnost, stoga se primarno rad oslanja na graficku analizu koja je

moguca zahvaljujuéi programu XFLRS5 u kojem su sadrzani svi podaci o letjelici.
4.2. GRAFICKI PRIKAZ UZDUZNE STATICKE STABILNOSTI LETJELICE
Uzduzna stabilnost letjelice analizirana je u XFLR5 racunalnom programu, temeljenom

na Xfoil softveru za 2D prikaz strujanja oko tijela. Kao takav, ne garantira apsolutnu to¢nost

izlaznih podataka, medutim daje dovoljno toc¢ne izlazne podatke za analizu. Program ne
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aproksimira trup kao tijelo ve¢ kao niz tockastih masa, pa prema tome taj aspekt nije moguce

zanemariti i potrebno ga je racunski dobiti i dodati na ukupni rezultat.
Za analizu letjelice uzeti podaci sadrzani u tablici 5.

Tablica 5. Parametri za analizu uzduzne staticke stabilnosti letjelice
ANALIZA UZDUZNE STATICKE STABILNOSTI (XFLR5)

Brzina V [m/s] 25

Visina h [m] 250
Temperatura t; [°C] 134

Raspon napadnih kuteva za analizu [°] -5-15

Masa m [kg] 2.37

Srednja aerodinamicka tetiva krila ¢ [m] 0.12148
Raspon krila b [m] 1.74

Gustoca zraka p [kg/m®] 1.225

Kut klizanja B [°] 2

Metoda analize Metoda vrtlozne resetke

Podaci iz tablice 5 uvrsteni su u XFLR5 i napravljena je analiza uzduzne stati¢ke

stabilnosti letjelice a grafic¢ki prikaz iste slijedi u nastavku rada.

Iz slike 16, poglavlje 3.3. moze se zakljuciti da koeficijent momenta propinjanja C,,
pada s porastom napadnog kuta, S§to znaci da letjelica ima tendenciju spustanja nosa prilikom
velikih napadnih kuteva. Takvom reakcijom letjelica osigurava ponasanje koje sprjeCava
pojavu sloma uzgona ili, u slu¢aju pojave istog, osigurava spustanje nosa letjelice 1 ubrzavanje
kako bi se opstrujavanje oko krila $to prije uspostavilo, a s time i uzgon na krilima. Moze se

zakljuciti da je letjelica s tog aspekta stati¢ki uzduzno stabilna.

Takoder, iz grafa se moze izraCunati jednadzba pravca krivulje ovisnosti koeficijenta

momenta propinjanja i napadnog kuta, putem jednadzbe pravca 1 ona glasi:

C,, = —0.015a + 0.041. (13)

Prema jednadzbi (11), G, = 0.041, a a,, = 2.73°.
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4.3. BOCNA STATICKA STABILNOST

Kod bo¢nog gibanja promatra se stabilnost skretanja (direkcionalna stabilnost) i valjanja
(lateralna, boc¢na stabilnost). Prema tome, za letjelicu se moze reéi da je bo¢no stabilna ako se
zbog poremecaja kuta klizanja 8 ili poremecaja kuta valjanja ¢p pojave promjene momenta
skretanja N i momenta valjanja L koji smanjuju poremecaje kuta klizanja i valjanja [3]. Dakle,
za bocnu stabilnost moraju se zadovoljiti uvjeti (14). Prikaz letjelice uslijed bocnog vjetra nalazi

se na slici 19.

Stabilnost skretanja ili direkcionalna stabilnost ocituje se u reakciji letjelice na bo¢ni
udar (zanoSenje) oko njene vertikalne z osi na nacin da se letjelica vraca u svoj ravnotezni
polozaj. Direkcionalno stabilna letjelica skrece (oko osi z) prema vektoru relativnog strujanja

vracajudi letjelicu u ravninu simetrije X — Z.

B=0, ¢=0. (14)

. &

|~
\

S5,>0

Slika 19. Prikaz letjelice uslijed udara bocnog vjetra™®

16 Preuzeto iz [3]
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Takoder, u pravocrtnom letu sve ostale kutne brzine su 0 ali i aerodinamicki moment

valjanja i skretanja kao i moment pogonske grupe.

Za bo¢nu staticku stabilnost dan je primjer (15) pri pojavi udara vjetra gdje je § > 0:

N4+ N =22 5,bCppB — Fpo (b — hp)B > 0 [11] (15)

Gdje su:

N4+ NF = aerodinamicki momenti skretanja za krilca i kormilo smjera,
Fpy = sila u ravnini diska propelera,

Cnp = gradijent koeficijenta skretanja po kutu klizanja,

hom = udaljenost srediSta mase od aerodinamickog ishodista,

h, = udaljenost srediSta mase od centra potiska.

Izraz (15) predstavlja zbroj momenata skretanja koji mora biti pozitivan kako bi se
smanjio nastali kut klizanja 8. 1zrazom se moze provjeriti najveci kut klizanja za koji je moguce

odrzavati stabilan let [3].

U programu XFLR5 analiza boc¢ne stabilnosti kroz simulacije bo¢nih modova daje
pozitivne rezultate, letjelica je dovoljno bo¢no stabilna. Rezultati su prikazani u sklopu
poglavlja 6.
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5. LINEARNI MODEL DINAMIKE LETJELICE

Letjelica kao kruto tijelo promatra se kao tijelo sa Sest stupnjeva slobode u prostoru
6DOF model (eng. 6 Degrees Of Freedom, 6DOF). Lineariziranje letjelice uzima u obzir da je

letjelica u ravnoteznom stanju, odnosno u referentnom stanju i na referentnoj trajektoriji [3].

Duz referentne trajektorije pojavljuju se razliCite varijable koje se potom nazivaju
referentne varijable. Isto tako, uz pojmove referentnog stanja i referentne varijable, bitan je i

pojam poremecaja. On predstavlja uzrok promjene izmedu svarnih i referentnih stanja.

Za potrebe linearizacije, odredene varijable koje se ne mijenjaju ili se vrlo malo
mijenjaju smatraju se konstantama (gleda se na njih kao na poremecaje malih veli¢ina). Od tih
varijabli, ne uzimaju se sve za provedbu linearizacije 6DOF modela, ve¢ samo one koje svojim
djelovanjem utjecu na letjelicu. Kako bi se linearizacija napravila $to kvalitetnije, potrebno je

razdvojiti gibanje letjelice na gibanje u uzduznoj ravnini i na gibanje u bo¢noj ravnini [8].

Na gibanje letjelice u uzduznoj ravnini izravno utjecu veli¢ine [u w(a) q 6 ] koje
predstavljaju: promjenu brzine leta duz osi X, promjenu napadnog kuta, promjenu kutne brzine
I promjenu kuta propinjanja letjelice. Na gibanje letjelice u bo¢noj ravnini izravno utje¢u
veli¢ine [v(B) p r ¢ Y] koje prestavljaju: promjenu brzine leta u pravcu osi y, kutnu brzinu

valjanja, kutnu brzinu skretanja, kut valjanja i kut skretanja [7].

Iz ve¢ linariziranog modela potrebno je napraviti dinamicku analizu, a ona se sastoji od
diferencijalnih matri¢nih jednadzbi promjena stanja (x) i jednadzbi odziva (y). Spomenute

jednadzbe u nastavku glase:

X = Ax + Bu, (16)

y = Cx + Du. a7

U jednadzbi (14), ¢lan A predstavlja matricu uzduznog gibanja a ¢lan x vektor stanja.
Njihov umnozak govori o tome kako trenutno stanje sustava utje¢e na buduée stanje. Clan B
predstavlja matricu bo¢nog gibanja a ¢lan u je upravljacki vektor. Njihov umnozak govori 0

tome kako inputi djeluju na promjenu stanja sustava [11]. Jednadzbe se najcesce rjeSavaju
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numerickim integracijama ali i Laplaceovim tranformacijama, a za rjeSenje se dobije transferna

funkcija koja opisuje ponasanje sustava [7].

Prethodno spomenute veli¢ine stanja koje izravno utje¢u na gibanje letjelice spajaju se

u vektor stanja x. Vektor stanja x tako se sastoji od sedam komponenti, a one su:

x=[uvwpqr¢][6]. (18)
Vektoru stanja potrebno je dodati i upravljacki vektor u koji se sastoji od tri
komponente, tri otklona upravljackih povrsina:

u=1[68, 8, &]". (19)

Ako vektor stanja x definiramo s n brojem komponenti, a vektor stanja u s m brojem
komponenti i r brojem elemenata odziva, tada mozemo formirati Cetiri matrice:

1. matrica A koja se naziva i matrica koeficijenata prijelaznih stanja — veli¢ine n x m,
2. matrica B koja se naziva 1 upravljacka matrica — veli¢ine n X m,

3. matrica C koja se naziva i kontrolna matrica — veli¢ine r X n,
4

. matrica D koja se naziva i opservacijska matrica, veli¢ine — r X m.

Matrice stanja uzduznog i boc¢nog gibanja, koriste¢i prethodno navedene izraze i
formule, sada se mogu zapisati na sljedeci nacin:

e zauzduZno gibanje

u Xu XW 0 -9 u X(Se
W Z, Z, Uy, 0 w [Zs ]
_ . + e . 6 ,
q M, M, Mq 0 q [MgeJ [ e]
6 o o 1 olle 6 (0)
e zabo¢no gibanje [7]

v] [» 0 Ur  gcosyo 01 [v] [Ys
pl_ L, L, L, 0 of |p |L5a Lb}'[ ] (21)
TN, N, N, 0o of || [n, N5 0
¢ 0 1 tany, 0 of 1¢

Rezultati dinamike letjelice u obliku navedenih matrica prikazani su i objasnjeni u

nastavku, u poglavlju 6.1. i 6.2.
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U programu XFLRS5 analiza dinamicke stabilnosti provodi se na sljede¢i nacin:

a) prije svega potrebno je izvrsiti analizu staticke stabilnosti, letjelica mora biti stati¢ki
stabilna da bi se moglo dalje nastaviti analizirati — iz analize staticke stabilnosti graf

Cm — a@ mora biti padajuca, linearna meduovisnost $to 1 jest slucaj (slika 14);

b) odabire se opcija definiraj analizu stabilnosti (eng. Define Stability Analysis) gdje je
ponudena samo jedna metoda analize dinamike — metoda vrtloZne reSetke u kombinaciji
s 3D panelnom metodom gdje prva analizira uzgonske povrsine zajedno s repom, a

druga trup;

c) dalje je potrebno uvrstiti inerciju letjelice, njene dimenzije i odabrati kontrolne
parametre — kut valjanja &, i kut propinjanja 6, — kao $to je navedeno u poglavlju 5.1.,

za ravnotezni let oba su 0;

d) naposljetku preostaje pokrenuti analizu i ocitati dobivene vrijednosti u matemati¢kom

obliku ali 1 u grafickom obliku, radi lakSeg razumijevanja.

Dobivene matrice gibanja letjelice:

1. matrica uzduzne dinamike letjelice
—0.109063 0.154877 0 -9.81
—1.16842 —5.69611 15.9315 0 22)
0.0564498 —2.08543 —8.44737 0
0 0 1 0
2. matrica bo¢ne dinamike letjelice
—0.298093 —0.048102 -—-16.3622 9.81
B —3.63913 —32.1096  6.71062 0 23)

1.89635 296847 —1.40353 0
0 1 0 0
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5.1.KONFIGURACIJA ZA ANALIZU — REFERENTNO STANJE

Za daljnju analizu i izradu samog linearizirnog modela letjelice u XFLRS5, potrebno je
definirati koje referentne vrijednosti se razmatraju, odnosno u kojem se referentnom stanju

letjelica nalazi tijekom analize. U tablici 6 prikazane su veli¢ine referentnog stanja letjelice.

Tablica 6. Referentno stanje letjelice

REFERENTNO STANJE
Brzina V [m/s] 25
Visina leta h [m] 250
Masa m [kg] 2.37
Otklon krilaca 8, [°] 0
Otklon kormila dubine 6, [°] 0

Letjelica se nalazi u horizontalnom letu, bez nagiba oko bilo koje od tri osi. Utjecaj
motora se zanemaruje jer je vrlo mali, a otklon komandi nije uracunat, smatra se da su sve

komande (pravca, dubine, skretanja) u neutralnom polozaju.
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6. Analiza dinamicke stabilnosti letjelice

Dinamicka stabilnost letjelice odnosi se na njenu sposobnost da prigusi oscilacije koje
se javljaju uslijed nekog poremecaja. Dakle, tendencija da se letjelica vrati u neko prijasnje
referentno stanje pratec¢i zakrivljenu putanju gdje se pritom brzina smanjuje i raste. Da bi
letjelica bila dinamicki stabilna, uvjet je da je i staticki stabilna. Sukladno tome, letjelica moze

biti dinamicki:

1. stabilna—nakon poremecaja i kroz neki vremenski period amplituda poremecaja
se smanjuje sve dok se oscilacije u potpunosti ne priguse;

2. nestabilna — nakon poremecaja nastavlja oscilirati i povecavati amplitudu tih
oscilacija;

3. neutralna — nakon poremecaja nastavlja oscilirati konstantnom amplitudom [2].

6.1. ANALIZA DINAMIKE U XFLR5

Koriste¢i podatke dobivene iz XFLR5 iz matrica A i B iz poglavlja 5., u nastavku je

napravljena analiza uzduzne i bo¢ne dinamike letjelice.

Kriterij odredivanja dinamicke stabilnosti prikazan je na slici 20, na sljedecoj stranici. Iz
prilozene slike 20 vidljivo je pet mogucih rjeSenja diferencijalnih jednadzbi i njihovo
tumacenje. Ako rjeSenje u kompleksnoj ravnini ima realne 1 o€ite polove na realnoj osi ravnine,
faktor priguSenja je vec¢i od 1 1 u tom slucaju sustav je prepriguSen. Moguce je i rjeSenje kada
su polovi realni i viSestruki na realnoj osi, tada je faktor prigusenja jednak 1 a sustav je kriti¢no
prigusen. Kod slu¢aja s parom kompleksno konjugiranih polova u kompleksnoj ravnini, njihova
vrijednost faktora priguSenja je izmedu O 1 1 a sustav je potpriguSen. Za slucaj dvaju
imaginarnih polova na imaginarnoj osi kompleksne ravnine, faktor prigusenja je jednak 0 i to
znaci da je sustav neprigusen, oscilira. Konacno, za rjeSenje polova s jednim u pozitivnom
realnom dijelu kompleksne ravnine (a oba a realnoj osi), faktor prigusenja je manji od O i sustav

je nestabilan.

Pozeljno rjeSenje za letjelicu znaci da je faktor priguSenja oko 0.7, dakle predstavlja

potprigusSeni sustav koji se ne vraca u referentno stanje izrazito silovito niti oscilira predugo.
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Slika 20. Graficka rjesenja diferencijalnih jednadzbi i njihovo tumacenje*’

6.2. ANALIZA UZDUZNOG GIBANJA

Prije analize matrice uzduzne dinamike, potrebno je pojasniti modove koji se dobiju
analizom uzduzne dinamike u XFLR5. Analizom se dobiju dva moda a cetiri rjeSenja koja
opisuju uzduznu dinamiku letjelice: dva para simetri¢nih modova, od kojih prva dva prikazuju
fugoid koji je dugoperiodi¢ni mod, a kojeg karakteriziraju dugotrajne oscilacije s izmjenama
kineticke 1 potencijalne energije dok druga dva para simetricnith modova karakteriziraju
kratkotrajne oscilacije, a zovu se kratkoperiodi¢ni modovi. Sistematicki, modovi su opisani u

tablici 7.

17 Preuzeto iz [7]
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Tablica 7. Objasnjenje modova uzduzne dinamicke analize
VRSTA SIMETRICNIH KARAKTERISTIKE GRAFICKI PRIKAZ

MODOVA

— spor, slabo prigusen

— mozZe biti stabilan i A /’\ A

Dugoperiodi¢ni (fugoid) nestabilan

— konstantan  napadni \/ \/ \

kut

— primarno  vertikalno

gibanje (z os) zajedno s

promjenom stava u istoj | J
|

Kratkoperiodi¢ni ) J/ i
fazi | |
i

— visokofrekventno,

dobro priguseno

Za opis obiju parova modova, i dugoperiodi¢nih i kratkoperiodi¢nih sluze dobiveni

karakteristi¢ni korijeni uzduzne dinamike. Karakteristi¢ni korijeni mogu biti:

1. oba korijena su realna, sustav ima eksponencijalni odaziv

- sustav divergira, nestabilan je;
o A, <0 i A, <0,

- sustav konvergira, stabilan je;

- sustav je neodreden.

2. oba korijena su imaginarna — u tom sluéaju rjeSenja moraju biti kompleksno
konjugirana u obliku 4, =0 + jw; 4, = 0 — jw:
e 0>0,
- sustav divergira, oscilatorno je nestabilan;
e 0<0,

- sustav konvergira, oscilatorno je stabilan;
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e 0=0,

- sustav je neodreden, oscilatorno je nerealan.

Vrijedost o govori koliko ¢e brzo oscilacije sustava nestati a vrijednost wg Kolika je

frekvencija oscilacija sustava [7].
Uz sve prethodno navedene i objasnjene parametre, potrebni su jos:

1. prirodna frekvencija,

s = VoI T a?, (24)
wS
W = % (25)
2. priguSenje,
—0
{=— 26
- (26)
3. period moda,
2T
T = P (27)

4. vrijeme potrebno da se amplituda prepolovi,

In2

T1/2 = — (28)

-0

5. vrijeme potrebno da se amplituda udvostruci

- (29)
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Nakon $to su ustanovljeni svi parametri za analizu uzduzne dinamicke stabilnosti, iz

XFLR5 mogu se ocitati karakteristi¢ni korijeni i njihovo znacenje:

A, = —7.089 — 5.605i,

~
[\S)
Il

—7.089 + 5.605i,

PN
w
Il

—0.03745 — 0.5744i,
Ay = —0.03745 + 0.5744i.
Analiza dinamike u XFLR5 provodi se za vremenski period od 0.010 sekundi.

Prva dva korijena predstavljaju par kratkoperiodi¢nih oscilacija S faktorom prigusenja
¢ = 0.784. Idealni faktor prigusenja je ¢ = 0.707, tako da su oscilacije prvih dvaju korijena

dovoljno prigusene.

Druga dva korijena predstavljaju par dugoperiodi¢nih oscilacija (fugoid) s faktorom
prigusenja { = 0.065 $to predstavlja malu vrijednost prigusenja. Oscilacije su slabo prigusene
i za stabilizaciju potrebno je ugraditi sustav za stabilizaciju. Dobiveni podaci za uzduznu

dinamiku prikazani su u tablici 8.

Tablica 8. Prigusenje i prirodna frekvencija modova uzduzne dinamike

MOD 1.i2 3.i4.
PRIGUSENIJE { 0.784 0.065
PRIRODNA
FREKVENCIA 1.438 0.092
w, [Hz]

Crvenim to¢kama na slici 21 prikazani su polovi karakteristicnih korijena uzduzne
dinamike letjelice. Mogu se ocitati dva para polova. Svi polovi su u negativnim kvadrantima,
dva u Ill. i dva u IV. kvadrantu. Vidljivo je da je prvi par visokofrekventnih oscilacija vrlo
dobro prigusen (velika udaljenost od osi X) dok je drugi par (pri ishodistu kompleksne ravnine)
slabo priguSen 1 da ima malu frekvenciju. Analiza iz kompleksne ravnine analogna je

matematiCkoj analizi karakteristi¢nih korijena. 1z prethodno objasnjenog moze se zakljuciti:

e Sto je sustav visi po Imosi, to mu je frekvencija veca,
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e 3to je sustav dalji od Im 0Si po Re osi, to se sustav brze prigusuje.

[ ] Imag/2.pi

s

Slika 21. Prikaz karakteristicnih korijena uzduznog gibanja U kompleksnoj ravnini®

6.3. ANALIZA BOCNOG GIBANJA

Iz dinamicke analize iz poglavlja 5. dobivene su vrijednosti matrica gibanja za uzduzno
1 bocno gibanje. 1z XFLR5 ocitani su karakteristi€ni korijeni koji opisuju bo¢nu dinamiku

letjelice:
A = —32.6 + 0i,
A1, = —0.648 — 5.122i,
A3 = —0.648 — 5.122i,

A4 = —0.08599 + 0.

18 Preuzeto iz [12]
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Iz dobivenih korijena ocito je da su samo dva moda oscilatorna, a svi modovi su stabilni.
Kod bo¢nog gibanja, jedini oscilatorni mod je dutch mod (eng. dutch roll). Njega predstavljaju
drugi i trec¢i korijen s obzirom da je imaginarna vrijednost korijena veca od 0. Prvi mod je
nepriguSen 1 priliéno je udaljen od ishodista kompleksne ravnine po R, 0si, a zove se
aperiodi¢ni mod valjanja (eng. roll subsidence mode). Zadnji mod predstavlja spiralni mod koji

nije oscilatoran, slabo je stabilan i njegov pol je blizu ishodista kompleksne ravnine, na R, OSi.

Dobivena rjesenja karakteristicnih korijena prikazana su u tablici 9, a na slici 22
prikazani su polovi karakteristi¢nih korijena bocne dinamike letjelice uslijed djelovanja

poremecaja.

Tablica 9. Prigusenje i prirodna frekvencija modova boc¢ne dinamike

MOD 2.i3.
PRIGUSENIJE ¢ 0.126
PRIRODNA

FREKVENCIJA 0.822
w, [Hz]

Graf na slici 22 kvalitetno ilustrira izgled polova karakteristicnih korijena bocne
dinamike. Dva paralelna oscilatorna pola predstavljaju dutch mod. Mod koji je najudaljeniji po
Re osi od ishodista predstavlja aperiodi¢ni mod valjanja, a pol koji je uz ishodiste kompleksne

ravnine predstavlja spiralni mod. Oba nepriguSena moda su stabilna.

Za boc¢nu dinamiku letjelice mozZe se zakljuciti da su svi modovi stabilni, vrlo slabo
stabilni su aperiodi¢ni mod valjanja i spiralni mod dok je dutch mod jedini s gotovo optimalnom
vrijedno$éu prigusenja i samim time je stabilan. Sto se upravljanja letjelicom tige, operater treba
pripaziti kod valjanja krilcima i skretanja kormilom smjera jer oba moda mogu greske opratera

povecati i samim time narusSiti sigurnost i stabilnost leta.
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Imagf2.pi

Slika 22. Graficki prikaz polova karakteristicnih korijena bocnog gibanja'®

6.4. ODZIV SUSTAVA NA POREMECAJ

Kako bi se dobila Sira slika o dinamici letjelice, XFLR5 sadrzi i impulsnu analizu odziva
sustava na poremecaj, poput udara vjetra. Program koristi uzduznu i bo¢nu dinamiku (matrice
A i B) sustava, izlazne podatke iz analize staticke stabilnosti kako bi aproksimirao ponasanje
letjelice uslijed djelovanja poremecaja na ravnotezni let. U nastavku su prikazani odzivi sustava

za uzduznu i bo¢nu dinamiku.

Za analizu odziva sustava u uzduznoj dinamici uzima se vremenski raspon t od 2

sekunde, a s faktorom promjene dt od 0.001 sekunde.

9 Preuzeto iz [12]
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Slika 23. Grafovi odziva u uzduznoj dinamici (kratkoperiodicni)®
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Na slici 23 prikazana su Cetiri grafa odziva na impulsni poremecaj, a koji redom

predstavljaju: promjenu brzine leta duz osi x, promjenu napadnog kuta, promjenu kutne brzine,

promjenu kuta propinjanja letjelice, i to sve u vremenskoj domeni.

Analizira se prvi mod koji predstavlja kratkoperiodi¢ne oscilacije s prilicno velikom

vrijednosti faktora priguSenja — oscilacije se vrlo brzo prigusuju, §to je vidljivo na slici 23.

Moguce je ocitati vrijeme za koje oscilacije prestaju, a to je 0.7 sekundi. Dakle, graficki se

moze potvrditi da je letjelica uslijed djelovanja poremecaja uzduzno dinamicki stabilna i da je

brzina, vrijeme vracanja u prvotni polozaj, zadovoljavajuce.

20 Preuzeto iz [12]
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Za analizu fugoida, uzimaju se sljedece kontrolne vrijednosti: dt = 0.001 s; t = 200 s.

Graficki primjer analize nalazi se na slici 24.
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Slika 24. Grafovi odziva U uzduznoj dinamici (fugoid)**

Analizom drugog moda, dugoperiodi¢nog moda (fugoida), vidi se dugo trajanje
oscilacija, ¢ak preko 170 sekundi za sve vrijednosti. Vizualno se ponovno potvrduje
proracunato, moze se rec¢i da je letjelica slabo uzduzno dinamicki stabilna Sto se fugoida tice
(slika 24). U planu je ugradnja i daljnje usavrsavanje letjelice sustavom za stabilizaciju, tako da

¢e se oscilacije kuta propinjanja i ostalih prikazanih vrijednosti regulirati.

Kod analize bo¢ne dinamike, ponovno imamo nekoliko sluc¢ajeva. Za prvi mod

(neoscilatorni) uzimaju se sljedece kontrolne vrijednosti: dt =0.001s;t=0.5s.

21 Preuzeto iz [12]
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Slika 25. Grafovi odziva u bocnoj dinamici (aperiodic¢ni mod valjanja)®

U boc¢noj dinamici, kao §to je prikazano na slici 25, vidljiv je odziv sustava aperiodi¢nog
moda valjanja na poremecaj. Sukladno matematickoj analizi moda, aperiodiéni mod valjanja
ima izrazito jako prigusenje i sustav ne oscilira ve¢ je kriticno priguSen. Sustav se unutar 0.2

sekunde vrac¢a u prvotno stanje. Mod je stabilan prema kriterijima iz slike 20.

22 Preuzeto iz [12]
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Slika 26. Grafovi odziva za dutch mod?

Slika 26 prikazuje odziv sustava na poremecaj za dutch mod koji je ujedno jedini
oscilatorni mod kod promatranja bo¢ne dinamike sustava. Iz slike 26 jasno je da je sustav bo¢no
dinamicki stabilan $to se vidi po dobroj priguSenosti oscilacija — sustav je ve¢ nakon 10 sekundi
u referentnom stanju. Ponovno se potvrduju podaci dobiveni matematickom analizom za bo¢nu

dinamiku, zajedno s uvjetima na slici 20.

23 Preuzeto iz [12]
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Slika 27. Grafovi odziva spiralnog moda?*

Odziv spiralnog moda boénog gibanja letjelice prikazan je na slici 27. Kontrolni
parametri koji se koriste za analizu su: dt = 1s; t = 400 s. Karakteristi¢ni korijen koji opisuje
spiralni mod daje vrijednosti koje naznacuju da mod nije kvalitetno prigusen te da je pol moda
na Re osi uz ishodiSte kompleksne ravnine. Takva pozicija pola i1 analiza karakteristiénog pola
potvrduje podatke koji se nalaze na slici 27. Na sva Cetiri grafa o€ito je da je spiralni mod
eksponencijalna krivulja, nema oscilacija i potrebna je umjetna kontrola. Pod umjetnom
kontrolom misli se na sustav za stabilizaciju koji bi taj spiralni mod kontrolirao, bez obzira $to
i dalje pripada u stabilne modove. S obzirom da je implementacija sustava za stabilizaciju u

letjelicu u planu, manjak bo¢ne dinamike s aspekta spiralnog moda biti ¢e otklonjen.

24 Preuzeto iz [12]
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7. OCJENA KVALITETE UPRAVLJIVOSTI LETJELICE

Kvaliteta upravljanja letjelice koja se analizira u radu napravljena je prema

MIL-F-8785C standardu sadrzanom u [13]. Standardi kvalitete upravljanja zrakoplova

definirani su prema tipu zrakoplova, kategoriji leta i razini performansi. U nastavku rada

priloZen je pregled podjela.

Zrakoplovi se prema tipu zrakoplova dijele na:

l.
.
1.
V.

male, lagane zrakoplove,
zrakoplove srednje tezine, niske do srednje upravljivosti,
velike i teske zrakoplove, niske do srednje upravljivosti,

zrakoplove velike upravljivosti.

Zrakoplovi se prema kategoriji leta dijele na:

Kategoriju A — sve faze leta osim zavr$nih koje zahtijevaju brzo upravljanje, precizno

slijedenje ili precizno upravljanje putanjom leta:

Zracna borba,

napad na ciljeve na zemlji,
izbacivanje/lansiranje naoruzanja,

nadopuna goriva u zraku (zrakoplov primalac),
blisko izvidanje,

slijedenje terena,

pomorska potraga,

akrobacije,

blisko formacijsko letenje.

Kategoriju B — sve faze leta osim zavr$nih koje zahtijevaju postepeno upravljanje, manje

precizno slijedenje i to¢no upravljanje putanjom leta:

penjanje,
krstarenje,

kruzenje,
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e nadopuna goriva u zraku (tanker),
e poniranje,

e Zzracna dostava.

Kategoriju C — zavrSne faze leta koje zahtijevaju postepeno upravljanje i precizno
upravljanje putanjom leta:

e polijetanje,

e slijetanje,

e prilaz,

e neuspjelo slijetanje.

Zrakoplovi se prema razini performansi dijele na:

a) Razina 1 - kvaliteta upravljanja vidljivo je dovoljna za fazu leta misije,

b) Razina 2 — kvaliteta upravljanja dovoljna je za izvrSenje faze leta misije uz poveéanje
opterecenja pilota i/ili degradaciju uc¢inkovitosti misije,

¢) Razina 3 — kvaliteta upravljanja dovoljna je za osiguranje sigurnog leta, ali dolazi do

preoptereéenja pilota ili nedovoljne uéinkovitosti misije [13].
Parametri Kkvalitete upravljanja izracunati su iz karakteristicnih korijena sustava iz
matrica A i B.

Studentska letjelica je letjelica klase 1, a svojim manevarskim i operativnim
sposobnostima pripada u kategoriju A. Razina upravljanja trebala bi biti razine 1 s obzirom da

se radi o letjelici koja je projektirana za izvidanje i nadzor.

Prema MIL-F-8785C standardu, za dugoperiodicni mod uzduzne dinamike gibanja

letjelice, ograni¢enja su prikazana u tablici 10 [13].

Tablica 10. Uvjeti za ocjenu fugoida

RAZINA UVJET LETJELICA
1 7 >0.04 7 =0.065
2 >0 /
3 T, =555 /
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Letjelica ima za dugoperiodicni mod (fugoid) faktor priguSenja od 0.065 Sto

zadovoljava uvjet za razinu 1 kvalitete upravljanja.

Nakon analize fugoida, MIL standard daje uvjete za ocjenu kratkoperiodi¢énog moda

uzduzne dinamike gibanja, a oni su prikazani u tablici 11 [13].

Tablica 11. Uvjeti za kratkoperiodicni mod

FAZE LETA KATEGORIJE
FAZE LETA KATEGORNE B

RAZINA AiC LETJELICA
MINIMUM MAKSIMUM MINIMUM MAKSIMUM
1 0.35 1.30 0.30 2.00 0.784
2 0.25 2.00 0.20 2.00 /
3 0.15 / 0.15 / /

Letjelica svojim priguSenjem kratkoperiodiénog moda pripada u razinu 1 kvalitete

upravljanja prema uvjetima za kratkoperiodi¢ni mod u tablici 11.

Za analizu kvalitete upravljanja u bo¢noj dinamici, za dutch mod koristi se tablica 12 s

pripadaju¢im uvjetima koje letjelica treba zadovoljiti da bi se klasificirala u razinu 1.

Tablica 12. Minimalno prigusenje i prirodna frekvencija dutch moda
MINIMALNA

KATEGORIUJA . PRIRODNA
RAZINA KLASA PRIGUSENIJE
FAZE LETA FREKVENCIJA
4 ¢ Wn
Wy
A(COiGA) W 0.4 1.0 / /
A l, IV 0.19 1.0 /
/
. i, i 0.19 0.4 0.822
B Svi 0.08 0.4 0.126 /
1, II-C,IV 0.08 1.0
H-L, Il 0.08 0.4 ! /
2 Svi Svi 0.02 0.4 / /
3 Svi Svi 0 0.4 / /
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Prema tablici 12 letjelica svojim priguSenjem dutch moda pripada u kategoriju faze leta
B, u klasu 1, razinu 1 kvalitete upravljanja. Razlika od pocetnog stanja je u tome $to je doslo
do degradacije u kategoriju faze leta B s kategorije faze leta A. Sto se prirodne frekvencije
dutch moda tice, letjelica pripada u kategoriju faze leta A, klasu Il i I1l, razinu 1 kvalitete
upravljanja. Kod prirodne frekvencije takoder dolazi do degradacije kvalitete upravljanja,

letjelica se svrstava u klase Il i 111 umjesto u klasu | upravljanja [13].

Za spiralni mod boc¢ne dinamike gibanja letjelice, tablica 13 sadrzi uvjete ocjene

kvalitete upravljanja.

Tablica 13. Uvjeti za spiralni mod - minimalno vrijeme da se amplituda oscilacija udvostruci
KATEGORIJA

RAZINA 1 RAZINA 2 RAZINA 3 LETJELICA
FAZE LETA
A&C 12s 8s 4s
8.060 s
B 20s 8s 4s

Analizom spiralnog moda u kombinaciji s tablicom 13 moze se zakljuciti da letjelica
svojom kvalitetom upravljivosti za spiralni mod zadovoljava razinu 2, umjesto ciljanu razinu
1.

U konacnici, letjelica se za uzduznu dinamiku ocijenjuje kvalitetom upravljanja razine
1 dva puta, a za bo¢nu dinamiku razine 1- jednom i razine 2 — dva puta. Dakle letjelica je svojim
dizajnom dovoljno kvalitetno upravljiva $to se uzduzne dinamike tice. Za poboljSanje kvalitete
upravljanja s aspekta bo¢ne dinamike potrebno je ugraditi sustav za stabilizaciju koji bi

poniStavao negativno djelovanje spiralnog moda i aperiodi¢nog moda valjanja.
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8. ZAKLJUCAK

U radu je analizirana letjelica s kanard konfiguracijom koju su samostalno dizajnirali,
izradili i testirali studenti diplomskog studija aeronautike. Za dizajn se koristi metoda pokusaja
i pogreske u kombinaciji s matemati¢kim pristupom. Pri dizajnu primarno se koriste programi
OpenVSP i XFLR5 za sve bitnije proracune, a i graficki prikaz istih. Podaci dobiveni iz

navedenih programa sluze daljnjem razvoju i procesu izrade letjelice.

Prvi dio rada opisuje procese dizajna i izrade, metode izrade i razloge zasto se pojedina
metoda koristila pri izradi. Primarno je odlu¢eno svim procesima pristupiti s eksperimentalnog
stajaliSta poput metode pokusaja i pogreske, prvenstveno radi nekonvencionalnog izgleda

letjelice, gdje je veliki dio posla novina, od dizajna do izgradnje fizickog modela.

Sljedece poglavlje rada bavi se procjenom aerodinamickih karakteristika letjelice i
njihovim prikazom iz XFLR5. Toénu vrijednost performansi nije moguce odrediti u potpunosti
iz [12], poglavito jer za to bi trebalo koristiti CFD (eng. Computational Fluid Dynamics, CFD)
program koji nije besplatan niti jednostavan za rad. Medutim, dobiveni grafovi ovisnosti
koeficijenta momenta propinjanja o napadnom kutu, odnosa koeficijenta uzgona o koeficijentu

otpora u zavisnosti 0 napadnom kutu — daju dovoljan uvid u buduce ponasanje letjelice.

Nakon dobivenih aerodinamickih karakteristika, u XFLR5 odredene su uzduzna i bo¢na
statiCka stabilnost letjelice. Dobiveni rezultati prikazani su matemati¢ki u samom programu a
graficki u radu, radi lakSeg razumijevanja. Uvidom u rezultate moze se zakljuciti da je letjelica

stati¢ki uzduzno 1 bo¢no stabilna.

Dinamicka analiza uzduzne i bo¢ne stabilnosti daje rezultate koji govore da je letjelica
uzduzZno stabilna po svim modovima, medutim potreban je sutav za stablizaciju radi slabe

stabilnosti aperiodicnog moda valjanja i spiralnog moda.

Zakljuéno, odredena je kvaliteta upravljanja letjelicom prem MIL— F—8785C standardu.
Analizom je dobiven uvid u kvalitetu upravljanja u uzduznoj i bo¢noj dinamici, gdje je letjelica
trebala zadovoljiti najvisu razinu kvalitete, razinu 1. Letjelica zadovoljava kvalitetu razine 1 u
uzduznoj dinamici, dok je U bo¢noj dinamici rangirana po kvaliteti upravljanja vise u razinu 2

nego u razinu 1.
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S obzirom na rezultate svih navedenih analiza, i na kraju ocjene kvalitete upravljanja,
letjelica je dovoljno uzduzno i bocno staticki te uzduzno dinamicki stabilna, dok je bo¢no

dinamicki slabo stabilna $to se moze automatski regulirati.
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POPIS KRATICA

CAD (Computer — Aided Design) dizajn pomocu racunala

ESC (Electronic Speed Controller) elektronicki regulator brzine

6DOF (6 Degrees Of Freedom) Sest stupnjeva slobode gibanja

CG (Center of Gravity) srediSte mase

PLA (Polylactic Acid) vrsta filamenta za 3D print

GPS (Global Positioning System) globalni satelitski sustav

GNSS (Global Navigation Satellite System) globalni navigacijski satelitski sustav
CFD (Computational Fluid Dynamics) grana mehanike fluida koja koristi numericke

analize 1 strukture podataka za rjeSavanje i analizu problema u fluidima
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POPIS OZNAKA

AR,

LT'llV

G )k
(Cla)c
(Crk

(CLa)c

aspektni odnos krila

aspektni odnos kanarda

raspon Krila

raspon kanarda

koeficijent stlacivosti

matrice

koeficijent propinjanja na nultom napadnom kutu

promjena u koeficijentu momenta propinjanja uslijed promjene napadnog kuta

promjena koeficijenta momenta propinjanja uslijed promjene otklona kormila
dubine

ukupni moment propinjanja letjelice

moment propinjanja uslijed utjecaja motora

moment propinjanja uslijed utjecaja trupa

moment propinjanja uslijed utjecaja krila

moment propinjanja uslijed utjecaja kanarda

moment propinjanja uslijed utjecaja repa

koeficijent normalne sile

koeficijent uzgona s obzirom na promjenu po napadnom kutu
koeficijent uzgona po otklonu kormila

ravnotezni koeficijent uzgona

gradijent koeficijenta uzgona o napadnom kutu za aeroprofil krila
gradijent koeficijenta uzgona o napadnom kutu za aeroprofil kanarda
gradijent koeficijenta uzgona o napadnom kutu za krilo

gradijent koeficijenta uzgona o napadnom kutu za kanard
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Cm koeficijent momenta propinjanja

Crn,, koeficijent momenta propinjanja po napadnom kutu

d promjer

d, promjer elise

Fpy sila u ravnini diska propelera

h visina

I, imaginarna 0s

Ly polarni moment tromosti oko 0si x

L, polarni moment tromosti oko osi y

I,, polarni moment tromosti oko osi z

L aerodinamic¢ki moment oko 0Si X

L, promjena aerodinamickog momenta L s obzirom na p

L, promjena aerodinamickog momenta L s obzirom na r

L, promjena aerodinami¢kog momenta L s obzirom na v

Ls, promjena aerodinami¢kog momenta L s obzirom na otklon krilaca
Ls, promjena aerodinamickog momenta L s obzirom na otklon kormila pravca
I duljina

m masa

M aerodinamicki moment oko osiy

M, promjena aerodinamickog momenta M s obzirom na q

M, promjena aerodinamickog momenta M s obzirom na u

M,, promjena aerodinamickog momenta M s obzirom na w

Ms, promjena aerodinamickog momenta M s obzirom na otklon kormila dubine
N aerodinamicki moment oko osi Z

N, promjena aerodinamickog momenta N s obzirom na p

N, promjena aerodinamickog momenta N s obzirom na r
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N, promjena acrodinami¢kog momenta N s obzirom na v

Ns, promjena aerodinami¢kog momenta N s obzirom na otklon krilaca
Ns, promjena aerodinami¢kog momenta N s obzirom na otklon kormila pravca
p,q,r komponente kutne brzine (valjanja, propinjanja, skretanja)

R, realna os

Sk povrsina krila

Sc povrsina kanarda

u upravljacki vektor

Uy referentna brzina

U, promjena brzine u smjeru osi x s obzirom na r

\Y brzina

X vektor stanja

X aerodinamicka sila u smjeru osi X

Xy promjena aerodinamicke sile X s obzirom na u

Xw promjena aerodinamicke sile X s obzirom na w

Xs, promjena aerodinamicke sile X s obzirom na otklon kormila dubine
Y aerodinamicka sila u smjeru osi y

Y, promjena aerodinamicke Sile Y s obzirom na v

Ys, promjena aerodinamicke sile Y s obzirom na otklon krilaca

Ys, promjena aerodinamicke sile Y s obzirom na otklon kormila pravca
Z aerodinamicka sila u smjeru osi z

Zy, promjena aerodinamicke sile Z s obzirom na u

Zy promjena aerodinamicke sile Z s obzirom na w

Zs, promjena aerodinamicke Sile Z s obzirom na otklon kormila dubine
XY, 2 koordinatne osi

a gr¢. alfa, napadni kut
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Aro gr¢. alfa, napadni kut nultog uzgona
Arav gr¢. alfa, ravnotezni napadni kut

B gr¢. beta, kut klizanja

O gr¢. delta, otklon kormila dubine

o gr¢. delta, otklon krilaca

Oy gr¢. delta, otklon kormila pravca
Srav gr¢. delta, ravnotezni otklon kormila dubine
6 gré. theta, kut propinjanja

A¢

T gr¢. tau, vrijeme amplitude

0] gré. phi, kut valjanja

Y gré. psi, kut skretanja

W gré. omega, kutna brzina

A gr¢. lambda, suzenje krila

¢ gré, sigma, prigusenje

Wy, gr¢. omega, prirodna frekvencija

Wg gr¢. omega, frekvencija sustava

gré.lambda, kut strijele geometrijskog mjesta najvece debljine aeroprofila
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