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SAZETAK

Cilj ovog rada je analiza upravljackog sustava bespilotne letjelice Aerosonde. Aerosonde je
autonomna bespilotna letjelica s iznimnim svojstvima stabilnosti i upravljanja. Pomocu
Aerosim Blockset-a odreden je nelinearni model letjelice. Nelinearni model je uravnotezen i
lineariziran za uzduzno i bo¢no gibanje. Koristeéi linearni model letjelice provedena je analiza
dinamickih karakteristika uzduznog i bo¢nog gibanja letjelice. Analizirana su dva sustava
upravljanja, sustav upravljanja orijentacijom propinjanja u uzduznom kanalu upravljanja
koriste¢i linearnu dinamiku uzduZznog gibanja letjelice te sustav bo¢nog upravljanja i auto
stabilizaciju koriste¢i linearnu dinamiku bo¢nog gibanja letjelice. Usporedbom stabilnosti i
upravljivosti letjelice nakon uvodenja upravljackog sustava sa stabilnosti i upravljivosti
otvorene petlje primjetno je kako upravljacki sustav stabilizira letjelicu i omogucava

upravljivost.

KLJUCNE RIJECI: bespilotne letjelice, upravljagki sustav, Simulink, stabilizacija, 6DOF

SUMMARY

The objective of this paper is design of a flight control system of Aerosonde unmanned aerial
vehicle. Aerosonde is autonomous aerial vehicle with great stability and control characteristics.
Firstly, the nonlinear 6-degree-of —freedom aircraft is developed using Aerosim
Matlab/Simulink Blockset. Before applying flight control algorithm the nonlinear model is
trimmed and linearized. Using the linearized aircraft model the analyses of aircraft dynamic
characteristics are presented respectively in the longitudinal and lateral-directional senses. Two
flight control systems are analyzed. Longitudinal Rate Command Attitude Hold is analyzed
using the linear longitudinal dynamics. Lateral-Directional Auto-Stabilizer is analyzed using
the linear lateral-directional dynamics. Comparing the stability and control before and after
implement of the flight control system it is easy to notice how flight control manage to establish

stability and control of aircraft.

KEYWORDS: unmanned aerial vehicle, flight control system, Simulink, stability, 6DOF
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1. UVvOD

Bespilotne letjelice su letjelice bez posade koje lete autonomno ili daljinski upravljano.
Autonomne bespilotne letjelice lete pomoc¢u upravljackih sustava s unaprijed programiranim
planom leta. Daljinski upravljane letjelice su upravljane od strane operatera na zemlji pomoc¢u
radio signala. Koriste se za razne vojne svrhe kao §to su izvidanje terena u svrhu planiranja i
obrane napada te civilne svrhe kao $to su ispitivanja stanja atmosfere te pracenje i izvidanje
terena u svrhu odrzavanja Suma ili izrade karti. Bespilotne letjelice se jednostavno mogu dovesti
na zeljeno podrucje u Zeljenom vremenu uz relativno niske troskove.

Bespilotne letjelice imaju brojne prednosti nad letjelicama kojima upravlja pilot. U slucaju
pada ili gubitka bespilotne letjelice Zivot pilota nije ugroZen. Operator moze poletjeti i sletjeti
bespilotnu letjelicu s njemu udaljenog podrucja. Bespilotne letjelice jednostavne su za
prikupljanje podataka kao §to su stanje prirode i atmosfere te za izradu geografskih karti. Imaju
moguénost leta u opasnim uvjetima (iznad vulkana, loSi vremenski uvjeti) $to se Cesto
iskoriStava za prikupljanje snimki iz zraka i ostalih informacija. Prakti¢ne su za izvidanje nekog
podru¢ja radi moguce opasnosti na tom podrucju kao $to je oruzani napad. Bespilotne letjelice
omoguéavaju istrazivanje i snimanje teSko pristupa¢nim podruc¢jima. Bespilotne letjelice s
visokom maksimalnom visinom mogu letjeti dovoljno visoko da time izbjegnu normalni zracni
promet i promjenjivo stanje u atmosferi $to je prakti¢no za let na velikim udaljenostima.

Bespilotne letjelice imaju brojne prednosti nad satelitima. Bespilotne letjelice imaju
moguénost leta unutar prostornih granica ali bez to¢no odredene rute. Zbog svoje upravljivosti
mogu se jednostavno pozicionirati iznad to¢no odredene lokacije u to¢no odredeno vrijeme.
Jednostavne su za odrZavanje, nadogradnju 1 izmjenu opreme.

S obzirom na namjenu, letjelice se razlikuju prema zahtjevima kvalitete i performansi kao
Sto su istrajnost leta, dolet letjelice, maksimalna visina i moguénost prenosenja tereta. Razli¢iti
kriteriji kvalitete i potrebnih performansi dovele su do razvoja mnogih letjelica s raznolikim
prednostima i specifi¢nostima. Raspon prenosenja tereta moze biti od vrlo malih i lakih (2 kg)
do velikih i masivnih (nekoliko tona) tereta. Maksimalna visina leta moze biti u rasponu od
nekoliko stotina metara do preko 20 000 m. Upravljivost moze biti ograni¢ena na vidokrug ili
neograni¢ena ovisno o daljinskom sustavu koji se koristi za upravljanje i motrenje. Bespilotnim
letjelicama Cesto upravlja pilot na zemlji koji prati i upravlja putem daljinskog upravljanja.
Ovakav nacin upravljanja je prihvatljiv za vremenski kratke operacije, ali cilj je smanjiti ulogu
pilota i osoblja. Unaprijed programirani let zahtijeva manje osoblja, a time i nize cijene

operacije. Unaprijed programirani let osigurava bolju produktivnost kontinuiranim
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samostalnim upravljanjem. Bespilotne letjelice mogu biti viSe ili manje autonomne prema
sposobnosti da samostalno donose odluke o letu i ispunjavaju zahtjeve. Dodatna oprema na
letjelici takoder ima zahtjeve prema autonomnosti. Primjerice, kod snimanja nekog podrucja
kamera se treba ukljucivati i isklju¢ivati samostalno. U slucaju gubitka komunikacije s pilotom
letjelica treba biti sposobna pratiti odredene, unaprijed programirane, operacijske procedure.
Napredne moguénosti ukljucuju pracenje trenutnih stanja koja utjecu na let, kao $to su koli¢ina
goriva, stanje dodatne opreme, stanje rada komunikacijskih instrumenata, koristenje
informacija dobivenih sa dodatne opreme pri donosenju odluka u letu, formacijsko letenje, let
na to¢no odredenim tockama, visini i vremenu i sl. [1].

Bespilotne letjelice (Unmanned Aerial Vehicle, UAV) dijele se na nano UAV, mikro UAV,
mini UAV, male UAV, takticne UAV (Tactical Unmanned Aerial Vehicle, TUAV), UAV sa
srednjom visinom leta i dugom istrajnosti (Medium Altitude Long Endurance, MALE) i UAV
sa visokom visinom leta i dugom istrajnosti (The High Altitude, Long Endurance, HALE).

Klasifikacija bespilotnih letjelica prikazana je u tablici 1 [2].

Tablica 1. Klasifikacija bespilotnih letjelica

Masa (kg) v'i\giilésizrertlzl(nr?]) Domet (km) Istrajnost (h)

Nano UAV <0.1 < 30 Vidokrug <1
Mikro UAV 0.1-1.0 <150 <10 <1
Mini UAV 1.0 — 20 < 1500 ~30 <2
Male UAV 20 — 150 <6200 ~500 <10
TUAV 150 — 1000 <9300 ~1000 <24
MALE UAV 1000 — 6000 < 14000 ~1500 <24
HALE UAV < 6000 <6200 > 1500 > 24
Izvor: [2]

Takoder postoji i podjela prema konstrukeiji [2]:

os fiksnim krilom,
es rotacionim krilom,
eteze od zraka,

elakSe od zraka.
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Sustav bespilotnog zrakoplova (Unmanned Aerial System, UAS) je sustav namijenjen
izvodenju letova zrakoplovom bez pilota koji je daljinski upravljan ili programiran i
autonoman. UAS karakterizira medusobna interakcija razli¢itih komponenti sustava
bespilotnog zrakoplova. Komponente sustava bespilotnog zrakoplova su:

1. Bespilotna letjelica

Glavni sustavi bespilotne letjelice su struktura letjelice, upravljacki sustav, pogonski sustav
I sustav napajanja. Bespilotne letjelice dizajniraju se tako da imaju malu masu i veliku évrstocu.
Struktura letjelice moze biti izradena od razli¢itih materijala kao Sto su metalne legure
(aluminija, celika), organski materijali (drvo, bio vlakna), polimera (najlon, polivinil) ili
kompozitnih materijala.

Upravljacki sustav je preko komunikacijske opreme povezan s operatorom. Povezan je i sa
senzorima polozaja upravljackih povrS§ina te moze biti povezan s dodatnom opremom.
Upravljacki sustav se razvio kao teZnja da se smanji opterecenje pilota, te poveca to€nost
pracenja rute. Vecina zrakoplova je opremljena sa nekim automatskim sustavom leta.
Sposobnosti sustava upravljanja zrakoplovom ovise o zahtjevima korisnika pa se razlikuju od
najjednostavnijih do sofisticiranih sustava.

Pogonski sustav bespilotne letjelice moze biti:

¢ Elektri¢ni motor napajan baterijom, solarnim ili gorivim ¢elijama,

e Dvotaktni Klipni motor s unutarnjim izgaranjem,

e Motori s unutarnjim izgaranjem s rotiraju¢im dizajnom (Wankel engines),
e Cetverotaktni klipni motor s unutarnjim izgaranjem,

e Elisno-mlazni motori (Turboprop engines),

e Turbo-mlazni motori (Turbojet) i optocni ili ventilatorski (Turbofan).

Sustav napajanja osigurava elektri¢nu energiju potrebnu za sve elektri¢ne i elektronicke
uredaje. Sastoji se od baterija, generatora, transformatora, vodic¢a, osiguraca i dr. [3].

2. Komunikacijski sustav

Komunikacijski sustav ukljucuje upravljacke, komunikacijske i pretvornicke veze koje se
koriste za prijenos naredbi za upravljanje letjelicom i pretvornicima, prijenos podataka s
pretvornika, primanje informacija o stanju letjelice izmedu letjelice i operativne jedinice i
prijenos glasa ili podataka izmedu posade sustava bespilotne letjelice 1 kontrole zracne
plovidbe, drugih korisnika zra¢nog prostora i drugih korisnika podataka [2]. Komunikacijski

sustav omogucava daljinsku kontrolu ili nadzor, dijeli se na dvije glavne kategorije:
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e Komunikacija u dosegu vidokruga (Visual Line-of-Sight, VLOS) omogucava let unutar
vidnog polja. Pri letu unutar vidnog polja rukovatelj sustava bespilotnog zrakoplova je
neprekidno u vizualnom kontaktu s bespilotnim zrakoplovom bez koristenja optickih ili
elektronickih pomagala. Za komunikaciju u dosegu vidokruga najcesée se koristi
komunikacija preko antene.

e Komunikacija izvan dosega vidokruga (Beyond Visual Line-of-Sight, BVLOS) je
komunikacija bez ograni¢enja po podrucju leta te se koristi kod letjelica s velikim
doletom. Za komunikaciju izvan dosega vidokruga se koriste razni sustavi kao §to su
univerzalni telekomunikacijski mobilni sustav (Universal Mobile Telecommunications
System, UMTS), globalni sustav za mobilne komunikacije (Global system for mobile
communications, GSM), satelitska komunikacija (Satellite communications, SATCOM)
i drugi.

3. Oprema za polijetanje i slijetanje
Uzlijetanje bespilotne letjelice moze biti na tri nacina:
e vertikalno uzlijetanje, ako letjelica ima propelere,
e horizontalno uzlijetanje, ako letjelica ima stajni trap,
e nesamostalno uzlijetanje, pomocu katapulta, posebnog uredaja ili ru¢nog pokretanja
koje treba osigurati dovoljno ubrzanje da bi letjelica postigla minimalnu brzinu leta.

Slijetanje kod letjelica s vertikalnim i horizontalnim uzlijetanjem je jednostavno i

autonomno. One koje nemaju takvo uzlijetanje nemaju ni mogucnost autonomnog slijetanja, pa
slijecu na trup, pomoc¢u padobrana ili ciljaju mreZu za slijetanje.

4. Dodatna oprema i senzori

Senzori su bitan dio upravljackog sustava, bez njih letjelica ne moZe biti samostalna.

Inercijski mjerni uredaj (Inertial Measurement Unit, IMU) odreduje poziciju, brzinu i visinu
letjelice pomocu akcelerometra, magnetometra i ziroskopa. Akcelerometri se koriste za izra¢un
promjene u brzini i poloZaju. IMU osigurava da se ne prede maksimalna vrijednost ubrzanja.
Akcelerometri se takoder koriste 1 za odredivanje brzine, ali radi to¢nosti se ve¢inom koriste
dodatni senzori brzine. Magnetometri se koriste za mjerenje pozicije i visine letjelice. Ziroskopi
se koriste za mjerenje kutne brzine letjelice.

5. Oprema za transport letjelice

Opremu za transport letjelice ¢ine vozila koja mogu sigurno prevesti letjelicu.

Fakultet prometnih znanosti 5
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6. Operativna stanica.

Operativna stanica je operativni centar sustava bespilotne letjelice s primarnom svrhom
kontrole, pracenja i upravljanja letjelicom [3].

Cilj ovog rada je analiza upravljackog sustava bespilotne letjelice Aerosonde. Aerosonde
(Slika 1) je mala bespilotna letjelica koja se primarno koristi za prikupljanje informacija o
vremenu i stanju atmosfere te za daljinska istrazivanja. Avionika Aerosonde se sastoji od
glavnog racunala temeljenog na osnovi ugradenog Motorola 683322 procesora, Senzora
upravljackog sustava ukljucujuéi ziroskope, senzore stanja leta, senzore motora 1 racunalo
dodatne opreme koja se koristi.

Komunikacija je omogucena u radijusu od 180 km preko UHF radija i radio uredaja za
velike udaljenosti s frekvencijskim pojacalima. Za komunikaciju na ve¢im udaljenostima
koristi se satelit. Tijekom leta operater dobiva informacije o trenutnom stanju letjelice i moze

unositi promjene u plan leta.

Slika 1. Aerosonde!

Prednost koristenja Aerosonde u daljinskom istrazivanju je relativno niska minimalna
brzina i sposobnost da leti relativno blizu Zemljinoj povr$ini $to omogucava instrumentima

prikupljanje podataka s velikim periodom uzorkovanja i snimke visoke rezolucije.

! Preuzeto sa: https://commons.wikimedia.org/wiki/File: Aerosonde.jpg. [20 prosinca 2015]
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Pouzdanost Aerosonde je niska, u slu¢aju otkaza jednog do kljuc¢nih sustava zamjenski
sustav ne postoji §to moze dovesti do gubitka letjelice. Cest razlog gubitka letjelice je zaledenje
upravljackih povrsina. Turbulencija i jaki vjetrovi nikada nisu bili razlog gubitka letjelice.

Senzori za izraCun temperature, tlaka i vlaznosti su postavljeni ispod krila koje ih $titi od
kiSe. NajceSca dodatna oprema na Acrosonde je digitalna kamera, infracrveni termometar i
senzori za tlak, temperaturu i gustocu zraka. Maksimalna tezina dodatne opreme je 2 Kg.

Jedan od najées¢ih zadataka Aerosonde je prikupljanje meteoroloskih podataka Sto je
utjecalo na konstrukciju letjelice pa se tako propeler pogonskog sustava nalazi na kraju trupa,
a meteoroloski senzori ispred njega kako bi se onemogucio utjecaj poremecaja zraka od strane
propelera na senzore.

Radi izbjegavanja dodatne mase Aerosonde nema podvozje. Za polijetanje je potreban
poseban stroj koji je dizajniran tako da se moze prikljuciti na automobile raznih veliCina.
Takoder je moguce uzlijetanje katapultom koje zahtjeva samo jednog operatera. Slijetanje je na
trup zrakoplova [4].

Aerosonda je izabrana zbog visoke razine upravljivosti i dostupnosti Aerosim biblioteke
koja omogucava izradu nelinearnog modela letjelice i provedbe linearizacije za odabrano stanje
leta. Prvi dio rada predstavit ¢e bespilotnu letjelicu Aerosonde, njene moguénosti i geometrijske
karakteristike. Nakon analize Aerosonde slijedi razrada matematickog modela zrakoplova sa
Sest stupnjeva slobode i jednadzbi gibanja zrakoplova. Koristeci se Aerosim bibliotekom izradit
¢e se nelinearni model zrakoplova za odabrano stanje. U tre¢em poglavlju ¢e se provesti
uravnoteZenje i linearizacija letjelice za dobivanje matrica stanja zrakoplova koje opisuju
uzduzno i bo¢no gibanje. Dobivene matrice stanja koristit ¢e se za provedbu analize dinamickih
karakteristika. Analiza dinamickih karakteristika ukazat ¢e ukoliko postoji potrebu za izradom

upravljackog sustava, a rezultati ¢e biti prikazani na kraju.
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2. MATEMATICKI MODEL ZRAKOPLOVA SA SEST STUPNJEVA
SLOBODE

Za izradu upravljackog sustava potrebno je poznavanje dinamike zrakoplova. Zrakoplov je

dinamicki sustav koji se moze matematicki opisati na osnovi prirodnih zakona tj. skupom

jednadzbi koji ga opisuju. Matematicki model zrakoplova Cini veza fizickih varijabli sustava u

obliku algebarskih, diferencijalnih ili sustava diferencijalnih jednadzbi [5]. Matemati¢ki model

zrakoplova sadrzi stati¢ka i dinamicka svojstva zrakoplova. Do matematickog modela se dolazi

teorijski na osnovu prirodnih zakona, eksperimentalnim ispitivanjem zrakoplova ili njihovom

kombinacijom.

Nakon odredivanja matemati¢kog modela jednadzbe koje ga opisuju mogu se iskoristiti za

izradu ra¢unalnog modela zrakoplova. Nakon toga, stvarna dinamika zrakoplova usporeduje se

S raCunalnim modelom kako bi se racunalni model usavrsio i na kraju verificirao. Pri izradi

racunalnog modela zrakoplova koji jos$ nije izraden do matemati¢kog modela se dolazi teorijski,

a racunalni model se ne moze usporediti sa stvarnom dinamikom zrakoplova [5].

U mehanici leta koristi se nekoliko razli¢itih koordinatnih sustava.

Lokalni koordinatni sustav, ishodiste mu je u sredistu mase letjelice prije polijetanja,
x;, 0S je horizontalna i usmjerena prema nosu letjelice, y, je vertikalna i usmjerena
prema gore, z; je horizontalna i usmjerena prema desno.

Noseni koordinatni sustav, ishodiste mu je u srediStu mase letjelice, x, je
horizontalna i usmjerena prema nosu letjelice, y, je horizontalna i usmjerena prema
desno, z, je vertikalna i usmjerena prema dolje. Ima samo translacijsko gibanje,
nema kutnu brzinu i ne rotira. Tijekom leta ostaje paralelan lokalnom sustavu, ali
putuje sa srediStem mase letjelice. PoloZaj noSenog koordinatnog sustava u odnosu
na lokalni je prikazan na slici 2.

Koordinatni sustav letjelice, ishodiste mu je u sredistu mase letjelice, x;, se nalazi u
horizontalnoj ravni, u ravnini simetrije letjelice usmjeren prema nosu zrakoplova,
z), je vertikalna i usmjerena prema dolje, a y,, ¢ini desni triedar. Koordinatni sustav
je kruto vezan za tijelo letjelice [5]. Moment valjanja L se nalazi na x;, osi, moment
propinjanja M na y,, osi a moment skretanja N na z, osi. Koordinatni sustav letjelice

i momenti oko osi letjelice prikazani su naslici 3.
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noseni k.s.

\

ro

Zo

lokalni k.s.

Slika 2. PoloZaj nosenog koordinatnog sustava u odnosu na lokalni [5]

Pozitivni moment
propinjanja

Yo
M
ordinata

CG Centar teie

Xb / \
Pozitivni moment

skretanja

apscisa Pozitivni moment
valjanja
L N
* aplikata

Zy
Slika 3. Koordinatni sustav letjelice?
Matematic¢ki model zrakoplova sa Sest stupnjeva slobode nazivamo 6DOF (degrees of

freedom). Cine ga Getiri matriéne jednadzbe:

Derivacija vektora poloZaja srediSta mase zrakoplova

[ ]
7:' = LLb Vb (1)
e Derivacija brzine leta srediSnje mase zrakoplova
(R + F) (2)

Vk=—Q~XVk+T+C1€Xg

2 Preuzeto sa: http:/goflightmedicine.com/pulling-gs/. [20 sije¢nja 2016]
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e Derivacija kinetickog momenta zrakoplova za srediSte mase

H=-0xH+M,+M, 3
e Derivacija stava zrakoplova ili parametara [5].
S = R_l * () (4)
1

Promatramo relativno gibanje zrakoplova kao kruto tijelo u uvjetima gdje je zakrivljenost
Zemlje zanemarena. Vektor polozaja 7 po¢inje u ishodistu geodetskog koordinatnog sustava i

zavrsava u srediStu mase zrakoplova [8].

rf=[xyz]" (6)
Brzina leta je definirana kao brzina leta u odnosu na Zemlju pa su komponente brzine leta

u lokalnom koordinatnom sustavu derivacije komponenata vektora polozaja. Komponente
brzine leta dobivamo duz glavnih osi koordinatnog sustava letjelice. Derivaciju vektora
polozaja u 6DOF modelu gibanja koristimo prema jednadzbi (1) gdje L, je oznaka za moment
valjanja u koordinatnom sustavu letjelice.

Matrica komponenti brzine Vi, = [ux vx wi]T u koordinatnom sustavu letjelice su poznate
duz glavnih osi koordinatnog sustava letjelice, a taj koordinatni sustav ima kutnu brzinu 9] (sa

komponentama 2 = [p ¢ r]7) u odnosu na Zemlju. Komponente relativnog ubrzanja a, duz

glavnih osi koordinatnog sustava letjelice su [8]:

ar = QVK + VK (7)
Prema 2. Newtonovom zakonu klasi¢ne mehanike taj izraz postaje:

gdje je F suma svih sila koje djeluju na letjelicu.

Kineticki moment gibanja (f) kao 1 aerodinamicki i pogonski moment uzimamo za srediste
mase. Komponente kinetickin momenta gibanja su jednake produktu tenzora tromosti (I) i
vektora kutne brzine letjelice (Q):

H=I0 (9)
Komponente kinetickog momenta gibanja imaju kutnu brzinu kao i letjelica te se

komponente derivacije kinetickog momenta gibanja izraCunavaju prema:

Mg+ M, =0H+H (10)
Stav zrakoplova odreduju kutovi propinjanja, valjanja i skretanja s = [@ 8 ¥]7. Umjesto

stava zrakoplova mogu se uzeti Eulerovi parametri. Derivacija stava ili Eulerovih parametara
izvodi se radi transformacije iz noSenog koordinatnog sustava u koordinatni sustav letjelice.
Derivacija stava dobiva se prema jednadzbi (4), a derivacija Eulerovih parametara se dobiva

prema jednadzbi (5) gdje je:
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1 0 —sinf 1D
R=|0 cos® sin@cosH
0 —sin® cos@cosf

Pri prijelazu letjelice iz jednog ravnoteznog stanja u drugo za proraun stanja letjelice
koriste se jednadzbe gibanja. Jednadzbe za proradun promjene brzina [it # w]7 , ubrzanja kutnih
. .7

brzina [p ¢ 7]7, promjene kvaterniona [e; e}, e;, e'Z]T, promjene Eulerovih kutova [(Z) 6 lP] ,
vektor promjene brzine letjelice u navigacijskom koordinatnom sustavu [V V; Vp]T i

vektor promjene pozicije u koordinatnom sustavu letjelice [X, Y, Z,]7su u razvijenom
obliku:

U=rv—qw+ g, + a, (12)
v=-rut+pw+g,+a, (13)
wW=qu—pv+g,+a, (14)
p = (c,r +c.p)q + csL + cuM (15)
q = cspr —cg(p* —1%) + ;M (16)
7 = (cgp + ca1r)q + c4L + coM 17)
€o 0 -p —q -r €o
€x Ilp 0 r —q €x
Jl== X
eyl 2fg —-r 0 p ey (18)
éz r q -p 0 €z
® = p + tan(g sin @ r cos @) (19)
6 = (cos®)q — (sin ®)r (20)
. gsin@+rcos® (21)
Y=
cos @
Vy u
Ve|=DCMT x |v (22)
Vp w
i v
R, +h
- Vg (24)
Yb =
(R, + h) cos Xg
; _(—Vb (25)
Zy = .

gdje je R,, radijus meridijana, a R,, radijus normale.
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Aerodinamicke sile L,D,Y i momenti L,M,N duz glavnih osi tromosti letjelice zadani su

jednadzbama:

=22 5¢, (. 2, (26)

D =22 5C,(8,p.7.5,), (27)

Y =225C(a,d,q,6,), (28)

L= —SbCl(,B p,7,8,,8f), (29)

M= TSCA Cm(a,a,q,8,), (30)

N =2 5bCy(B.p.T6,), (1)

gdje su:

e (., Cp, Cy, C, Cpy 1 C, aerodinamicki koeficijenti uzgona, otpora, bocne sile,
valjanja, propinjanja i skretanja),

e « napadni kut,

e [ kut Kklizanja,

e &y otklon zakrilca (flaps),

e §, otklon kormila visine (elevator),

e §, otklon krilca (aileron),

e 4, otklon kormila pravca (rudder),

e p gustoCa zraka atmosfere,

e V brzina zrakoplova.

Aerodinamicki koeficijenti dani su jednadibama:

CL = Cuo+ Cla+ CI 8 + CPe5, o (CLa+Cqu)+C£”M (32)
_ ( L ) 6f 53 8A 5R (33)
Cp = Cpo + MT+C 5f+c 8, + Co48, + CORSx + CMM
34
Cy=Clp+Cla6, + o6, + W(C;,)p +CIr) (34
a
c R
Con = Cmo + CEa + o 87 + CLe5, + oo (Cha + Cha) + CiM (35)
a
b 36
=CPB+cle5, + s, +5-(CPp+Cir) (36)
b 37
Con=ChB+CRe8, + CY 8, +=—(CEp + Cir) (37)

2V,
Gdje je:

o (o, Crmin koeficijenti uzgona pri nultom napadnom kutu i pri minimalnom otporu,
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Crsy Crssr Cus,r Cra Crgr CLM gradijenti uzgona po napadnom kutu, po otklonu
zakrilca, po otklonu kormila visine, s obzirom na promjenu napadnom kutu, po kutu
propinjanja i po Machovom broju,

e Cpmin Minimalni koeficijent otpora,

o CD5f, Cps,» Cps, Cps,» CDM gradijenti otpora po otklonu zakrilca, po otklonu
kormila visine, po otklonu krilca, po otklonu kormila pravca, po Machovom broju,

o CYB’ Cys, Cys,, Cyp, Cyr gradijenti bocne sile po kutu klizanja, po otklonu krilca,
po otklonu kormila pravca, po kutnoj brzini valjanja, po kutnoj brzini skretanja,

* Cno Cha Cmaf, Cns,r Cmar Cmg, Cmy Koeficijenti momenta propinjanja pri
nultom napadnom kutu, po napadnom kutu, po otklonu zakrilca, po otklonu kormila
visine, s obzirom na promjenu napadnom kutu, po kutu propinjanja, po Machovom
broju,

® Cnp, Cus, Cus,» Cnp, Cny gradijenti koeficijenta skretanja po kutu klizanja, po
otklonu krilca, po otklonu kormila pravca, po kutu valjanja, po kutu skretanja,

e Cq, G, Cis,, Cip, Cip gradijenti momenta valjanja po kutu klizanja, po otklonu

krilca, po otklonu kormila pravca, po kutu valjanja, po kutu skretanja.

Aerodinamicka brzinu letjelice se izraGunava prema:

w
=t -1(— (38)
« = tan (g) o
— -1 39
B = sin <Va)
yola (40)
a
Dinamicki tlak se izraCunava prema:
1
pa =5 pVa* “D
Sila propelera, moment propelera i trenutni korak napredovanja se raCunaju prema:
T = Crpn?D* (42)
M, = pn?D>Cy, (43)
ot +4)
nD

Gdje je:

e n brzina vrtnje propelera (0/s),

e (r koeficijent sile propelera,

e (Cy, koeficijent momenta propelera,
e D promjer propelera.
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3. NELINEARNI MODEL AEROSONDE U AEROSIM BLOKSET-U

U ovom poglavlju opisuju se karakteristike bespilotne letjelice Aerosonde te nelinearni
model letjelice. Unutar Aerosim Blockset-a dostupna je Matlab/Simulink biblioteka koja sadrzi
jedinice za brzi razvoj nelinearnog 6DOF modela bespilotne letjelice Aerosonde. Cilj je opisati
biblioteku te analizirati dostupne blok sheme nelinearnog modela letjelice.

3.1. Karakteristike bespilotne letjelice Aerosonde

Aerosonde ima masu od 13 do 15 kg (29 do 33 Ibs), dolet veéi od 3000 km na visini do 6
km i istrajnost leta ve¢u od 30 h na visini do 6 km. Pogonski sustav ¢ini ¢etverotaktni motor Sa
spremnikom goriva do 5 kg, baterijom 20 Wh te propelerom na kraju trupa. Glavne komponente
pogonskog sustava su sustav za ubrizgavanje goriva, upravljacko racunalo, sustav goriva pod
visokim tlakom i upravljanje potiskom. Materijal izrade konstrukcije letjelice su karbonska
vlakna [4]. Upravljacke povrsine se sastoje od zakrilca (flaps) smjestenih u blizini korijena
krila, krilca (aileron) smjestenih blizu vrhovima krila te kormila visine i pravca u obliku
obrnutog 'V’ repa (ruddervator). Teret, motor, gorivo, senzori i avionika su postavljeni na trupu
letjelice. Na vrhu trupa je fiksirano krilo. S oba krila su spojene tanke poluge koje povezuju

krila s repom. Bokocrt nacrt i tlocrt Aerosonde su prikazani na slici 4.

- t

e T, ol S

Slika 4. Bokocrt nacrt i tlocrt Aerosonde?

3 Preuzeto sa: http://www.ctie.monash.edu.au/hargrave/aerosonde_plans1.html. [20 kolovoza 2015]
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Geometrije krila Aerosonde prikazana je naslici 5. Raspon krila je 2.9 m. Raspon polukrila
je 1.45 m (a). Dijeli se na tri sekcije, prva je pri korijenu krila (b) duga 0.76 m, druga (c) je duga
0.5 m, a vrh krila (d) je dug 0.19m. Tetiva na korijenu krila (e) je duga 24 cm, tetiva izmedu
prve i druge sekcije (f) je duga 20 cm, tetiva izmedu druge sekcije i vrha krila (g) duga je 15
cm. Kut strijele (A1) je oko 3°. Kut y; iznosi oko 1.4°, a kut y, oko 4.4°.

Bokocrt s dimenzijama se vidi na slici 6. Ukupna duzina letjelice je 1.7 m. Repna povrSina
je u obliku obrnutog V' repa. Raspon kormila visine i pravca je 0.6 m (a). Tetiva na korijenu
(b) jednaka je tetivi na vrhu (c) i iznosi 11.43 cm. Tetiva upravljacke povrsSine na kormilu visine

i pravca je 4.76 cm (d). Kut nagiba (y) je 42°. Rep je udaljen 1.41 m od nosa zrakoplova.

3_375”¢ /ﬁ *i

k 30,5” ’ Y
L 0,75”

32,57 35,07

Slika 6. Bokocrt Aerosonde®

4 Preuzeto sa: http://www.ctie.monash.edu.au/hargrave/aerosonde_plansl.html. [20 kolovoza 2015
® Preuzeto sa: http://www.ctie.monash.edu.au/hargrave/aerosonde_plans1.html. [20 kolovoza 2015]
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3.2. Nelinearni model Aerosonde
Blok shema otvorene petlje Aerosonde dana u Aerosim Blockset-u prikazana je na slici 7.

Sastoji se od ulaznih podataka, modela letjelice i odziva. Model Aerosonde je sastoji se od
nekoliko podmodela:

e model atmosfere,

e model Zemlje,

e aerodinamicki model,

e model pogonskog sustava,

e model gibanja.

Groundspeed X-axis

Groundspeed -axls

Groundspeed F-axis

[ e —w{conwes

Foll rate p
Controls it rate 4
aw rater
Guaternion 0
Quaternicn ex
Winds
CQuaternion ey
‘Winds )
Quaternicn ez
Latitude
MEL Bank angle Longitude
_m Altitude
R3T AGL
Fuel mass
st Fiteh 2nsle Engine speed
aconGna 4.. [ 1355 I Aircraft stetes
Aerosonde LAY

Stop Simulation Heading
when A/C on the ground

Spiral mode irstability
dus to engine torque
Agrosonde UAY - Demo 1
Simulation sample time: 20 ms
Simulation time: 1 min.
Aircraft control: open-loop

m
m
a
B

Slika 7. Aerosonde u Aerosim Blockset-u®

Pojednostavljeni prikaz unutra$nje strukture modela Aerosonde je prikazan na slici 8. Svaki
podmodel je odgovoran za stvaranje sila, momenata i ostalih fizikalnih varijabli koji utje¢u na
dinamiku zrakoplova. Ulazni podatci u blok shemu koriste se za proracun stanja atmosfere i
polozaja letjelice u odnosu na Zemlju, nadalje se dobiveni podaci i ulazni podaci koriste za
proracun aerodinamike zrakoplova unutar aerodinami¢nog podmodela koji sadrZi karakteristike
letjelice, za proracun stanja pogonskog sustava unutar pogonskog podmodela koji sadrzi

karakteristike pogonskog sustava i za proracun inercije unutar inercijskog podmodela koji

® Skica dobivena u Matlab/Simulink programu koristenjem Aerosim Blockseta-a

Fakultet prometnih znanosti 16



Marina Nikolov Diplomski rad

sadrzi inercijske karakteristike letjelice. Model gibanja koristi ulazne podatke i podatke

dobivene ostalim modelima i pomo¢i jednadzbi gibanja proracunava stanja letjelice.

KOMNTROLME KOMANDE

UTIECAI VIETRA l
AERODINAMICKI >
MODEL
N MODEL >
ATMOSFERE
SENZORI
MODEL » JEDNADZBE >
POGONSKOG GIBANIA
> SUSTAVA
MODEL ZEMLIE o

» MODEL INERCIE

Slika 8. Pojednostavljeni model Aerosonde u Simulinku (prema [7])

Ulazni podaci su brzine vjetra, ulazni podaci za upravljanje i indikacija ponovnog
pokretanja (RST).

1. Ulazni podaci za upravljanje [6f 6, 84 6, 67 Mix Ing]T, modelom letjelice su redom

[71[8l:

otklon zakrilca (flaps),

otklon kormila visine (elevator) [—20° 20°],
otklon krilca (aileron) [—20° 20°],

otklon kormila pravca (rudder) [—20° 20°],
otklon rucice gasa (throttle) [0.1 1],

smjesa goriva (mixture),

paljenje (ignition) [0,1].

2. Ulazni podatak brzine vijetra je vektor brzina pozadinskog vjetra u navigacijskom

koordinatnom sustavu [Vy Vg V1T (m/s).

3. Indikacija ponovnog pokretanja RST (Reset) [0,1].

Odzivi Aerosonde su [7]:
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1. Vektorstanja [ Vy Ve Vo p q T e ex ey e, Xp Yy Zp My Q]T sastoji se od:

Brzina letjelice u odnosu na Zemlju [Vy Vi Vp]7,

Kutne brzine valjanja (p), propinjanja (q) ,skretanja (r),

Kvaternioni [e, e, ey, e,],

Inicijalna zemljopisna $irina, duljina, visina u koordinatnom sustavu letjelice

[Xp

Yy Zp],

Masa goriva (my) ,

Brzina vrtnje motora (2).

2. Odziv senzora [X, Y, Z, Vy Ve Vi ax ay a, p q 7 p pg OAT Hy H, HZ]T sastoji se

od:

N o g bk~ o

Trenutna zemljopisna Sirina, duljina, visina letjelice u koordinatnom sustavu
letjelice [Xp Y, Zp],

Brzina letjelice u odnosu na Zemlju [Vy Ve Vp],

Akceleracija letjelice [a, a, a,],

Kutna brzina letjelice u koordinatnom sustavu letjelice [p q 7],

Staticki tlak zraka atmosfere (p),

Dinamicni tlak zraka atmosfere (p,),

Temperatura zraka atmosfere (Outside air temperature, OAT),

Kineticki moment gibanja [Hx H, H Z].

Aerodinamicka brzina letjelice [V, a ]7 (m/s rad rad).

Machov broj.

Vektor kutnih ubrzanja brzina letjelice u koordinatnom sustavu letjelice [p g 7]7.
Stav zrakoplova [@ 6 W] (rad).

Aerodinamicki koeficijenti [C, Cy C,, C; Cp, C,]7.

8. Koeficijenti propelera [J Cr Cp]T.

9. Koeficijenti motora [MAP rhay, 1hyey BSFC P)'

Tlak punjenja (Manifold air pressure, MAP) (kPa),
Maseni protok zraka ri,;, (kg/s),

Protok goriva 1, (Kg/s),
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Specifiéna potrosnju goriva (Brake specific fuel consumption, BSFC)
(9/(W*hr)),

Snaga motora P (W).

10. Trenutna masa letjelice m (kg).

11. ECEF vektor pozicije letjelice u koordinatnom sustavu Zemlje [X Y Z]7.

12. MSL(mean sea level) nadmorska visina letjelice (m).

13. AGL (above ground level) visina letjelice iznad razine Zemlje (m).

14. Ekvivalentni radius Zemlje na trenutnoj poziciji letjelice (R).

15. AConGnd Indikacija letjelice na Zemlji

Indikacija O-letjelica je iznad razine Zemlje,

Indikacija 1-letjelica je na Zemlji.

3.2.1. Model atmosfere
Za precizan rad autopilota potrebno je kontinuirano pratiti stanja atmosfere koja ukljuc¢uju

parametre zraka, brzinu i smjer vjetra. Biblioteka atmosfere unutar Aerosim Blocksetu-a sadrzi

sve potrebne podmodele za procjenu parametara zraka i utjecaja vjetra, to su model standardne

atmosfere,

Pojednostavljeni model atmosfere u Aerosim Blocksetu-u prikazan je na slici 9.

model

pozadinskog vjetra, model turbulencije i

model smicanja vijetra.

Model standardne atmosfere metodom interpolacije tablica stanja atmosfere proracunava

stanje atmosfere do visine 86000 m. Model pozadinskog vjetra koristi matricu transformacije

(Direction Cosine Matrix, DCM) za pretvorbu vektora brzina vjetra iz inercijskog koordinatnog

sustava [Wy Wk

Wp] u vektor brzina vjetra u koordinatni sustav letjelice [Uw

Uw Ww],

te prorac¢unava vektor ubrzanja vjetra u koordinatnom sustavu letjelice [, ¥, W, |.

Ulazni

podaci

MSL
AGL

Wy Wg Wp],
il |

[ v w]
[Va @ 5]
DcM

Odziv

il
MODEL T
STANDARDME o
ATMOSFERE
a
MODEL
TURBULENCIIE
MODEL [ Vi W]
POZADINSKOG
VIETRA [ T Wil
MODEL
SMICANIA
VIETRA

Ql‘bﬂ‘ﬁ

[t Ve W]

Slika 9. Pojednostavljeni model atmosfere
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Model turbulencije koristi von Karmanov model turbulencije za izraCun turbulencije i
ubrzanja turbulencije u koordinatnom sustavu letjelice. Model smicanja vjetra racuna kutne

brzine i kutna ubrzanja s obzirom na vjetar za kut propinjanja i kut skretanja prema:

1 dwy, (45)
w=3""a

1 dv, (46)
aivialvre

3.2.2. Model Zemlje

Biblioteka modela Zemlje sadrzi sve potrebne modele koji ukljucuju oblik Zemlje,
gravitaciju i magnetno polje. To su model WGS-84, model EGM-96, model detekcije tla, model
ECEF pozicije i model WMM-2000. Pojednostavljeni model Zemlje u Aerosim Blocksetu-u
prikazan je na slici 10 [7].

Model WGS-84 proracunava radijus meridijana R,, (m), radijus normale R,, (m), radijus
ekvatora R, (m) i gravitacijsko ubrzanje (m/s?). Radijus meridijana i radijus normale se na
izlazu modela Zemlje daju kao vektor radijusa Zemlje R... Model EGM proratunava
nadmorsku visinu zrakoplova. Model detekcije tla koristi nadmorsku visina zrakoplova i
nadmorsku visina tla za proracun visine letjelice iznad razine Zemlje i indikacije letjelice na
Zemlji. Model WMM-2000 prora¢unava magnetsko polje u koordinatnom sustavu letjelice MF
koriste¢i vektor pozicije i matricu transformacije inercijskog koordinatnog sustava u

koordinatni sustav letjelice.

WGES5-34
Ulazni podaci > Odziv
M5I
[(Xe Yo Zp]
. EGM-96 AGL
DCM AConGnd
» DETEKCUA
Grd  — - TLA . R,
—
R,
g
| I - MF
WINN-2000 ECEF
N ECEF _
- Pozicija

Slika 10. Pojednostavljeni model Zemlje
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3.2.3. Aerodinamicki model

Biblioteka aerodinamike sluzi za opisivanje aerodinamike Aerosonde, proracunava vektor
aerodinamicke sile, vektor aerodinami¢nih momenata, aerodinamicke Koeficijente, vektor
aerodinamicke brzine letjelice, Machov broj i dinamicki tlak. Sastoji se od modela brzina vjetra,
modela dinami¢nog tlaka, modela koeficijenta uzgona, modela koeficijenta otpora, modela
koeficijenta bo¢ne sile, modela koeficijenta propinjanja, modela koeficijenta valjanja, modela
koeficijenta skretanja, modela acrodinamickih sila i modela aerodinamickih momenata. Na slici
11 je prikazan pojednostavljeni aerodinamicki model u Aerosim Blockset-u sa svojim
podmodelima te ulaznim i izlaznim veli¢inama.

Model brzina vjetra prvo proracunava brzinu letjelice u koordinatnom sustavu
letjelice [u v w] oduzimanjem brzine vjetra od brzine letjelice u odnosu na Zemlju.
Zatim proracunava napadni kut i kut klizanja prema jednadZbama (38) i (39) te Machov
broj prema (40). Modelom brzina vjetra dolazi se do aerodinamicke brzine koja se dalje
koristi za izracun dinamickog tlaka i aerodinamickih koeficijenata. Dinamicki tlak se
racuna prema jednadzbi (41). Aerodinamicki koeficijenti se racunaju prema jednadZbama
(32)-(37). Aerodinamicke sile se raCunaju prema jednadZbama (26)-(28), a

aerodinamicki momenti prema (29)-(31). U tablici 2 su dani acrodinamicki koeficijenti.

MODEL
—*  KOEFICLENTA lzlazni bodaci
UZGONA Zlazni podaci
Ulazni podaci [DYL]
MODEL — [LMN]
Vv Ve Vol R e — AERODINAMIENIH c
OTPORA —> - —* "
Wy Wz Wp] .| MODEL BRZINA > Cp
. VIETRA
P a7 MODEL Cr
—n -
5. 5. 6.8 KOEFICLENTA c
(65 8. 62 6,] i m
> BOENESILE [
o G
» MODEL NMODEL c
a DINAMIENOG » MODEL AERODINAMICNIH {3 "
TLAKA KOEFICIIENTA > MOMENATA Vo a f£]
N MOMENTA  [—* Ma
PROPINJANIA
Pa
MODEL
,| KOEFICUENTA | |
MOMENTA
VALIANIA
MODEL
KOEFICLENTA
—» ™
MOMENTA
SKRETANIA

Slika 11. Pojednostavljeni model aerodinamike letjelice
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Tablica 2. Aerodinamicki koeficijenti

Cro 0.23 Crmind 0.23
Cys, 5.6106 Cpmin 0.0434
Crs, 0.74 Cpsy 0.1467
Cys, 0.13 Cps, 0.0135
Ci, 1.9724 Cps, 0.0302
Crq 7.9543 Cps, 0.0303
CLM 0 CDM 0

CYB -0.83 osw 0.75
Cys, -0.075 Cmo 0.135
Cys, 0.1914 Cima -2.7397
Cyp 0 Cins 0.0467
Cyr 0 Cms, -0.9918
Cip -0.13 Crni -10.3796
Cis, -0.1695 Cing -38.2067
Cis, -0.1695 Conm 0

Cip -0.5051 Cnp 0.0726

Cyr 0.2519 Cns, 0.0108
Cus, -0.0693 Cnp -0.069
Cor -0.0946

Izvor: [7]

3.2.4. Model pogonskog sustava

Biblioteka pogonskog sustava sastoji se od dva podmodela, modela fiksnog propelera sa
zakretnim lopaticama i modela klipnog motora. Model fiksnog propelera sa zakretnim
lopaticama izracunava silu propelera, moment propelera i vektor koraka napredovanja prema
(42), (43) 1 (44). Model klipnog motora koristi otklon ru¢ice gasa, odnos zraka i goriva u smjesi,
brzina vrtnje vratila, tlak atmosfere na trenutnoj visini i temperatura na trenutnoj visini za
izracun tlaka punjenja, masenog protoka zraka, protoka goriva, specifi€na potro$nju goriva,
snagu motora i okretni moment vratila. Pojednostavljeni model pogonskog sustava u Aerosim

Blocksetu-u prikazan je naslici 12, gdje je Mix (mixture) odnos zraka i goriva u smjesi.
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Ulazni
podaci
Model fiksnog E, Odziv
858, 82805 propeleré sa M,
zakretnim P E,
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_'. b
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p [MAP 1, iy, BSFC P
» Model klipnog
[Va @ £] motora 5, #
RST [V crc,]

Slika 12. Pojednostavljeni model pogonskog sustava
Moment inercije propelera J,,.,, te minimalne i maksimalne vrijednosti vektor koraka

napredovanja /, koeficijenta potiska propelera Cr i koeficijenta snage propelera C, dani su u

tablici 3 [7].
Tablica 3. Karakteristike propelera
] [-1 0 01 0.2 03 035 04 045 05 06 0.7 08 09 1 12 2]
c [0.0492 0.0286 0.0266 0.0232 0.0343 0.034 0.0372 0.0314 0.0254 0.0117
T —0.005 —0.0156 —0.0203 —0.0295 —0.04 —0.1115]

[0.0199 0.0207 0.0191 0.0169 0.0217 0.0223 0.0254 0.0235 0.0212 0.0146 0.0038

Co | Z 0.005 —0.0097 —0.018 —0.273 — 0.0737]
Jprop 0.002
Izvor: [7]

3.2.5. Model inercije
Biblioteka inercije koristi podatak o trenutnom protoku goriva za izratun mase zrakoplova,

pozicije zrakoplova u koordinatnom sustavu letjelice, vektora momenata inercije te indikacije
nestanka goriva. Podmodeli su podijeljeni na one za izracun inercije letjelice i pozicije letjelice.

Pojednostavljeni model inercije u Aerosim Blocksetu-u prikazan je na slici 13.
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Slika 13. Pojednostavljeni model inercije
Iznos inercije letjelice bez goriva m,p,;,, iznos inercije letjelice s punim rezervoarom
goriva mg,,ss, polozaj centra teze letjelice bez goriva CGepmpty, poloZaj centra teze letjelice s
punim rezervoarom CGgross, Moment inercije letjelice bez goriva Jepm,., i moment inercije

letjelice s punim rezervoarom goriva J4,,ss dani su u tablici 4 [7].

Tablica 4. Inercija letjelice

Mempty 8.5
Mgross 13.5
CGempty [0.156 0 0.079]
CGgross [0.159 0 0.090]
Jempty [0.7795 1.122 1.752 0.1211]
Jgross [0.8244 1.135 1.759 0.1204]
Izvor: [7]

3.2.6. Model jednadzbi gibanja
Biblioteka jednadzbi gibanja Aerosonde proracunava stanja letjelice pomocu jednadzbi
gibanja. Sastoji se od modela aerodinamickih sila, model aecrodinami¢nih momenata, model

kvaterniona, model Eulerovih kutova, model navigacije. Pojednostavljeni model jednadzbi
gibanja u Aerosim Blocksetu-u prikazan je na slici 14.
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Slika 14. Pojednostavijeni model jednadzbi gibanja

Model aerodinamicnih sila proracunava vektor brzina prema jednadzbama (12)-(14). Model
aerodinami¢nih momenata prora¢unava vektor kutnih brzina i vektor kutnih ubrzanja prema
jednadzbama (15)-(17). Model kinematike proratunava kvaternione prema (18). Model
Eulerovih kutova proracunava Eulerove kutove prema jednadzbama (19)-(21). Model
navigacije proracunava Vektor promjene brzine letjelice i vektor promjene pozicije u
koordinatnom sustavu letjelice prema (22) i (23). Model DCM koristi se za proraun

transformacije inercijskog koordinatnog sustava u koordinatni sustav letjelice.

3.3. Analiza nelinearne dinamike letjelice Aerosonde u Simulink-u

Unutar mape 'samples’ Aerosim Blockset-a dostupne su gotove blok sheme nelinearnog
modela Aerosonde koje ukljuc¢uju blok shemu otvorene petlje nelinearnog gibanja na slici 7 i
blok sheme nakon uvodenja povratne veze po poprecnoj i uzduznoj osi. Prva dostupa blok
shema pod nazivom ‘aerosonde_demol.mdl' omogucava analizu kuta valjanja nakon otklona
upravljackih povrsina i/ili utjecaja vjetra. Provedena je analiza otvorene petlje nakon otklona
kormila visine -0.1 °, uvucenim zakrilcima, bez otklona krilca i bez otklona kormila pravca.

Prema tome vektor upravljanja je u=[0—0.100 0.4 13 1]. Otklonom kormila visine
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letjelica se Zeli dovesti u rezim propinjanja ili poniranja dok kut valjanja upravljive i stabilne
letjelice treba biti jednak nuli. Na slici 15 prikazan je odziv kuta valjanja nakon otklona kormila
visine, moze se primijetiti kako se kut valjanja intenzivno povecava te nakon 60 s dostize

vrijednost preko 55 °. Pomak kuta valjanja prema negativnoj vrijednosti ordinate indikacija je

skretanja zrakoplova u lijevo.

Kut valjanja
O T T T T T

10}

20

-30

kut valjanja (deg)

40 -

50

1 1 1 1
10 20 30 40 50 60
t (s)

Slika 15. Odziv otvorene petlje’

Da bi se izbjeglo skretanje zrakoplova nakon otklona kormila visine uvedena je povratna
veza sa proporcionalno-integracijskim regulatorom koja povezuje kut nagiba s krilcima. Blok
shema s povratnom vezom Kkuta nagiba s krilcima nalazi se pod nazivom

‘aerosonde_demo2.mdl'. Povratna veza je implementirana prema jednadzbi:
‘ (47)
04 = K,¢ +KiJ @dt
0
Kut valjanja se nakon otklona kormila visine -0.1 © vraca u nulti polozaj (Slika 16) nakon

otprilike 35 s. Povratna veza se vidi na slici 17 [7].

Kut valjanja
0.2 T T T T T

0

-0.2

-04

-0.6

kut valjanja (deg)

-0.8

-1

1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60
t(s)

-1.2 L

Slika 16. Odziv upravijanja po poprecnoj 0si®

7 Skica dobivena u Matlab/Simulink programu
8 Skica dobivena u Matlab/Simulink programu

Fakultet prometnih znanosti 26



Marina Nikolov Diplomski rad

Fl
=P Groundspeed X-axis
States
. Groundspeed Y-axis
? L Sensors
Elevater Groundspeed Z-axis
- | Controts Vel
Roll rate p
Rudd Mach Ai d
docer L rERes Pitch rate g
-J Ang Acc 0.08555
I Yawrater
Throttle Euder B— .
- Sideslip Quaternicn 0
bl AeroCosfi
Quaternion ex
Mixture Winds FropCosff o )
Quaternicn ey
EngCosff ADA - ;
Quaternicn ez
Igniti Mass 0007827 )
gnitien Latitude:
oy | = |
Bank angle Longitude:
Winds MSL e
5250 Altitude
| RST AL
Fuel mass
Reset REarth Pitch angl
== ! sna’s Engine speed
AGenGnd I Aircraft states
Aerosonde UAV
Stop Simulation Heading
when A/C on the ground
Bank-angle to ailerons Pl control
Spiral mode is stabilized by
. L bank-angle feedbadk to asilerons
w Bank
Bank-angle-to-Ailercn
Proportional Aerocsonde UAV - Demo 2

Simulaticn sample time: 20 ms
Simulation time: 1 min.
Aircraft contrel: longitudinal - cpen-locp
lateral - closed-loop

[ ] 3
Bank-angle-to-Aileron  Integrator
Integral

Slika 17. Upravijanje u poprecnoj osi®

Nakon uvedene povratne veze po kutu valjanja promatraju se odzivi kuta propinjanja i
brzine nakon otklona kormila visine -0.05 °, zakrilca su uvucena, bez otklona krilca i bez
otklona kormila pravca, upravljacki vektor postaje u = [0 — 0.05 0 0 0.5 13 1]. Nakon otklona
kormila visine -0.05 ° o¢ekivan je pomak kuta propinjanja prema pozitivnoj strani ordinate sa
malim preskokom, velikim prigusenjem te malom frekvencijom, o¢ekuje se rezim propinjanja
zrakoplova. Prema [7] Zeljena konstantna vrijednost brzine zrakoplova je 25 m/s. Odzivi kuta
propinjanja i brzine letjelice su prikazani na slici 19. Oscilacije na grafu kuta propinjanja i
brzine pokazuju stabilizaciju nakon otprilike 60 sekundi. Promatrajuci prijelazni proces odziva
moze se zakljuciti da su oscilacije na oba grafa prevelike a Zeljena brzina zrakoplova nije
postignuta. Da bi se smanjile oscilacije na uzduznoj osi implementirana je povratna petlja s
proporcionalno-integracijsko-derivacijskim regulatorom koja povezuje brzinu zrakoplova s
otklonom kormila visine. blok shema s povratnom vezom brzine zrakoplova s otklonom
kormila visine nalazi se pod nazivom 'aerosonde_demo3.mdl' (Slika 18). Povratna veza je
implementirana prema jednadzbama:

ey =V = Veomm (48)

% Skica dobivena u Matlab/Simulink programu koristenjem Aerosim Blockset-a
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t d (49)
6e = Kpe, + Kif ey dt + Kdaev
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Slika 18. Upravijanje na uzduznoj osi*®
Nakon uvodenja povratne petlje prigusene su oscilacije 1 ubrzano je vrijeme stabilizacije
(Slika 20). Povratnom petljom eliminirane su oscilacije, postignuta je Zeljena brzina letjelice

nakon otprilike 50 s, kut propinjanja je postavljen na otprilike 1.7° nakon otprilike 60 s [7].

10 Skica dobivena u Matlab/Simulink programu koristenjem Aerosim Blockset-a
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Brzina zrakoplova
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Slika 19. Odziv otvorene petlje!!
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Slika 20. Odziv nakon upravijanja po uzduznoj osi*?
11 Skica dobivena u Matlab/Simulink programu
12 Skica dobivena u Matlab/Simulink programu
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4. LINEARIZACIJA 6DOF MODELA BESPILOTNE LETJELICE

Ravnotezno stanje U letu je karakterizirano momentom za sredi$te mase jednakim nuli. To
ravnotezno stanje odgovara odredenim otklonima upravljackih povrSina. Nakon sto se odredeni
otklon upravljackih povr$ina promijeni, zrakoplov prelazi iz jednog ravnoteznog stanja u drugo
ravnotezno stanje. Ravnotezno stanje letjelice prije promjene otklona upravljackih povrsina
naziva se referentno stanje a trajektorija prije promjene otklona referentna trajektorija.

Linearizacija je aproksimacija nelinearnog matemati¢kog modela sustava oko referentne
trajektorije. Varijable gibanja duz referentne trajektorije nazivaju se referentne varijable
gibanja. Nakon promjene otklona, stvarne vrijednosti varijabli gibanja razlikovat ¢e se od
referentnih. Uzrok koji je izazvao razlike izmedu stvarnih i referentnih vrijednosti naziva se
poremeca;.

Pri provedbi linearizacije pretpostavlja se da su poremecaji male veli¢ine $to omogucéava da
se neke varijable koje se gotovo ne mijenjaju smatraju konstantnima. Pri projektiranju sustava
upravljanja odabiru se samo one varijable leta koje djeluju neposredno na sustav. Za dobivanje
linearnog modela zrakoplova potrebno je linearizirati jednadzbe 6DOF modela zrakoplova.
Zakon upravljanja se obi¢no zasniva na linearnim racunalnim modelima zrakoplova.

Za potrebe projektiranja upravljackog sustava matematicki model zrakoplova moze se
razdvojiti na gibanje u ravnini skretanja i propinjanja. Gibanje u ravnini skretanja je spregnuto
s gibanjem u ravnini valjanja, $to nije slu¢aj s gibanjem u ravnini propinjanja. Mali poremec¢aji
varijabli skretanja ili valjanja nemaju utjecaja na uzduzno gibanje, dok mali poremecaji
varijabli propinjanja nemaju utjecaj na bo¢no gibanje [5]. Radi uzduzne simetrije zrakoplova
prilikom propinjanja ili poniranja zrakoplova tlak je jednoliko rasporeden s obje strane
zrakoplova te sila uzgona i teZine ostaju u vertikalnoj ravnini i ne uzrokuju ni skretanje ni
valjanje zrakoplova.

Linearizacija se provodi radi dobivanja linearizirane aproksimacije nelinearnog modela
koja omogucéava lakSe predvidanje buduce pozicije zrakoplova. Postupak linearizacije

proracunava se pomocu jednadzbi [5]:

d AX AR
EAu = —q°Aw — w°Aq + (;) — (g cos 8°)A0 + —= 0)
d . . AY . ARy, (51D
§Av = w°Ap — u°Ar + (AEZ) —(gcosé )A®+A}T?n

— 0 __ 440 I : o uz (52)
thW—un qu+(m) (g sin6°)AQ + —
4 = (1) - (53)
dt "\ L
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d AM\  AMy, (54)
—Ag=|—]-
dt L, L,
d I AN AM 55
—Ar=qMp|=—1)+—+—— (55)
dt L, I L,

. (q°A® + Ar) (56)
AQ.) =4 tan 6°
Ab = Aq (57)
d (q°A® + Ar) (58)
dt~7  cosh°

Za slu¢aj malih poremecaja oko referentnog stanja linearizirane jednadzbe gibanja
zrakoplova predstavljaju klasi¢ni primjer linearnog sustava viSe varijabli s konstantnim
koeficijentima. Dinamiku linearnog modela ¢ine diferencijalne matri¢ne jednadzbe promjene
stanja (X) 1 jednadzba odziva () :

x = Ax + Bu (59)
y =Cx+ Du (60)
Vektora stanja zrakoplova (x) sastoji se od dvanaest komponenti nepoznanica iz jednadzbi

koje ¢ine 6DOF model:

x= [uvwpqro 6y]" (61)
Upravljacki vektor (u) sastoji se od promjena otklona upravljackih povrsina:
u= [66 84 O ]T (62)

Stanje lineariziranog dinami¢nog sustava se moze opisati s minimalnim brojem komponenti
vektora stanja, ali te komponente moraju biti dovoljne za cjelovit opis gibanja. Prema tome ¢e
se taj vektor razlikovati za uzduzno i bo¢no gibanje. Ako vektor stanja (x) ima n broj
komponenata, vektor pobude (u) m elemenata i r elemenata odziva (y):

e matrica A (matrica koeficijenata prijelaznih stanja) je veli¢ine n x n,

e matrica B (upravljacka matrica) je velicinenx m,

e matrica C (kontrolna matrica) je veli¢ine r X n,

e matrica D (observacijska matrica) je veli¢ine r x m [5].

Elementi matrica A i B su funkcija referentnog gibanja. Jednadzbu odziva koristimo kada
se trazi varijabla gibanja zrakoplova koja nije medu varijablama stanja zrakoplova. Jednadzba
odziva ovisi o vektoru stanja i ponekad i o upravljackom vektoru (kada matrica D nije jednaka
nuli).

Za potrebe projektiranja upravljackog sustava matematicki model zrakoplova moze se

razdvojiti na gibanje u ravnini skretanja i propinjanja.

Fakultet prometnih znanosti 31



Marina Nikolov Diplomski rad

Razdvajanjem matemati¢kog modela zrakoplova na gibanje u ravnini skretanja i propinjanja
dobiveni su vektor stanja za uzduzno gibanje x = [u w q 6 |7, vektor upravljanja za uzduzno
gibanje u = [8,], vektor stanja za bo¢no gibanje x = [v p r @ ¥]7 i vektor upravljanja za bo¢no

gibanjeu = [6, 6,]T gdje je matrica stanja za uzduZno gibanje:

U X, Xo 0 —g u KXo
w Zu ZW UO 0 w Zé‘
| = x|+ 5% | x[6 63
G| = M My Mg o0 || T 10 (63)
6 0o 0 1 0 0 0

a matrica stanja za bo¢no gibanje:

v v, 0 U, gcosy, O v Ys, VYsg
[p] [LU Lp Ly 0 0] [P] [L5A L5R]

l#|=|Ns N, N, 0 0|><|T|+|N5A N5R [5] (64)
|¢| lo 1 tany, 0 o| | J
lth 0 0 secy, 0 ol Ly 0

4.1. Linearizacija bespilotne letjelice Aerosonde u Aerosim Blockset-u

U Aerosim Blockset-u dostupan je program trim_aerosonde.m i Simulink model
aerosonde_trim.mdl (Slika 21) pomocu kojih se izvodi uravnotezenje letjelice i linearizacija za
odabrano referentno stanje leta. Program trim_aerosonde.m sastoji se od komponenti postavki
simulacije, definicije stanja leta i raznih parametara. Program prilikom pokretanja zahtjeva unos
odabranog referentnog stanja, redom je potrebno upisati brzinu uravnotezenja, visinu
uravnoteZenja, kut nagiba uravnotezenja, masu goriva i postavke zakrilaca. Program prilikom
izvedbe koristi Simulink model aerosonde_trim.mdl. Simulink model koristi aerosondecfg.mat
skriptu konfiguracije koja sadrzi sve parametre aerodinamike, propelera, motora, inercije i

ostale parametre. Linearizacija se provodi pomoc¢u linmod funkcije u Matlab-u.
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1 Dt.double ¢4
1 Dt:double C:C
1 Dt:double C:C

1 Dt:double C:C—| :
1 Dt-double c.—™( 5 )

1 Dt:double C:{

1 Dt:double C:

Aercsonde UAV
(Euler-angle kinematics)

Slika 21. Model linearizacije u Matlab/Simulink programu??

4.2. Odabir referentnog stanja

Trajektorija leta oko koje se radi linearizacija naziva se referentna trajektorija. Stanje leta
koje opisuje referentnu trajektoriju naziva se referentnim stanjem leta. Radi jednostavnosti
odabran je reZim horizontalnog leta. ReZim horizontalnog leta je pravolinijsko kretanje
zrakoplova u horizontalnoj ravnini bez promjene visine i skretanja. Odabrano referentno stanje
leta je horizontalni let na visini 1000 m sa brzinom uravnotezenja 30 m/s, bez nagiba, uvucenim
zakrilcima i masom goriva 2 kg (Tablica 5).

Neke ulazne veli¢ine se smatraju konstantnima tijekom linearizacije (flap, ignition,
mixture), proucavaju se uvjeti leta bez vjetra. Dobiveni inicijalni ulaz uravnoteZenja je postavka
kormila visine 0.0352 °, kormila valjanja -0.0080 °, kormila pravca -0.0009 ° i otklona rucice
gasa 1.1054 ° (Tablica 6).

13 Skica dobivena u Matlab/Simulink programu koristenjem Aerosim Blockset-a
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Tablica 5. Referentno stanje leta

Stanje leta

Brzina uravnotezenja v (trim airspeed) (m/s) 30

Visina uravnotezenja h (trim altitude) (m) 1000

UravnoteZenje kuta nagiba @ (trim bank 0

angle) (rad)

Masa goriva m (fuel mass) (kg) 2

Postavke zakrilca & (flap setting) (deg) 0
Tablica 6. Inicijalni ulaz uravnotezenja

Dobiveni inicijalni ulaz uravnotezenja

Kormilo visine &, (deg) 0.0352

Kormilo valjanja 6, (deg) -0.0080

Kormilo pravca 6, (deg) -0.0009

Otklon rucice gasa &1 (deg) 1.1054

Kao rezultat uravnotezenja dobiveni su upravljacki vektor (u) s ¢etiri komponente, vektor
stanja (x) s dvanaest komponenti, i vektor izlaza (y) s sedam komponenti:
[0 = 2.02 deg

6, = 0.46 deg
18, =0.05deg (65)
[ 5p = 1.1054 J
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U = 29.99m/s ]
v =0.01m/s
w =0.74m/s
p = 0 deg/s
q = 0deg/s
| r=0 deg/s
T @ = —0.02 deg (66)
0 = 1.41deg
Y = —0.44 deg
h =1000.00 m
ms = 2.00 kg
L) = 6198 RPM-
rV =30.00m/s
B = 0.02 deg
a = 1.41 deg
y=1|0=-0.02deg (67)
0 = 1.41 deg
Y = 359.56 deg
Lh =1000.00 m-

4.2.1. Matrica stanja uzduznog gibanja za odabrano referentno stanje leta
Za odabrano referentno stanje leta u modu uzduznog gibanja uzete su u obzir samo one
veli¢ine koje utjecu na gibanje u ravnini propinjanja. Tako se u modu uzduznog gibanja vektor
stanja sastoji od Sest komponenti x = [uw q 6 h 2], dok se vektor ulaza sastoji od dvije

komponente u = [§, §r]. Dobivene matrice za uzduzno gibanje pomocu funkcije linmod su:

—0.2690 0.4017 —0.7248 —9.7973 0 0.0127 -
—0.5318 —4.9550 29.3296 —0.2404 0.001 0
0.3421 —5.2290 —5.7174 0 0 —0.0099
A= 0 0 1.0000 0 0 0 (68)
0.0245 —0.9997 0 29.9997 0 0
138.3148  0.9401 0 0 —0.3453 —3.6765-
- —0.2976 0
—3.4212 0
—46.3079 0
B = 0 0 (69)
0 0
0 995.7027
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Matrica C je prilagodena za dobivanje izlaznog vektora:

y=I[V,aqb h] (70)
0.9997 0.0245 0 0 0 O
—0.0008 0.0333 0 0 0 O
C= 0 0 10 0 0 (71)
0 0 01 0 O
0 0 0O 01 O
0 0
lo o
D=0 o (72)
0 0
0 O

4.2.2. Matrica stanja bo¢nog gibanja za odabrano referentno stanje leta
Za odabrano referentno stanje leta u modu bo¢nog gibanja uzete su u obzir samo one
veli¢ine koje utjecu na gibanje u ravnini skretanja. Tako se u modu bo¢nog gibanja vektor stanja
sastoji od pet komponenti x = [vp r @ ], dok se vektor ulaza sastoji od dvije komponente
u = [6, J,]. Dobivene matrice za bo¢no gibanje pomocu funkcije linmod su:

[—0.7655  0.7358  —29.9906 9.7973 O]
| -5.0538 —24.8886 11.9786 0

A=|08202 -32283 —1.2520 0 (73)
l 0 1 0.0245 0 OI
l 0 0 1.0003 0 OJ
[ —1.9687 5.0251 7
|—172.8548  3.1102 |
B=| -68154 -31. 7508| (74)
N
0
Matrica C je prilagodena za dobivanje izlaznog Vektora
y=I[Bproy] (75)
00333 0 0 0 O
[ 0 1 0 0 0]
C= 0 0 1.0 O (76)
0 0 01 0
0 0 0 0 1
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5. ANALIZA DINAMICKIH KARAKTERISTIKA
Kvalitetu upravljanja ocjenjujemo prema standardima MIL-8785C, ESDU 92006 i ICAO.

Standardi kvalitete upravljanja zrakoplova definirani su prema tipu zrakoplova, kategoriji leta

I razini performansi.

1. Prema tipu zrakoplova zrakoplovi su podijeljeni na:

I. Mali, lagani zrakoplovi,

Il. Zrakoplovi srednje tezine, niske do srednje upravljivosti,

I11. Veliki i teski zrakoplovi, niske do srednje upravljivosti,

IV. Zrakoplovi velike upravljivosti.

2. Prema kategoriji leta podijeljeni su na:

Kategorija A. Sve faze leta osim zavr$nih Koje zahtijevaju brzo upravljanje, precizno

slijedenje ili precizno upravljanje putanjom leta:

e Zracna borba,

e Napad na ciljeve na zemlji,

e Izbacivanje/lansiranje naoruzanja,

e Nadopuna goriva u zraku (zrakoplov primalac),
e Blisko izvidanje,

e Slijedenje terena,

e Pomorska potraga,

e Akrobacije,

e Blisko formacijsko letenje.

Kategorija B. Sve faze leta osim zavr$nih koje zahtijevaju postepeno upravljanje, manje

precizno slijedenje i to¢no upravljanje putanjom leta:

Penjanje,

Krstarenje,

KruZenje,

Nadopuna goriva u zraku (tanker),
Poniranje,

Zracna dostava.

Kategorija C. ZavrSne faze leta koje zahtijevaju postepeno upravljanje i precizno

upravljanje putanjom leta:

Polijetanje,
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o Slijetanje,
e Prilaz,
e Neuspjelo slijetanje.
3. Prema razini performansi:
Razina 1. Kvaliteta upravljanja je vidljivo dovoljna za fazu leta misije.
Razina 2. Kvaliteta upravljanja je dovoljna za izvrSenje faze leta misije uz povecanje
opterecenja pilota i/ili degradacije uc¢inkovitosti misije.
Razina 3. Kvaliteta upravljanja je dovoljna za osiguranje sigurnog leta, ali dolazi do
preopterecenja pilota ili nedovoljne uéinkovitosti misije.
Parametri kvalitete upravljanja mogu se izraunati iz korijena karakteristicnih polinoma
sustava. Karakteristi¢ni polinomi sustava se odreduju pomoc¢u matrice A.
Najbitniji parametri su:
e w, = V62 + w? prirodna frekvencija

§ ..
e ( =, prigusenje

e T=2 period moda
wN

71

¢ == lf—;vrijeme u kojem se amplituda moda prepoloviti

In2 .. . . . . - y
o T,= rlTvrljeme u kojem se amplituda moda udvostruci (u slucaju ne gusenog
moda)

Z . ..
e n,=- ;“ gradijent normalnog opterecenja po napadnom kutu.

Kod uzduznog moda dinamika zrakoplova ima dva moda gibanja, kratkoperiodi¢ni mod i

dugoperiodi¢éni mod. Kratkoperiodi¢no gibanje je gibanje oko centra mase, tj. brzo

propinjanje/poniranje oko centra teziSta. Parametri za ocjenu kratkoperiodi¢nog gibanja su

prirodna frekvencija i gradijent normalnog opterecenja po napadnom kutu. Dugoperiodi¢no

gibanje je gibanje centra mase zrakoplova. Parametar za ocjenu dugoperiodi¢nog gibanja za

razinu 1 1 2 je minimalno prigusSenje, a za razinu 3 ograni¢enje minimalnog perioda.

Dugoperiodi¢no gibanje je uzrokovano promjenom brzine leta. Na njega je tesko utjecati

sustavom upravljanja jer se intenzitetom brzine ne upravlja neposredno.

Determinantu sustava (s-1-A) matrice A mozemo zapisati u obliku klasi¢ne jednadzbe
4-o0g reda:
det(s'1-A) = s* + a;53 + a,s? + azs + a,=0 (77)
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Klasi¢na jednadzba 4-og reda moze se zapisati u obliku:

(s? + 2{pwp + wp?)+ (s? + 2{,ws + ws?)=0 (78)
Polinom  (s? 4+ 2{p,wp + wp?) odreduje  dugoperiodiéno  gibanje. ~ Polinom

(s? + 2{,w, + wg?) odreduje kratkoperiodi¢no gibanje.

Kod bo¢nog gibanja dinamika zrakoplova ima tri moda, spregnuti mod skretanja i valjanja,
mod valjanja i spiralni mod. Mod valjanja ostvaruje se otklonom krilaca. Valjanje bez skretanja
moze se promatrati samo kroz nekoliko sekundi, prije utjecaja spregnutosti valjanja i skretanja.
Parametar za ocjenu moda valjanja je vremenska konstanta. Parametri za ocjenu spregnutog
moda valjanja i skretanja su prihvatljive minimalne vrijednosti frekvencije i prigusenja za
razli¢ite klase zrakoplova i kategorije leta. Parametar za ocjenu spiralnog moda je minimalna
vrijednost vremenske konstante [5].

Provedbom linearizacije dobivena su matrica A za uzduzno i bo¢no gibanje pomocu koje
se mogu odrediti karakteristi¢ni polinomi sustava, a iz polinoma se odreduju parametri za
ocjenu kvalitete upravljanja.

5.1. Analiza dinamickih karakteristika Aerosonde

Aerosonde je letjelica klase 1 s manevarskim i operativnim parametrima prema kojima

spada pod C kategoriju leta. GuSenje kratkoperiodi¢nih oscilacija () prema odredenoj klasi

zrakoplova treba biti unutar raspona danog u tablici 7 [9].

Tablica 7. Gusenje kratkoperiodicnog moda

. Razina 1 Razina 2 Razina 3
Kategorija
leta . . .
¢smin ¢smax ¢smin ¢smax ¢smin
C 0.5 1.3 0.35 2 0.25
Izvor: [9]

Da bi zrakoplov C kategorije leta zadovoljio zahtjeve klase 1 mora zadovoljiti uvjete [9]:
e Kratkoperiodi¢na prirodna frekvencija (wy) treba se nalaziti unutar raspona:

4 < wg < 25rad/s. (79)
e Dugoperiodi¢ni mod uvjetovan je rasponima:

a)S
w_p > 0.1 (80)
0.04 <, (81)
e Spregnuti mod skretanja i valjanja uvjetovan je rasponom:
{ar = 0.19 (82)
wgr = 1.0rad/s (83)
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Warlar = 0.35 rad/s (84)
e Mod valjanja uvjetovan je rasponom:
0>T,>1.0s (85)
e Spiralni mod uvjetuje da se nestabilan sustav nalazi unutar raspona:

5.2. Analiza uzduzZnog gibanja Aerosonde

Pomoc¢u matrice A za uzduzno gibanje, dobivene provedbom linearizacije, odredeni su
parametri za ocjenu kvalitete upravljanja. Uzduzno gibanje je moguée podijeliti na
kratkoperiodicni mod i dugoperiodi¢ni mod. Za dugoperiodi¢ni mod odredena je
kratkoperiodi¢na frekvencija wg = 13.4876 rad/s, gusenje s = 0.3956 i period moda T= 0.5072.
Usporedba Aerosonde sa zahtjevima C kategorije leta, klase | za uzduzno gibanje prikazana je
u tablici 8.

Tablica 8. Usporedba zahtjeva sa stanjem Aerosonde za uzduzno gibanje

Mod Zahtjevi Aerosonde
Gusenje kratkoperiodi¢nih 05<¢, <13 ¢s=0.3956
oscilacija ({s) 4.0 < wg< 25 rad/s ws =13.4876
w
e —>0.1 ©5 — 276
Dugoperiodi¢ni mod Wy Wy
0.04 < ¢, g, = 0.274

Izvor: [9]

Gusenje kratkoperiodi¢énog moda je premalo, dok su svi ostali zahtjevi u skladu sa
zahtijevanim rasponima. Potrebna je povratna veza koja ¢e osigurati povecanje guSenja
kratkoperiodi¢nih oscilacija. Prije uvodenja povratne veze promatra se otvorena petlja sustava.

Ako se promatra dinamika zrakoplova uzduznog gibanja bez utjecaja pogonskog sustava,
vektoru stanja su dovoljne samo one karakteristike na koje utjece otklon kormila visine §,.
Tako vektor stanja postaje x = [u w q 6], vektor ulaza u = [6,] [5].

Prema tome matrice postaju:

—0.2690 0.4017 -—-0.7248 —-9.7973
A= —0.5318 —4.9550 29.3296 —0.2404 (87)
~ 1 03421 —5.2290 -5.7174 0

0 0 1.0000 0
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—0.2976
| —3.4212
B = —46.3079 (88)
0
0.9997 0.0245 0 0
_|-0.0008 0.0333 0 0
C= 0 0 1.0000 0 (89)
0 0 0 1.0000
0
10
D= 0 (90)
0

Otvorena petlja uzduznog gibanja u programu Matlab/Simulink pod nazivom
'Uzduzno_gibanje' dana je na slici 22.

'=Ax+B >
®' =Ax+Bu

L

j y = Cx+Du w

Otklon kormila Dinamika N ]
isi zrakoplova
visine

theta

Slika 22. Otvorena petlja uzduznog gibanja u Matlab/Simulink programu4

Za analizu otvorene petlje uzduznog gibanja promatra se odziv nakon otklona kormila
visine 1 °. Nakon pozitivnog otklona kormila visine o¢ekuje se smanjenje kuta propinjanja.
Odziv otvorene petlje nakon otklona kormila visine je prikazan na slici 23. Vidljivo je kako je
kut propinjanja u padu sve do 0.23 ° koje postize otprilike u petoj sekundi te otprilike u $estoj
sekundi pocinje rasti. Kutna brzine propinjanja ima nagli preskok unutar 0.5 s do 0.2 °, nakon
toga se polako priblizava nuli. Odziv komponente brzine u pokazuje dugoperiodi¢ne oscilacije.
Komponenta brzine w ima nagli preskok unutar prve sekunde te postize priblizno konstantnu

vrijednost 0.23 m/s. Letjelica je u rezimu poniranja.

14 Skica dobivena u Matlab/Simulink programu
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Komponenta brzine u smjeru osi x
T T T

u(mfs)

2 3 a 5 6 7 8 E)
t (s)
Komponenta brzine u smjeru osi z
T T T

2 3 a4 5 3 2 8 9
t (s)
Kutna brzina propinjanja
T T

q(deg's)

2 3 4 5 6 7 8 9
t (s)
Kut propinjanja
T

theta (deg)

Il 1 1 I

2 3 k3 5 6 7 8 9

Slika 23. Otklon otvorene petlje uzduznog gibanja, impulsna pobuda?®

5.3. Analiza bo¢nog gibanja Aerosonde

Pomocu matrice A za bo¢no gibanje, dobivene provedbom linearizacije, odredeni su

parametri za ocjenu kvalitete upravljanja. Bo¢no gibanje je moguce podijeliti na mod skretanja

1 valjanja, mod valjanja i spiralni mod. Za svaki mod se odreduju parametri za ocjenu kvalitete

upravljanja. Usporedba Aerosonde sa zahtjevima C kategorije leta, levela I za bo¢no gibanje

dana je u tablici 9.

15 Skica dobivena u Matlab/Simulink programu
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Tablica 9. Usporedba zahtjeva sa stanjem Aerosonde kod boc¢nog gibanja

Mod Zahtjev Aerosonde
. . {ar = 0.19 {ar = 0.146
\Slslr'(;%r'];tl mod skretanja | wgr = 1.0rad/s Wgr =797 rad/s
Jan wgrlay = 0.35 rad/s. Wzl = 1.160 rad/s.
Mod valjanja 0=>T, > 1.0s. T, = 0.24
Spiralni mod f‘;z Je nestabilan:  tzp = Letjelica je stabilna
Izvor: [9]

Letjelica zadovoljava sve uvjete osim gusenja spregnutog moda skretanja i valjanja. Bo¢no
gibanje ¢ine dva simultana gibanja, skretanje i valjanje. Potrebna je povratna veza koja ¢e
povecati guSenje spregnutog moga skretanja i valjanja. Prije uvodenja povratne veze promatra
se sustav s otvorenom petljom. Otvorena petlja bo¢nog gibanja u Matlab/Simulink programu
pod nazivom 'bocno_gibanje' prikazan je na slici 24.

Vektor stanja je funkcija komponente brzine v, kutnih brzina valjanja i skretanja p, r te kuta
nagiba i skretanja @, w x = f(v p r @ Y) [5]. Matrica bo¢nog gibanja je:

v [—0 7655 0.7358 —29.9906 9.7973 0] [ —1.9687 5.0251
P | |—-5.0538 —24.8886 11.9786 0 0| |—172.8548 3.1102
7| o. 8202 —3.2283 —1.2520 0 o|+| —6.8154 —31. 7508ILS ] (91)
1) [ 1.0000 0.0245 —0.0000 OJ [ 0 0 J
1/) 0 1.0003 —0.0000 O 0 0
]
beta |:|
. ; p
otklon krilca x'=Ax+Bu |
y = Cx+Du g
J dinamika L r
Zrakoplova |:J
]
Otklon kormila roll angle
prawvca yaw angle

Slika 24. Otvorena petlja boc¢nog gibanja u Matlab/Simulink programu'®

16 Skica dobivena u Matlab/Simulink programu
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Za analizu otvorene petlje bo¢nog gibanja dan je otklon krilca 1 °. Nakon otklona krilca 1 °
oc¢ekivano je skretanje zrakoplova u lijevo koje ¢e se na grafu ocitovati kao smanjenje kuta
valjanja i kuta skretanja, odnosno povecanje u negativnom dijelu ordinate. Na slici 25 redom
su prikazani odzivi kutne brzine valjanja (p), kutne brzine skretanja (r), kuta valjanja (@) te kuta
skretanja (y). Vidljivo je ocekivano povecanje kuta valjanja, kuta skretanja, kutne brzine
valjanja i kutne brzine skretanja. Letjelica nakon 10 s dostize kut skretanja veci od 50 °, kut
valjanja veci od 70 °, kutnu brzinu valjanja veéu od 6 °/s, kutnu brzinu skretanja vec¢u od 16 °/s.
Sve su vrijednosti su prebrzo dostignute te se mogu smanjiti uvodenjem povratne veze po Kutnoj
brzini valjanja i kutnoj brzini skretanja koje ¢e osigurati smanjenje obje kutne brzine a time |
vrijednosti otklona kutova.

Za daljnju analizu promatra se otvorena petlja bez otklona krilca sa otklonom kormila
pravca 1 °. Nakon otklona kormila pravca 1 © dobiven je doziv gotovo identi¢an onome na slici
26, ali sa malim razlikama u dostignutim vrijednostima (Slika 26). Vidljivo je kako je nakon
10 s dostignuta kutna brzina valjanja veca od 5 °/s, kutna brzina skretanja 16 °/s, kut valjanja
50 °, kut skretanja vec¢i od 70 °. Otklon krilca ima veci utjecaj na valjanje pa su kutna brzina
valjanja i kut skretanja vec¢i nakon otklona krilca 1 ° nego nakon otklona kormila pravca 1 °.
Kutna brzina skretanja dostize neznatno vecu vrijednost nakon otklona krilca u usporedbi sa
vrijednosti dostignutom nakon otklona kormila pravca koja je rezultat utjecaja veceg valjanja

na skretanje.
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Kutna brzina valjanja
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Slika 25. Odziv nakon otklona krilca 1 °7

17 Skica dobivena u Matlab/Simulink programu
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Kutna brzina valjanja
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Slika 26. Odziv nakon otklona kormila pravca za 1 °8

18 Skica dobivena u Matlab/Simulink programu
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6. SUSTAV AUTOMATSKOG UPRAVLJANJA BESPILOTNOM
LETJELICOM

Upravljacki sustav je sustav Koji koristenjem upravljackih povrsina i pogonskog sustava
osigurava vodenje zrakoplova po putanji i u Zeljenom stavu. Time omogucuje zrakoplovu da
bude pozicioniran i upravljan na zadanu poziciju u prostoru [13].

Kod zrakoplova kojima upravlja pilot sluzi za rastere¢enje pilota tijekom leta i za precizno
letenje. Kod autonomnih bespilotnih letjelica samostalno kontrolira poziciju letjelice.

Ulazi autopilota, u modu vodenja i upravljanja, su zapovjedi pilota u kanalima propinjanja,
skretanja, valjanja i zapovijed za potisak, signali sa senzora kutnih brzina propinjanja, skretanja,
valjanja, te senzori visine leta. Shema upravljackog sustava je prikazana na slici 27. Upravljacki
sustav treba osigurati moguénost dovodenja zrakoplova u horizontalan let iz bilo kojeg stanja
u letu te stabilizirati kutove valjanja i propinjanja [13].

Upravljacki sustav osigurava:

e vecu brzinu odziva na zapovijed,

e vecu tocnost slijedenja zapovijedi,

e vecu otpornost na djelovanje poremecaja.

Postoji vise standardiziranih sustava upravljanja i stabilizacije, neki od njih su [9]:

e Sustav upravljanja orijentacijom propinjanja (Longitudinal Rate Command Attitude

Hold RCAH),

e Sustav za upravljanje za odrzanje konstantne visine leta,

e Sustav za koordinirano skretanje,

e Sustav stabilizacije i upravljanja po kutu klizanja zrakoplova,

e Sustav bo¢nog upravljanja i auto stabilizacije (Lateral-Directional Auto-Stabilizer

LDA).

Sustav upravljanja orijentacijom propinjanja zrakoplova koristi otklon kormila visine za
upravljanje kutom propinjanja. Sustav za upravljanje za odrzanje konstantne visine leta koristi
otklon kormila visine za odrzanje konstantne visine leta. Sustav za koordinirano skretanje
omogucava koordinirani zaokret (zaokret u kojem su bo¢no ubrzanje i bo¢na brzina jednaki
nuli). Sustav stabilizacije i upravljanja po kutu klizanja zrakoplova posredno upravlja kutom
klizanja. Neki od nacina upravljanja po kutu klizanja zrakoplova su povratna veza po ubrzanju
u bo¢noj ravnini, povratna veza po racunalnoj kutnoj brzini skretanja i koriste¢i upravljacke

unakrsne veze. Sustav bo¢nog upravljanja i auto stabilizacije koristi se otklonom krilca i
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otklonom kormila pravca za bo¢no upravljanje i stabilizaciju, koristi povratnu petlju po kutnoj

brzini valjanja i povratnu petlju po kutnoj brzini skretanja.

UPRAVLUIACKE
" MNAREDBA G
ZELIEMI ODZIV POVRSINE
UPRAUL,IAEH ETVARMI ODZINV
I SUSTAY » >
.| POGOMNSKI SUSTAV o SENZORI

Slika 27. Shema upravijackog sustava (prema [8])

6.1. Upravljanje zrakoplovom

Kod uzduznog upravljanja prema parametrima leta upravljacki sustav [9]:
e upravlja kutom propinjanja (promjena ili odrzavanje),
e upravlja visinom leta,
e upravlja brzinom leta ili Machovim brojem,
e upravlja kutnom brzinom propinjanja.

Kod popre¢nog upravljanja prema parametrima leta upravljacki sustav:
e upravlja kutom zanosa,
e upravlja kutom nagiba,
e omogucava zaokret na konstantnoj visini 1 brzini,
e omogucava nulto bo¢no ubrzanje.

Kod zrakoplova s klasicnom konfiguracijom upravljanje propinjanjem se ostvaruje pomocu
upravljacke povrSine smjestene na horizontalnoj repnoj povrsini. Pokretni dio je okretan oko
poprecne osi koja se proteze duz raspona straznjeg dijela repne povrsine. Zrakoplov s klasi¢nom
konfiguracijom je prikazan na slici 28 [15].

Kod zrakoplova s klasi¢nom konfiguracijom upravljanje skretanjem i odrZavanje pravca
leta se ostvaruje pomocu upravljackih povrSina smjestenih na vertikalnoj repnoj povrsini.

Pokretni dio je okretan oko osi koja se proteze po vertikali repa.
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Kod zrakoplova s klasi¢nom konfiguracijom upravljanje valjanjem se ostvaruje pomocu
krilca koja su smjestena blize vrhovima krila. Moment koji rotira zrakoplov oko uzduzne osi se

stvara tako da se na jednom krilu poveca uzgon, a na drugom smanji.

N

&
T
Slika 28. Pozitivni smjerovi rotacija, momenata i otklona upravijackih povrsina zrakoplova s klasicnom konfiguracijom
[15]

Osim tih upravljackih povrSina postoje i nekonvencionalne upravljacke povrsine, kao §to su

canard krila, 'V' rep, elevon i taileron.

'V' rep formiraju dvije povrSine koje stoje pod kutom prema ravnini zrakoplova. Moment
propinjanja se stvara tako da se oba kormila podignu, a moment poniranja tako da se oba
kormila spuste. Moment skretanja se postize tako da se jedno kormilo spusti a drugo dize.
Prednost 'V' repa je smanjenje mase i otpora zrakoplova [15]. Upravljanje pomocu 'V' repa
prikazano je naslici 29.
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SKRETANIJE SKRETANIJE

U LIEVO U DESNO PONIRANIJE PROPINJANJE

£ S A &
Slika 29. Upravijanje pomoéu 'V' repa®®

Zrakoplovom se upravlja oko uzduzne (X), poprecne (y) i vertikalne (z) osi. Osi su prikazane
naslici 3. Upravljivost zrakoplova je vezana za sposobnost zrakoplova da mijenja vektor brzine
(intenzitet i smjer) promjenom postavki upravljackih povrSina i postavkama pogonskog
sustava.

Da zrakoplov u nekoj ravnini promijenio smjer potrebno mu je zadati pravac brzine u
zeljenom smjeru. To ostvaruje vektorskom razlikom sile uzgona i teZine. Jedan dio sile uzgona
sluzi za kompenzaciju tezine, a drugi za promjenu pravca vektora brzine. Zato se zrakoplovi
postavljaju upravljackim povrSinama u odredeni stav kojim se sila uzgona postavlja u zeljom
smjeru.

Zrakoplov ¢e skretati gore-dolje ili lijevo-desno s odgovaraju¢im dinami¢kim ponasanjem,
ako se zakrecu aerodinamicke upravljacke povrsine ili mijenja intenzitet potisne sile motora.
Zrakoplov je u ravnoteznom stanju za odredene otklone upravljackih povrSina. Kada se
zrakoplovu Koji je u ravnoteznom stanju promijeni otklon upravljac¢kih povrsina on iz jednog
ravnoteznog stanja prelazi u drugo. Prijelaz iz jednog ravnoteZnog stanja u drugo je problem

dinamicke stabilnosti zrakoplova. Za funkcionalno upravljanje potrebna je ravnoteza izmedu

upravljivosti i stabilnosti zrakoplova [13].

6.2. PID sustav upravljanja

Upravljacki uredaj (regulator) omogucuje ispravku greske preko povratne veze u
zatvorenom sustavu. Regulator koji se najceS¢e koristi je proporcionalno-integracijsko-
derivacijski regulator (PID) jer je jednostavan za izradu i odrZavanje, te djelotvoran. Moguce
kombinacije dijelova PID-a su:

e Proporcionalan (P) regulator,

19 Preuzeto sa : http://diydrones.com/group/apmusergroup/forum/topics/does-apm-2-5-2-6-support-v-tail-
mixing-plane-models. [02 veljace 2016]
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e Proporcionalno-integracijski (P1) regulator,
e Proporcionalno-derivacijski (PD) regulator,
e Proporcionalno-integracijsko-derivacijski (P1D) regulator [12].

Odabir regulatora ovisi 0 vrsti odziva koja se zeli posti¢i. Slika 31. prikazuje povezanost
izmedu zadane vrijednosti (y) i dobivenog odziva (y;). Za upravljivost je vazno da postoji
povratna veza koja daje informaciju o stvarnom stanju. Za dobivanje vrijednosti stvarnog stanja
se koriste senzori. Vrijednost stvarnog stanja se oduzima od vrijednosti Zeljenog, zadanog stanja
da bi se dobila greska u odzivu (e). Ta greska je ulaz sustavu upravljanja.

Matematicki, PID regulator se moze prikazati jednadzbom [12]:
t

T = Kpe(t) +Kl-j e(r)dt+Kd%e(t) (92)
0

Na slici 30 je prikazan PID upravljacki sustav sa svojim komponentama i odgovaraju¢im

jednadzbama.
Proporcionalan
| Kee®
E o .
Greika e Integracijski v -
L‘, E (4 - E -
K; j e(t)dt
I o A
¥a
Derivacijski
d
Ki—elt
agge(t)

Slika 30. Shema PID regulatora®

Proporcionalna komponenta sustava upravljanja mnozi greSku sa zeljenim iznosom danim
u Kp pojacivacu (gain). Derivacijska komponenta izra¢unava promjenu greske. Integracijska
komponenta rauna zbroj svih vrijednosti danih signalom u odredenom vremenu.

Stabilnost PID-a se postize pravilnim Kp, K; i K; pojac¢ivac¢ima. Da bi PID bio prihvatljiv
potrebno je posti¢i kompromis izmedu stabilnosti i brzine odziva [12]. Na slici 31 je prikazan

odziv regulatoras Kp = 18, K; = 12 i K; = 12. Na ordinati se nalazi referentna vrijednost 1,

20 preuzeto sa: http://ctms.engin.umich.edu/CTMS/index.php?example=Introduction&section=ControlPID.
[28 kolovoza 2015]
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prikazana plavom bojom. Otvorena petlja ima najsporiji odziv te ne dostize referentnu

vrijednost. Nakon uvodenja 'P' regulatora dolazi o brzog odziva ali jo$ uvijek se ne dostize

referentna vrijednost. 'PI' regulatorom se dostize referentna vrijednost ali s prevelikim

oscilacijama. 'PID' regulatorom je postignut stabilan i brz odziv.

Step Rezponse

15 T T T T T T T T T
ref
open loop
p
pi
1

Amplitude

0 2 4 6 2 10 12 14 16 18
Time (seconds)

Slika 31. Odziv 'P', 'PI' i 'PID' regulatora®

21 Skica dobivena u Matlab/Simulink programu
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7. ANALIZA STABILNOSTI | UPRAVLJIVOSTI LETJELICE SA
SUSTAVOM UPRAVLJANJA

Da bi se zadovoljili standardi kvalitete upravljanja bespilotnom letjelicom Aerosonde, za
odabrano referentno stanje leta, prema MIL-8785C standardima za letjelicu klase 1 i C
kategoriju leta upotrebljavaju se su standardizirani sustavi upravljanja. Za analizu uzduznog
upravljatkog sustava upotrijebljen je standardizirani sustav upravljanja orijentacijom
propinjanja. Za analizu bo¢nog upravljanja upotrijebljen je standardizirani sustav boc¢nog
upravljanja i auto stabilizacije.

7.1. Upravljacki sustav uzduZnog gibanja
Sustav upravljanja orijentacijom propinjanja (Longitudinal Rate Command Attitude Hold
RCAMH) koristi otklon kormila visine za dobivanje Zeljene kutne brzine propinjanja. Sustav
koristi 'P"i 'PI' regulatore u povratnim vezama. Povratna veza kutne brzine sadrzi 'PI' regulator,
dok povratne veze komponenta brzine u smjeru osi x (u) i komponenta brzine u smjeru osi z
(w) te otklon kormila visine sadrze 'P' regulator. RCAH sustav napravljen je prema [9]. Ako se
promatra dinamika zrakoplova uzduznog gibanja bez utjecaja pogonskog sustava, vektoru
stanja su dovoljne samo one karakteristike na koje utjece otklon kormila visine [6, |. Tako
vektor stanja postaje prema [20] x = [u w q 8] vektor ulaza u = [5,] [5].

Dinamika zrakoplova se sastoji od matrica uzduznog gibanja za referentno stanje

navedeno u tablici 9 prema jednadzbi [43]:

—0.2197 0.6002 —-1.4881 -—-9.7969]ru —0.2976
W‘ l—O 5820 —4.1207 22.4024 -—O0. 6460‘ lW n —3.4212 s (93)
q 0.4823 —4.5287 —4.7515 q —46.3079| ¢
6 0 1.0000 0 0

Za regulaciju neZeljenog ponasanja i zadovoljavanje uvjeta klase 1 u kanalu uzduZznog
gibanja Aerosonde uvedena je sustav upravljanja orijentacijom propinjanja u Matlab/Simulink
programu pod nazivom ‘rcah_sustav'. Sustav je prikazan naslici 32. Pojacanja, prema [9] iznose
K, = —0.4535, K., = —9.9799, K;, = —0.0092, Ky = —0.0120 i K,, = 0.0897.

Unaprijedna veza povezuje Zeljenu kutnu brzinu sa sumom svih povratnih veza. Pojacanje
na unaprijednoj vezi prema [9] iznosi (M — Kq) = —1.94. Vodenje po nacelu unaprijedne veze

vodi objekt vodenja samo na temelju informacija o djelovanju okoline na objekt.
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X = AxeBu il
y = Cx+Du w
Sae Space

4

q

Slika 32. RCAH sustav u Matlab/Simulink programu??

Za analizu RCAH sustava uzduznog gibanja postavljena je zeljena kutna brzina
propinjanja 1 °/s. Nakon postavke kutne brzine propinjanja 1 °/s dobiven je odziv na slici 33
prema kojem je vidljivo da je zeljena kutna brzina propinjanja postignuta unutar 0.5 s. Kutna
brzina propinjanja uzrokuje konstantno povec¢anje kuta propinjanja, nakon 5 s dostignut je kut
propinjanja 5 °. Prema povec¢anju komponenti brzine u smjeru osi z moze se zakljuditi da je
letjelica u ovakvim uvjetima u rezimu penjanja $to je uzrokovano poveéanjem kuta propinjanja.
Komponenta brzine u smjeru osi X se snizava §to je uzrokovano penjanjem letjelice.

Analiza je nastavljena postavkom kutne brzine propinjanja -1 °/s. Postavkom kutne brzine
propinjanja -1 °/s dobiven je simetri¢an odziv onome nakon postavke kutne brzine propinjanja
1 °/s, dobiveni odziv je prikazan na slici 34. Kutna brzina propinjanja -1 °/s uzrokovala je
smanjenje kuta propinjanja te je letjelica u rezimu poniranja. Komponenta kutne brzine w vrlo
brzo postize vrijednost -0.3 °/s, koja u rezimu penjanja postize tek nakon 2.5 s. Moze se
zakljuciti da je to radi inicijalnog skoka kutne brzine propinjanja koja vise utjeCe na
komponentu brzine w u reZimu poniranja nego u rezimu penjanja. Poniranje zrakoplova utjece

na povecanje komponente brzine U koja za vrijeme 5 s dostize vrijednost 80 m/s.

22 Skica dobivena u Matlab/Simulink programu
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Komponenta brzine u smjeru osi X
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Slika 33. Otklon kuta propinjanja i kutne brzina propinjanja 1 °*

23 Skica dobivena u Matlab/Simulink programu
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Komponenta brzine u smjeru osi x
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Slika 34. RCAH sustav, otklon q=-1 °/s?

Za daljnju analizu upravljivosti promatra se odziv nakon postavke Zeljene kutne brzine
propinjanja 1.5 °/s u trajanju od 3 s prikazan na slici 35. Zeljena kutna brzina je vrlo brzo
postignuta, nakon 3 s kutna brzina se naglo snizava sve do otprilike 1.8 °/s te postize nakon
toga postize vrijednost nula. Kut propinjanja se konstantno povecava sve dok se kutna brzina
propinjanja ne vrati u nulu kada zadrzava postignuti kut otprilike 3 °. Komponenta brzine w je
u porastu prve 3 s radi konstantnog povecanja kuta propinjanja nakon ¢ega se naglo sniZava i
nastavlja porast ali manjim intenzitetom jer je kut propinjanja konstantan. Komponenta brzine
u je u konstantnom padu radi konstantnog rezima penjanja letjelice. Nakon provedena analize
RCAH sustava moze se zakljuciti da je sustav upravljiv. Postignuto je Zeljeno penjanje ili

poniranje danim vrijednostima kutne brzine propinjanja.

24 Skica dobivena u Matlab/Simulink programu
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Komponenta brzine u smjeru osi x
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Slika 35. RCAH sustav, otklon g=1.5 /s, 3 s?

% Skica dobivena u Matlab/Simulink programu
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7.2. Analiza stabilnosti i upravljivosti bo¢nog gibanja

Sustav bo¢nog upravljanja i auto stabilizacije modeliran je za prigusivanje kutne brzine
valjanja (roll rate damper) i za prigusivanje nepovoljnih oscilacija oko vertikalne i poprecne
osi (yaw damper). Sustav koristi otklon kormila pravca i otklon krilca za postizanje Zeljene
kutne brzine valjanja i kutne brzine skretanja. Koristi dvije povratne veze, povratnu vezu po
kutnoj brzini valjanja i povratnu petlju po kutnoj brzini skretanja.

Povratna veza po kutnoj brzini valjanja sluzi za prigusivanje kutne brzine valjanja, povezuje
kutnu brzinu valjanja sa otklonom krilca. Povratna veza po kutnoj brzini skretanja sluzi za
prigusivanje negativnih oscilacija, povezuje kutnu brzinu skretanja sa otklonom krilca. Za bolju
koordinaciju povezan je otklon krilca sa otklonom kormila pravca. U povratnoj petlji kutne
brzine skretanja postavljen je filter istosmjerne komponente (washout filter) koji u povratnoj
sprezi propusta varijablu koja se mijenja dok se ne propusta stacionarna vrijednost iste te
varijable. Za regulaciju nezeljenog ponasanja i zadovoljavanje uvjeta klase 1 u kanalu bo¢nog
gibanja Aerosonde uveden je sustav bo¢nog upravljanja i auto stabilizacije (Lateral-Directional
Auto-Stabilizer LDA) u Matlab/Simulink programu pod nazivom 'lda sustav' (Slika 36) prema
[9].

Vektor stanja sadrzi komponente brzine (v), kutne brzina valjanja (p), kutne brzine skretanja
(r) te kuta valjanja (@) i skretanja (). Vektor pobude je funkcija kuta kormila pravca (8,) i
otklona krilca (6,). Dinamika zrakoplova bo¢nog gibanja za referentno stanje leta navedeno u

tablici 9 dana je jednadzbom prema [43]:

: —0.7655 0.7358 —29.9906 9.7973 0 —1.9687 5.0251
—5.0538 —24.8886 11.9786 0 0 —172.8548 3.1102
=] 0.8202 —3.2283 —1.2520 0 0[+| —6.8154 —31.7508 [6a] (94)
| 0 1.0000 0.0245 —0.0000 O 0 0 "
J l 0 0 1.0003 —0.0000 0J [ 0 0
Matrica C je prilagodena za dobivanje izlaznog vektora:
y=[uwqb] (95)
1.0000 0 0 0
_ 0 1.0000 0 0
I 0 10000 O (96)
0 0 0 1.0000

Prema [9] pojacanje u vezi krilca sa vertikalnim kormilom iznosi 0.2 (K,; = 0.2),
pojaCanje u povratnoj vezi kutne brzine valjanja je nula (K, = 0), pojaCanje u povratnoj vezi

kutne brzine skretanja iznosi 0.22 (K, = 0.22), a filter iznosi 0.7s/(1+0.7s).
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Slika 36. LDA sustav upravljanja u Matlab/ Simulink programu?®

Nakon otklona krilca 1 ° u trajanju od 3 s dobiveni su odzivi kuta klizanja () i kutne brzine
valjanja (p) na slici 37 te odzivi kutne brzine skretanja (r), kuta valjanja (¢) i kut skretanja ( #).
Prve 3 s otklon krilca uzrokuje konstantno poveéanje kutne brzine skretanja sa linearnim
povecanjem kuta valjanja. Kutna brzina valjanja vrlo brzo postize konstantnu vrijednost, a
kutna brzina skretanja je u konstantnom povecanju. Nakon 3 s kut valjanja je konstantan, a kut
skretanja i dalje porastu. Kutna brzina se snizava do priblizno nulte vrijednosti i ostaje
konstantna, kutna brzina skretanja postaje konstantna. Implementacija unakrsne veze i filtera
istosmjerne komponente uzrokovale su minimalni kut zanosa. Vrijednosti su na grafu je

prikazane kao smanjenja radi skretanja zrakoplova u lijevo.

% Skica dobivena u Matlab/Simulink programu
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Slika 37. Otklon kuta klizanja i kutne brzine valjanja?’
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Na slici 38 prikazan je odziv LDA sustava nakon otklona krilca -1 °. Vrijednosti odziva

jednake su odzivu nakon otklona krilca 1 °, ali su na grafu prikazane kao povecanja na

pozitivnoj polovici ordinate radi skretanja zrakoplova u desno.
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Slika 38. Otkloni kuta klizanja, kutne brzine valjanja i skretanja?®
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7.3. Sustav stabilizacije letjelice

S ciljem da se ujedini upravljanje uzduznim i bo¢nim gibanjem izraden je upravljacki sustav
u Matlab/Simulink programu pod nazivom ‘sustav stabilizacije' na slici 39 koji sadrzi
upravljacke karakteristike rcah_sustav-a i lda sustav-a.
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Slika 39. Sustav stabilizacije letjelice?®
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Da bi sustav upravljao cjelokupnim gibanjem letjelice potrebne su matrice stanja letjelice
koje opisuju cjelokupnu dinamiku letjelice. Matrice cjelokupne dinamike zrakoplova dobivene
Su Spajanjem matrica uzduznog i bo¢nog gibanja gdje je vekor stanja x (65) , upravljacki vektor
u (66) i izlazni vektor y (67). Sustav stabilizacije koristi povratne veze po varijablama gibanja
i vrijednosti pojacanja po povratnim vezama po uzoru na 'rcah sustav' i ‘lda sustav' upravljanja.

Za analizu sustava stabilizacije letjelice promatra se odziv letjelice nakon postavke Zeljene
kutne brzine propinjanja 0.5 °/s i otklon krilca 0.75 ° u vremenu 10 s. Odziv uzduznih
komponenti gibanja letjelice nakon zadane postavke sustavu stabilizacije prikazan na slici 40.
Zeljena kutna brzine je vrlo brzo postignuta, §to uzrokuje konstantno poveéanje kuta
propinjanja. Poveéanje kuta propinjanja uzrokuje porast komponente brzine u smjeru osi z i
opadanje komponente brzine u smjeru osi X. Letjelica je u rezimu penjanja.

Na slici 41 prikazani su odzivi bo¢nih komponenti sustava stabilizacije nakon odabrane
postavke za analizu sustava. Otklon krilca uzrokuje konstantno povecanje kutne brzine
skretanja sa linearnim povecanjem kuta valjanja. Kutna brzina valjanja vrlo brzo postize
konstantnu vrijednost, a kutna brzina skretanja je u konstantnom povecanju. Kutna brzina
skretanja i kutna brzina valjanja su u porastu. Prema odzivu komponenti bo¢nog gibanja moze

se zakljuciti da zrakoplov skrece u lijevo.
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Slika 40. Komponente uzduznog gibanja sustava stabilizacije
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Slika 41. Komponente bocnog gibanja sustava stabilizacije
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8. ZAKLJUCAK

Analizirana je dinamika bespilotne letjelice Aerosonde u rezimu horizontalnog leta na visini
1000 m, brzinom uravnoteZenja 30 m/s, bez nagiba, uvuc¢enim zakrilcima i masom goriva 2 kg.
Aerosonde prema klasifikaciji spada pod bespilotne letjelice sa srednjom visinom leta i dugom
istrajnosti. Aerosonde se najéesce koristi za prikupljanje informacija o vremenu i stanju
atmosfere te za daljinska istrazivanja.

U Aerosim Blockset-u dane su blok sheme koje sadrze 6DOF model Aerosonde s njenim
aerodinamickim, propulzijskim i inercijskim karakteristikama te proracunom vanjskih utjecaja
na letjelicu. Koriste¢i blok sheme provedena je analiza nelinearnog modela koja je dovela do
zakljucka da je potrebno uvesti upravljacki modul. Da bi se uveo upravljacki modul provedeno
je uravnotezenje i linearizacija za odabrano referentno stanje leta pomoc¢u linmod funkcije u
Matlab-u. Linearizacijom su dobivene matrice stanja za uzduzno i bo¢no gibanje letjelice.

Provedena je analiza dinamickih karakteristika uzduznog i bo¢nog gibanja letjelice koriste¢i
linearizirani model zrakoplova.

Ocjena kvalitete upravljanja prema MIL-8785 C kriterijima je pokazala da letjelica
zadovoljava uvjete klase 2. Za regulaciju nezeljenog ponasanja i zadovoljavanje uvjeta klase 1
s manevarskim i operativnim parametrima prema kojima spada pod C kategoriju leta uvedena
su dva upravljacka sustava. U uzduznom gibanju zrakoplova potrebno je povecanje guSenja
kratkoperiodi¢nih oscilacija, dok je u bo¢nom gibanju potrebno povecanje gusenja spregnutog
moda skretanja i valjanja. U kanalu uzduznog upravljanja uveden je sustav upravljanja
orijentacijom propinjanja koji upravlja kutom propinjanja za ostvarivanje Zeljene kutne brzine
propinjanja. U kanalu bo¢nog upravljanja uveden je sustav bo¢nog upravljanja i auto
stabilizacije koji upravlja otklonom krilca i otklonom kormila pravca za postizanje Zeljene
kutne brzine valjanja i kutne brzine skretanja.

Nakon uvodenja upravljackih sustava poboljSani su prijelazni procesi te postignuti zeljeni
0dzivi. Za kraj su upravljacki sustav uzduznog i bo¢nog upravljanja integrirani u jedan op¢i
sustav. Analiza integriranog sustava je potvrdila jednako ponaSanje upravljackih sustava.
Dobiveno rjeSenje zadanog problema samo je jedno od mnogo mogucih rjeSenja, upravljacki

sustav je mogao biti i drugacije sintetiziran.
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POPIS KRATICA

UAV

UAS

UMTS

GSM

SATCOM

IMU

UHF

6DOF

PID

LDA

RCAH

TUAV

MALE

HALE

VLOS

BVLOS

OAT

RST

(Unmanned Aerial Vehicle) bespilotna letjelica

(Unmanned aerial system) bespilotni sustav

(Universal Mobile Telecommunications System) univerzalni telekomunikacijski
mobilni sustav

(Global system for mobile communications) globalni sustav za mobilne
komunikacije

(Satellite communications) satelitska komunikacija

(Inertial Measurement Unit IMU) inercijski mjerni uredaj

(Ultra High Frequency) ultra visoke frekvencije

(Degrees of freedom) Sest stupnjeva slobode gibanja

(Proportional-integral-derivative) proporcionalno-integracijsko-derivacijski

(Lateral-Directional Auto-Stabilizer) sustav bo¢nog upravljanja sa auto
stabilizacijom

(Longitudinal Rate Command Attitude Hold) sustav upravljanja orijentacijom
propinjanja

(Tactical Unmanned Aerial Vehicle) takti¢ne bespilotne letjelice

(Medium Altitude Long Endurance) UAV sa srednjom visinom leta i dugom
istrajnosti

(The High Altitude, Long Endurance) UAV sa visokom visinom leta i dugom
istrajnosti

(Visual Line-of-Sight) vidokrug

(Beyond Visual Line-of-Sight) komunikacija izvan dosega vidokruga

(Outside air temperature) temperatura zraka atmosfere

(Restart) indikacija ponovnog pokretanja
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MSL (Mean sea level) nadmorska visina letjelice

AGL (Above ground level) visina letjelice iznad razine Zemlje

MAP (Manifold air pressure) tlak punjenja

BSFC (Brake specific fuel consumption) specifi¢na potro$nju goriva

DCM (Direction cosine matrix) matrica transformacije inercijskog koordinatnog sustava u

koordinatni sustav letjelice
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POPIS OZNAKA

maseni protok zraka

protok goriva

aerodinamick koeficijent otpora

gradijent otpora po otklonu krilca

gradijent otpora po otklonu kormila visine
gradijent otpora po otklonu zakrilca

gradijent otpora po otklonu kormila pravca
minimalni koeficijent otpora

aerodinamick koeficijent uzgona

koeficijent uzgona pri nultom napadnom kutu
gradijent uzgona po napadnom kutu

gradijent uzgona s obzirom na promjenu napadnom Kkutu
gradijent uzgona po otklonu kormila visine
gradijent uzgona po otklonu zakrilca
koeficijent uzgona pri minimalnom otporu
gradijent uzgona po kutu propinjanja
koeficijent potiska propelera

aerodinamick koeficijent bo¢ne sile

gradijent bocne sile po kutu klizanja

gradijent bo¢ne sile po otklonu krilca
gradijent bocne sile po otklonu kormila pravca
gradijent bo¢ne sile po kutu valjanja

gradijent bocne sile po kutu skretanja
aerodinamick koeficijent propinjanja

gradijent momenta valjanja po kutu klizanja
gradijent momenta valjanja po otklonu krilca
gradijent momenta valjanja po otklonu kormila pravca

gradijent momenta valjanja po kutu valjanja
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]prop
KPlKil
Kd’ Kari’ Kr

gradijent momenta valjanja po kutu skretanja

aerodinamick koeficijent valjanja

koeficijent momenta propinjanja pri nultom napadnom kutu
gradijent momenta propinjanja po Machovom broju
gradijent momenta propinjanja po napadnom kutu

gradijent momenta propinjanja s obzirom na promjenu napadnog kutu
gradijent momenta propinjanja po otklonu kormila visine
gradijent momenta propinjanja po otklonu zakrilca
gradijent momenta propinjanja po kutu propinjanja
aerodinamick koeficijent skretanja

gradijent koeficijenta skretanja po kutu klizanja

gradijent koeficijenta skretanja po otklonu krilca

gradijent koeficijenta skretanja po otklonu kormila pravca
gradijent koeficijenta skretanja po kutu valjanja

gradijent koeficijenta skretanja po kutu skretanja
koeficijent snage propelera

sila propelera

sila u smjeru osi x

sila u smjeru osi y

sila u smjeru osi z

kineticki moment gibanja

moment inercije propelera

pojacanja

moment oko uzduzne osi u koordinatnom sustvav zrakoplova
moment propelera

komponente brzine letjelice u odnosu na Zemlju

relativno ubrzanje

akceleracija letjelice

kvaternioni
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Ng gradijent normalnog optere¢enja po napadnom kutu
Pdynam dinamicni tlak zraka atmosfere
Dstat staticki tlak zraka atmosfere
R, radijus meridijana
R, radijus normale
R, radijus ekvatora
R,, vektor radijusa Zemlje
7 vektor polozaja
[uvw] komponente brzine letjelice
AB,CD matrice
D otpor
F sila
h visina
I tenzot tromosti
J trenutni korak napredovanja
L moment oko uzduzne osi
M moment oko popre¢ne osi,
N momenata oko vertikalne osi
p,q,r komponente kutne brzine (valjanja propinjanja, skretanja)
S vektor polozaja
T pogonska sila
u upravljacki vektor
\ brzina zrakoplova
X vektor stanja
X, Y, Z zrakoplovne osi
Y bocna sila
Q kutna brzina letjelice
CDM gradijent otpora po Machovom broju
CGempty polozaj centra teZe letjelice bez goriva
CGgross polozaj centra teze letjelice s punim rezervoarom
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CLM gradijent uzgona po Machovom broju
Jempty moment inercije letjelice bez goriva
Jgross moment inercije letjelice s punim rezervoarom goriva
Lat Lon Alt zemljopisna Sirina, duljina, visina letjelice
T period moda

mempty inercija letjelice bez goriva

mgross inercija letjelice s punim rezervoarom goriva
a gr¢. alfa, napadni kut

B gr¢. beta, kut klizanja

OF gré, delta, otklon zakrilca

Oe gr¢, delta, otklon kormila visine

Oa gré,delta, otklon krilca

O gr¢, delta, otklon kormila pravca

6 grc. theta, kut propinjanja

T gré. tau, iznos PID regulatora

0 grc. phi, kut valjanja

¥ grc. psi, kut skretanja

W grc. omega, kutna brzina

A gré. lambda, suZenje krila

3 gr¢. xi kut krilca

¢ gré, sigma, priguSenje

Wn gré. omega, prirodna frekvencija
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