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Povzetek

V prvem poglavju so predstavljene osnovne zakonitosti aerodinamike in enaCbe za
izraCun aerodinamicCnih sil vzgona in upora. Podan je koncept letala, ki obravnava
letalo kot togo telo, predstavljeni so osnovni pristopi k simulaciji in animaciji leta
letala. Drugo poglavie povzema osnovne ideje modeliranja nelinearnega
matemati¢nega modela letala. V tem kontekstu je zajeta definicija koordinatnih
sistemov in v njih definiranih veli¢in. Podrobno so izpeljane enacbe gibanja, ki
opisujejo gibanje letala kot gibanje togega telesa. Na letalo v letu deluje vrsta sil in
navorov. Od rezultante le-teh je odvisen nacin leta letala. Rezim odklanjanja
krmilnih povrSin doloca letalu smer in nacin leta. Sile in navori, ki so lahko
aerodnamic¢nega izvora, lahko jih povzroa pogon, gravitacija ali veter, delujejo na
sestavne dele letala. Opis delovanja sil in navorov na sestavnih delih letala je prav
tako zajet v tem poglavju. Tlak, temperatura in gostota zraka mocno vplivajo na
velikost aerodinamicnih sil, zato so opisani tudi njihovi vplivi. UravnotezZiti letalo,
pomeni poiskati takSne odklone krmil in zaCetna stanja, da letalo ohranja nek stabilen
let. Le-tega lahko smatramo za delovno tocko in nelinearni model letala v njej
lineariziramo. Prikazan je nacin uravnotezenja letala z optimizacijo, predlagan nacin
linearizacije paje numeri¢ni. V tretjem poglavju so podrobno predstavljene reSitve in
pristopi h gradnji nelinearega modela letala, ki jih povzema namensko razvit
program SIMDILAV. V tem poglavju je utemeljena razdelitev letala na sestavne dele
in prikazani so nacini doloCanja mas in vztrajnostnih momentov sestavnih delov ter

aerodinamic¢nih sil. Predlagani pristopi k opisu aerodinami¢nih razmer terjajo



Stevilne podatke, katerih viri in izraCuni so podani. Model propelerskega in model
reaktivnega pogona sta prav tako predstavljena v tem poglavju. Ob koncu tretjega
poglavia so opisane simulacijske in animacijske moZnosti programa SIMDLAV v
okolju Matlab. Cetrto poglavie je v celoti namenjeno predstavitvi programa
FlightGear Simulator in moZnostim animiranja leta letala, katerega simulacij ski
model teCe v programskem okolju Matlab. V zadnjem poglavju je podan primer
uporabe programa SIMDILAV. Na razvitem modelu letala Beaver je testno uporabljen

sistem vodenja letala po viSini in smeri.

Klju€ne besede:

aerodinamic¢ne sile in navori, animacija, enacCbe gibanja, FlightGear Simulator,
koordinatm sistemi, nelinearni model letala, Matlab, optimizacija, pogon, SIMDLAYV,

simulacija, uravnoteZenje, vodenje.



Abstract

In the first section there are presented basic aerodinamic laws and equations for the
calculation of the aerodynamic forces and moments. The basic concept that treats
arcraft as a rigid body is shown as well as the basic approach to simulation and
animation of an arcarft's flight. The second section summarize the fundamental
ideas of modelling the non - linear mathematic model of aircraft. In this context the
coordinate systems and the definitions of the sizes are treated. There are precisely
derived equations of the aircraft's motion which describes its motion as the motion of
arigid body. During its flight a lot of force and moment components are affected on
the aircraft and exact flight conditions depend upon their resultant. Flight conditions
and attitude of aircraft are determined by deflections of control surfaces. Forces and
moments which affect main consistent parts of arcraft can be produced by
aerodynamics of aircraft, by its propulsion, by wind and by gravity. The ways how
forces and moments affect the main consistent parts of aircraft are also treated in the
second section. Pressure, temperature and density of air fully affect aerodinamic
forces. Those influences are also described in this section. To trim the aircraft means
to determine the initial conditions of states and deflections of control surfaces in such
a degree that a steady - state flight is preserved. Such flight can be considered as an
operating point and non - linear aircraft model can be linearized. A trimming facility
that uses optimization routine is also shown in the second section and a numerical
linearization is suggested. In the third section there are more precisely presented

solutions of building a non - linear mathematical model of arcraft and al the



solutions are included in developed program application SMDLAV. In this section
the division of aircraft to the main constituent parts is based there and the ways of
determining mas and inertial moments as well as aerodinamic forces are also shown.
There are presented calculations and sources for data which are required by
describing aerodinamic conditions. This section describes the propulsion as well
where model of propeler and jet-engine model are presented. The end of the third
section deals with simulation and animation possibilities of application SMDLAV. In
the fourth section the FlightGear Flight Smulator is presented. The FlightGear
program is used to perform animation of aircraft, whose simulation model runs under
Matlab. In the fifth section an example of the use of application SMDLAV is
described. In the last section a regulation sistem that controls altitude and heading is
tested on the Beaver aircraft derived by SMDLAV.

Keywords:

aerodynamic forces and moments, animation, equations of motion, FlightGear
Smulator, frames, non - linear model, aircraft, Matlab, optimization, propulsion,
SIMDLAV, trimming, control.
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Uporabljeni simboli

Vektorji so podani z malimi in velikimi ¢rkami, matrike samo z velikimi ¢rkami.
Oboji so pisani s krepkim tiskom, ostale spremenljivke in konstante so podane

lezece.

SPREMENLJIVKE IN KONSTANTE

A [m?] presek izpusne Sobe
a [-1] faktor vzdolinegé vpadnega toka na propelerju
a [ ms™] hitrost zvoka
a [ ms?] pospeSek
[-] Stevilo krakov propelerja
b [-1 faktor kotnega vpadnega toka na propelerju
BR [-] razmerje obtoka zraka
c [—1] uteznostna konstanta
c,c [m] aerodinamicna tetiva
Cp [ Tkg'K! ] specifi¢na toplotna kapaciteta zraka pri konst. tlaku
Cy [ Tkg'K' ] specifiCna toplotna kapaciteta zraka pri konst. prost.
Cm (-1 koeficient navora
CPR [-] tla€no razmerje kompresorja

Co [-] koeficient vrtilnega momenta

iii
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[N]
[N]
[N]

[ ms?]
[m]
[m]
[m]
[J]

[ kgm® ]
[ kgm® ]
[ kgm® ]
[ kgm’ ]
[ kgm” ]
[ kgm® ]
[-]
[-]

[ Nm ]
[N]
[ke]
[Nm ]
[-]
[kg kmol™]

Uporabljeni simboli

koeficient potiska

koeficient upora

koeficient vzgona

premer propelerja

uporovna sila propelerja

konstanta regulatorja za koordinacijo zavoja
konstanta regulatorja za koordinacijo zavoja
razmerje gorivo/zrak

sila

tla¢no razmerje ventilatorja

vsota aerodinamiénih sil v smeri osi x, glej sliko 2.2
vsota aerodinami¢nih sil v smeri osi y, glej sliko 2.2
vsota aerodinamiénih sil v smeri osi z, glej sliko 2.2
gravitacijski pospesek

viina leta

nadmorska vi§ina

premik propelerja naprej

specifi¢na entalpija zraka

vztrajnostni moment okrog osi x KS letala
vztrajnostni moment okrog osi y KS letala
vztrajnostni moment okrog osi z KS letala
deviacijski vztrajnostni moment

deviacijski vztrajnostni moment

deviacijski vztrajnostni moment

skalarna kriterijska funkcija

konstanta regulatorja

skupen navor valjanja (roll-navor), glej sliko 2.2
vzgonska sila propelerja

masa, masa letala

skupen navor prevraCanja (pitch-navor), glej sliko 2.2
machovo §tevilo

molska masa zraka



Uporabljeni simboli %

n [ min™ ] vrtljaji motorja
N [ Nm ] skupen navor sukanja (yaw-navor), glej sliko 2.2
p [ rads™ ] kotna hitrost valjanja (roll-kotna hitrost), glej sliko 2.2
p [ Nm? ] tlak
P [—-] prijemali§¢e aerodinamicnih sil
P [W] razpolozljiva (pogonska) moc
P, [W] mo¢ motorja
q [ rads™ ] kotna hitrost prevracanja (pitch-kotna hitrost), slika 2.2
0 [ Nm ] vrtilni moment :
R [m] ro€ica (pretvorba kotnih hitrosti in doloCanje navorov)
R [ Tkg'K™ ] specifina plinska konstanta zraka
R, [JK 'mol ] molska plinska konstanta
R, [m!] Reynoldsevo stevilo
r [ rads™ ] kotna hitrost sukanja (yaw-kotna hitrost), glej sliko 2.2
r [m] razdalja do segmenta propelerja
A) [m?] plosCina
T [-] (masno) tezisCe letala
T [N] potisna sila
T [K] temperatura
r [-] tezisCe ploskve
t [s] Cas
Cp [-1 koeficient globine prijemalis¢a aerodinamiCnih sil
u [ms?] komponenta translacijske hitrosti, glej sliko 2.2
14 [ms™] hitrost letala
v [ms™] komponenta translacijske hitrosti, glej sliko 2.2
w [ms™] komponenta translacijske hitrosti, glej sliko 2.2
Xe [m] koordinata X v fiksnem koordinatnem sistemu Zemlje
Ye [m] koordinata Y v fiksnem koordinatnem sistemu Zemlje
z, [m] koordinata Z v fiksnem koordinatnem sistemu Zemlje
a [rad ] vpadni kot
[rad] kot bo¢nega drsenja

A [Km™] temperaturni gradient troposfere
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Uporabljeni simboli

konstanta vrednosti 0 ali 1

H [ kgm?s!] koficient dinami&ne viskoznosti
(-] izkoristek propelerja

Oa [ rad ] odklon krilc (ailerons)

Oaiteron [ Tad ] odklon krilc (ailerons)

0. [ rad] odklon visinskega krmila (elevator)

Oclevator | Tad ] odklon vi§inskega krmila (elevator)

o [rad] odklon smernega krmila (ruder)

Oruder [ 1ad ] odklon smernega krmila (ruder)

or [rad ] odklon zakrilc (flaps)

Onp [rad] odklon zakrilc (flaps)

14 [-] razmerje specifi¢nih toplotnih kapacitet ¢, in ¢,

AV, [m’] diferencial i-te prostorne

Av [ms”] prirastek hitrosti

¢ [ rad] kot med silo potiska in silo vzgona

7 [rad ] kot valjanja (roll)

6 [rad ] kot prevraCanja (pitch)

6 [rad] nagib krakov propelerja

P [ kgm? ] gostota zraka

74 [rad ] kot sukanja (yaw)
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[ rads™

MATRIKE

- g AW >

Tz

] kotna hitrost vrtenja propelerja

sstemska matrika linearnega Sstemav prostoru sanj

vhodna matrika linearnega Sstemav prostoru sanj

izhodna matrika linearnega ssemav prostoru stanj, ki se nanada na x
izhodna matrika linearnega ssemav prostoru stanj, ki se nanasanau
tenzor vztrgnostnih momentov

transformacijska matrikaiz koord. s<. letdav koord. ss. Zemlje



Uporabljeni simboli vil

<> transformacijska matrika za drugo Eulerjevo rotacijo
® transformacijska matrika za prvo Eulerjevo rotacijo
¥ transformacij ska matrika za tretj o Eulerj evo rotacij o
VEKTORJI

F sila, vektor komponent sil

M navor, vektor komponent navorov

P vektor koeficientov vztrajnosti

Q vektor koeficientov vztrajnosti

R vektor koeficientov vztrajnosti

T potisna sila propelerja

u vhodni vektor
vektor komponent translacijskih hitrosti

x vektor stanj

y izhodni vektor

Q vektor komponent rotacijskih hitrosti

FUNKCIJE
ft) splo$na vektorska enacba za Casovni odvod vektorja stanj
gt splo$na vektorska enacba za izhodne spremenljivke
INDEKSI

o delovna to¢ka, nanasanje na povrsino Zemlje, morsko gladino
1,23 ... vrstni red

a aileron (krilce)

aero aerodinamicne, aerodinamic¢no



Uporabljeni simboli

vin

b - nana$anje na obtok zraka (baypas flow)

& celno

d, desno desno

e elevator (viSinsko krmilo)

E indeks za oznako osi kooordinatnega sistema Zemlje
e indeks koordinate pozicije v koordin. sist. Zemlje (Xe, Ye, Ze)
f flaps (zakrilca)

g gravitacija

H nana$anje na vi§ino H

k krilo

krit kriti¢ni

1, levo levo

m motor (v kontekstu pogona)

mi i-ta masna tocka

MACH nanaSanje na hitrost zvoka

p nanasanje na kotno hitrost p

PHI nanaSanje na kot @

pog pogon

PSI nanasanje na

q nanaSanje na kotno hitrost q

T nanaSanje na kotno hitrost r

r . ruder (smerno krmilo)

] statiCni

t teza ’%.

tot skupaj

u upor

ud ostali deli

v vzgon

vet veter

X , smer 0si X :
Xy ravnina xy '

Xz ravnina Xz



Uporabljeni simboli

N

smer osi y
ravnina yz
smer osi z

zraCna, zracni



1 Uvod

Modeliranje in gradnja simulacijskih modelov je v najbolj splo$ni obliki lahko zelo
zapleten postopek. Zapletenost postopka se na eni strani vea s kompleksnostjo
sistema, ki je predmet modeliranja in simulacije, na drugi strani pa zapletenost
naras¢a z zajetimi podobnostmi modeliranih fizikalnih zakonitosti. Simulacijski
model je tako vedno rezultat vrste kompromisov, ki so bili sprejeti v postopku
modeliranja bodisi zaradi Se sprejemljivih poenstavitev, zaradi nujnih poenostavitev,
ki sploh omogocajo realizacijo in dajejo Se sprejemljive rezultate, ali pa je opis
,,vseh" odvisnosti preprosto nujen. Pri¢ujoCe delo glede omenjenega ni nobena
izjema. Se ve¢, v model letala, ki je bil razvit in lahko povzema katerokoli realno
letalo, so vkljueni priblizki in ocene nepoznanih parametrov in veli€in, ki jih
prakti¢no ni mogoce natan¢no poznati. V podkrepitev slednjega dejstva naj navedem,
da bi bilo nadvse koristno natanéno poznati lego teZis¢a letala F-16 in vse
vztrajnostne momente, ¢e bi Zeleli biti bolj prepri¢ani, da resni¢no simuliramo letalo
F-16 in ne le ,nekaj", kar je tem letalu bolj ali manj podobno. Ker uporabljamo
priblizke in ocene lahko potrdimo le podobnost. Odgovor na vprasanje, kako dober
priblizek realnega letala lahko zgradimo s programsko aplikacijo, ki je rezultat tega
dela, bomo podali na koncu. Ze predhodno naj poudarim, da bomo to oceno podali z

mero uporabnosti dobljenega simulacijskega modela za namene nadaljnje uporabe.
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Jedro pri¢ujoCega dela predstavlja nelinearni matemati¢ni model letala, ki je zgrajen
povsem analiticCno z velikim Stevilom nelinearnosti in nepoenostavljenimi opisi
funkcijskih odvisnosti, z natanénimi opisi aerodinamic¢nih lastnosti ter upostevanjem
dinami¢nih in staticnih podrobnosti. Nacini reSevanja problematike modeliranja
kateregakoli letala, tega kompleksnega sistema, opis zapletenih in neanaliti¢nih
zakonitosti aerodinamike in druge uporabljene reSitve pri izvedbi simulacij skega
modela, bodo natancneje predstavljene v naslednjih poglavjih. Prav tako bosta
predstavljeni tudi animacija leta in navezava na drugo programsko opremo, ki
dokon¢no vdihne uporabnost programski aplikaciji, ki je rezultat tega dela. gtudij
tega dela zahteva pozornega bralca in e bo bralec ob tem nasel in uporabil kaksno

idejo, potem bo delo tudi na ta nacin koristno.



1.1 Aerodinamicne sile 3

1.1 AerodinamicCne sile

Vsako telo, ki se nahaja v zraCnem toku, obcuti silo, ki ga vleCe v smeri zraCnega
toka. Ta sila se imenuje sila zracnega upora. Telo, ki se giblje skozi zrak, obcuti to
silo in ta vedno deluje v smeri, nasprotni od smeri gibanja. To pomeni, da se upira
gibanju. Vendar na telesa razlicnih oblik in velikosti, ki se gibljejo skozi zrak,
delujejo razlicno velike sile. Izkaze se, da je sila upora vecja, Ce je veCja celna

povrsina telesa. Sila upora mocno zavisi tudi od oblike telesa in hitrosti gibanja.

Ce bi imeli v zra¢nem toku ravno plo§¢o in bi jo obrnili za nek kot « (npr. a = 5°)
glede na smer zra¢nega toka, bi se izkazalo, da rezultirajoca sila ne deluje popolnoma
v skladu z zgornjo ugotovitvijo, torej, da "viece” plos¢o samo nazaj, temvec¢ se pojavi
tudi sila, ki "vlece” ploS€o navzgor, torej pravokotno na smer zracnega toka. Ta
navpi¢no usmerjena sila, ki vleCe ploS€¢o pravokotno na gibanje zracnega toka, se
imenuje vzgonska sila. S poskusi je mo¢ dokazati tudi, da se obe sili, uporovna in
vzgonska, poveCata, ¢e se poveca hitrost zraCnega toka. Velikost obeh omenjenih sil
se spremeni tudi, ¢e se spremeni vpadni kot a. Pri manjSem vpadnem kotu postaneta

obe sili manjsi, pri ve€jem vpadnem kotu pa se obe sili povecata.

Slika 1.1: Ravna plos¢a v homogenem zraCnem toku

Slika 1.1 kaze razmere, ko se neka ravna ploSca giblje v vodoravni smeri skozi
okoliski zrak s hitrostjo ¥V, glede na smer gibanja pa je nagnjena pod doloCenim

kotom a. Pri tem je vseeno, ali se plos€a giblje skozi mirujo¢i zrak ali se gibljejo
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zraCne mase in ploS¢a miruje. Vedno je pomembna relativna hitrost gibanja med
telesom in zrakom, zato se imenuje ta hitrost relativna hitrost oziroma v letalstvu
tudi prava zracna hitrost (torej hitrost glede na zrak). V nadaljnji uporabi bo
oznacena z V. Na sliki 1.1 ploS¢a miruje, premikajo pa se zratne gmote s hitrostjo V.
Te gibajoCe se zraCne gmote, tj. zra¢ni tok, ponazorimo z vzporednimi ¢rtami -
tokovnicami. Ce so ravne in med seboj enakomerno oddaljene (kot so na sliki 1.1
pred naletom na plos¢o), govorimo o homogenem zraCnem toku. Ravna plosCa
spremeni njihov potek, da se porusi prvotno homogeni tok: tokovnice se odklonijo,
mestoma zgostijo, vrtin€ijo itd. Predvsem pa je moc¢ opaziti, da zrane mase udarjajo
na ploskev in jo skusajo odriniti. Na vsak del ploS¢e delujejo majhne zracne sile. Te
lahko zdruzimo v eno samo nadomestno (rezultirajoCo) zracno silo F, ki je na sliki

1.1 prikazana z vektorjem.

Za letalstvo je zelo pomembna ugotovitev, da zraCna sila F, na sliki 1.1 ploSce
(telesa) ne vleCe samo nazaj, temveC tudi poSevno navzgor. Silo (vektor) F. lahko
razstavimo na njeni dve pravokotni komponenti: komponenta F, je projekcija celotne
zraCne sile F, na smer gibanja, komponenta F, pa projekcija pravokotno na to smer.
Sila F, "vleCe" plos€o nazaj, torej se upira gibanju, sila F, pa "vlece" ploS€o navzgor
in se torej upira sili zemeljske privlacnosti. Sila F, je aerodinamicna sila zracnega
upora, sila F, pa aerodinamicna sila vzgona. Prva je v letalstvu Skodljiva, druga pa
koristna. Ce doseZemo, da je sila vzgona F natanno tako velika, kot je sila teze
plos¢e F, in je hkrati njeno prijemalis€e natancno v teziS¢u plosce, si obe navpi¢ni

sili drzita ravnotezje F, = F.

Slika 1.2 a) prikazuje krilo letala v zra¢nem toku pod nekim pozitivnim kotom a.
Krilo letala je aerodinami¢no oblikovano, tako da zra¢ni tok lepo obide krilo in se
zrak za krilom ne vrtinci, kar sicer predstavlja poveCanje sile upora in je Vv
aerodinamiki nezaZeleno. Na sliki 1.2 b) je prikazan graf odvisnosti koeficienta
vzgona C, od vpadnega kota. Lepo lahko vidimo, da koeficient vzgona naras$€a z
veCanjem vpadnega kota a, vendar le do neke meje. Vpadni kot, kjer se zaCne

koeficient vzgona zmanjSevati, se imenuje kriti¢ni vpadni kot in se oznaluje kot «,,,,.
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Slika 1.2: Krilo letala v zra¢nem toku in grafkoeficienta vzgona

Z vecanjem vpadnega kota preko «

krit

se koeficient vzgona zmanjSuje, medtem ko se
koeficient upora Se naprej poveCuje. Za nekatere profile (nesimetri¢ne profile) je
znacilno, da ustvarjajo vzgon Ze pri vpadnem kotu 0°. To se pozna na grafu tako, da
pri vpadnem kotu 0° krivulja seka ordinatno os pri pozitivni vrednosti koeficienta C..
Taksen profil nima vzgona pri nekem negativnem vpadnem kotu. Na grafu je to tam,
kjer krivulja seka abscisno os in v grafu na sliki 12 b) ni posebej oznaceno.
Koeficient upora se lahko podobno kot koeficient vzgona prikaze na grafu, kjerje na
abscisni osi zopet vpadni kot. Za upor je znacilno, da ima vseskozi neko pozitivho
vrednost, na grafu pa se to vidi tako, da krivulja ne seka abscisne osi pri nobenem
vpadnem kotu. Graf odvisnosti koeficineta upora C, od vpadnega kota a na tem
mestu ni podan, bo pa ve€¢ govora o uporu v naslednjih poglavjih in podpoglavjih.
Oba koeficienta, tako koeficient vzgona kot koeficient upora, sta pomembna

parametra pri analiti¢cnem dolocanju sile vzgona ter sile upora.
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1.1.1 Sila vzgona

Racunsko se sila vzgona F, dolocCi po enacbi 1.1:

F, =%pCvV2S. (1)

Gostota zraka je o, C, je koli¢nik vzgona, F je relativna hitrost gibanja in §' ploS€ina
krila. Iz enaCbe je moC razbrati, da je vzgonska sila mo¢no odvisna (kvadratna
odvisnost) od relativne hitrosti, s katero se krilo (telo) giblje skozi zrak. Sila vzgona
je sorazmerna povrsini krila in odvisna od koeficienta vzgona preko vpadnega kota
krila. Sila vzgona deluje vedno pravokotno na gibanje in ne nujno le nasproti sili

teze, kot bi se iz poimenovanja "vzgonska"lahko razumelo.

1.1.2 Sila zra¢nega upora

Sila zra¢nega upora nekega telesa, ki se giblje skozi zrak, je odvisna od velikosti in
oblike telesa ter seveda od njegove relativne hitrosti V. Sila upora deluje vedno v
smeri gibanja tako, da se upira gibanju. Matemati¢no se lahko ta odvisnost poda z

enacbo:

F,,’:%pC,’,VzSC.. (1.2)

Gostota zraka je o, C, je koli¢nik zracnega upora, V je Ze poznana relativna hitrost
gibanja in §, je Celna ploSCina (tj. projekcija telesa, pa tudi krila v smeri gibanja). Ker
se Celna ploscina krila z vpadnim kotom spreminja, bi jo bilo potrebno pri doloCanju
sile upora vedno znova izraCunavati. Temu problemu se lahko izognemo tako, da
namesto Celne plosCine krila upoStevamo plos€ino celotnega krila. Le-ta se z
vpadnim kotom ne spreminja. Tak$no upostevanje ploS€ine se vzame v obzir pri
doloCanju koeficienta C,. Enacba 12 dobi z upoStevanjem zgoraj navedenih

poenostavitev naslednjo obliko:
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F, =—;—pCuV2S. (1.3)

V enacbi 1.3 za razliko od enacbe 1.2 nastopa namesto Celne plos€ine S, ploS¢ina
krila S, kije neodvisna od vpadnega kota krila in je konstantna. Namesto koeficienta
C, pa nastopa koeficient C, ki uposteva razliko v plo$¢inah. Enafba 13 je zelo
podobna enacbi 1.1, razlika je le v koeficientih C, ter C,. 1z enacbe 1.3 se vidi, daje
tudi sila zra¢nega upora mocno odvisna od hitrosti ¥V, saj velja kvadratna odvisnost.

Koeficient C« uposteva vpliv oblike telesa na zra¢ni upor.

—— ) 5 —
Ravna ploséa E\D D >
C,=1,1I e — D R R

Telo v obliki kaplje W
C,= 0,083 —— LT

_— e

Slika 1.3: Zra¢na tokovna polja okoli razli¢nih teles

Slika 1.3 kaZe zraCna tokovna polja za dve razli¢ni telesi. Cim manjsi je koeficient
upora, tem manjSa je sila upora. Telo v obliki kaplje ima tako ve¢ kot 130-krat

manjsi koeficient upora kot pravokotno na zra¢ni tok postavljena ravna plosca.
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1.2 Koncept letala

Letalo je togo telo, ki se giblje v prostoru, in na katerega delujejo sile ter navori, ki
so razli¢nih izvorov. To so lahko sile, ki so posledica aerodinami¢nih zakonitosti,
sile, ki nastanejo zaradi delovanja pogona, sile zaradi gravitacije, sile zaradi
delovanja vetra, druge sile, ki imajo izvor v nezeljenih spremnih ucinkih leta, in sile,
ki nastanejo zaradi drugih znanih ali neznanih vzrokov. Spremembo smeri leta letala
je torej mozno doseCi le, Ce na telo delujejo sile, ki spremenijo smer gibanja letala.
Vsaka sila, ki deluje na letalo in ima svoje prijemaliS€e izmaknjeno glede na tezisCe
letala, povzroc¢a navor in le-ta povzrocCa vrtenje letala v prostoru. Na podlagi slednje
ugotovitve lahko zaklju¢imo, da je gibanje letala v prostoru v grobem sestavljeno iz
dveh vrst gibanja. Prva vrsta gibanja je translatorno gibanje, ki povzroa spremembo
lege letala v prostoru, druga vrsta gibanja pa je rotacijsko gibanje, ki povzrocCa
spremembo orientacije oz. lege. Poleg nastetih vrst gibanja je potrebno upoStevati
tudi odklone krmilnih povrsin okrog Sarnirnih osi. V kon¢ni obliki predpostavimo, da
imajo vse sile, ki delujejo na letalo, prijemaliS¢e v masnem teziS¢u letala in vsi
navori, ki delujejo na letalo, ga vrtijo okrog vrtis¢a, ki je zopet masno teziSCe letala.
TeziSCe letala rje torej poseba tocka, kjer imajo vse sile, ki delujejo na letalo, svoje
prijemalisCe in vsi navori, ki delujejo na letalo, svoje vrtiS¢e. TocCko, ki predstavlja
teziSCe telesa, se izraCuna kot toCko okrog katere velja ravnovesje navorov vseh
masnih toCk togega telesa. To pomeni, da je v tocki teziSCa letala zbrana vsa masa
letala in v tej tocki letalo obcuti tudi svojo feZo - gravitacijsko silo F. TeZziSCe letala
je torej prav posebna toc¢ka in v nadaljevanju bomo njene lastnosti Se veckrat koristno
uporabili. Na sliki 14 so prikazane razmere na letalu - ravnoteZje sil, zaradi lastnosti

leta paje vsota vseh navorov, ki delujejo na letalo enaka 0.

Ce je pri opisu gibanja zelo primerno uporabljati sile kot rezultante, tj. da delovanje
vec sil nadomesti ena rezultirajoCa, pa si pri opisu razmer na posameznem delu letala
z rezultanto ne moremo pomagati prav ni¢. Nenazadnje moramo do rezultante Sele

priti, to pa pomeni, da moramo poznati prav vse posamezne prispevke sil.
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Slika 1.4: Letalo v ustaljenem premocrtnem vodoravnem letu

Ce ob sliki 14 razmislimo o sili upora F, potem je skupna sila upora letala F,
rezultat vsote sil upora krila, trupa, repnega viSinskega stabilizatorja, viSinskega
krmila, repnega smernega stabilizatorja, smernega krmila pa tudi zakrilc in Krilc.
Podobno velja tudi za silo vzgona F,. Zato je potrebno te komponente na nek nacin
tudi doloditi. Vse torej sloni na uporabi enacb 1.1 in 1.3. Seveda pa z uporabo zgolj
teh dveh enacb ni moc¢ opisati celotne aerodinamike letala, kot bomo videli v

poglavju 2. Opis aerodinamiCnih zakonitosti je zapleten in zahteven postopek.

Na letalo delujejo Se druge sile. Pogonsko silo F,, imenovano tudi potisna sila ali
potisk, povzroca vrteCa se elisa (propeler), ki poganja tok zraka v nasprotno smer. Ta
sila je odvisna od gostote zraka, oblike propelerja, dimenzij propelerja, hitrosti zraka,
ki vpada na krake propelerja, in Se vrsto drugih vplivnih parametrov. Nenazadnje na
let letala pomembno vplivata tudi pozicija in lega motorja na letalu. Na letalo vpliva
tudi veter, ki ga odnasa iz zaCrtane smeri leta. Veter povzroca tudi sile, na katere se
letalo odzove tako, da se postavi v lego optimalnega obtekanja zraka. Kon¢no se
razmere na letalu spreminjajo tudi zaradi samega nacina leta. Ce se spreminja nacin
gibanja, sploSnem primeru pomeni, da se spreminja nacin translatornega in
rotacijskega gibanja. To nadalje pomeni, da vsaj hitrosti katerihkoli
komplementarnih sestavnih delov letala (recimo leva in desna polovica krila, levo in
desno zakrilce ...) niso enake. IzkaZe se celo, da tudi vpadni koti niso enaki, kar
nadalje pomeni, da tudi koeficienti vzgona in upora sestavnih delov letala (leve in
desne polovice krila, levega in desnega zakrilca, leve in desne polovice viSinskega

krmila ...) niso enaki. Posledi¢no niso enake sile vzgona in upora in zato nastanjejo
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navori, ki vrtijo letalo. Vrtenje zopet ustvarja neenake razmere, spremeni se hitrost
gibanja, vplivi se poznajo na potisni sili motorja in na letalo delujejo drugacne sile
vetra ... in cikel se zopet ponovi. Na§ namen pri tem je jasen. Vse nastete vplive
Zelimo zajeti, opisati in upostevati ter v vsakem trenutku poznati pozicijo in lego

letala v prostoru.
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1.3 Simulacija in animacija leta

Simulacija leta letala je strogo gledano pravzaprav gibanje objekta v prostoru v 6-
prostostnih stopnjah, kar je v tuji literaturi najpogosteje oznaceno kot 6 DOF (6
degree of freedom). Od tega predstavljajo tri prostostne stopnje gibanja v smereh treh
osi Kartezijevega koordinatnega sistema in tri prostostne stopnje vrtenje okrog le-teh
koordinatnih osi. Potrebujemo torej tri komponente hitrosti gibanja v smereh
koordinatnih osi in tri kotne hitrosti vrtenja okrog teh koordinatnih osi. Izkaze se, kot
bomo kasneje pokazali, da je za opis leta letala primerneje uporabiti skupno hitrost
leta in dva vpadna kota namesto treh komponent hitrosti. Pri obravnavi dinamike
letala v inercialnem koordinatnem sistemu se s spremembo lege letala spreminjajo
masni vztrajnostni momenti. To je velika pomankljivost, saj bi bilo na ta nacin
potrebno vedno znova racunati vztrajnostne momente letala. Primerneje je uporabiti
koordinatni sistem, ki je vezan na letalo (vztrajnostni momenti se z lego letala v njem
ne spreminjajo) ter uporabiti Eulerjeve enalbe gibanja za premicni koordinatni
sistem. S tem pa avtomati¢no definiramo Se en koordinatni sistem, ki je fiksen in ga
bomo imenovali kar izhodis¢ni koordinatni sistem ali koordinatni sistem Zemlje. Na
tem mestu velja poudariti, da ne gre za nobeno povezavo s koordinatnim sistemom, v
katerem sta definirani zemljepisna dolzina in Sirina Zemlje, pa¢ pa za povsem
neodvisen koordinatni sistem, ki ga postavimo kamorkoli, obi¢ajno pa na mestu
zaCetka opazovanja gibanja letala. Popolni opis gibanja letala torej podaja 12
spremenljivk. Od tegajih je 6 definiranih v koordinatnem sistemu letala, preostale pa
v koordinatnem sistemu Zemlje. Za opis dinamike letala potrebujemo tudi
vztrajnostne momente letala. To so povsem konstrukcijsko pogojene veli€ine in na
nacin, kot bomo opisali gibanje letala, potrebujemo enkraten izracun vztrajnostnih
momentov v koordinatnem sistemu, ki je trdno vpet na letalo in se z njim giblje. V
simulacijski sistem letala vstopa tudi sistem krmil, njihov vpliv pa najlaZje zajamemo
v opisu aerodinamike letala. Zajeti moramo Se pogon, gravitacijo, veter, gostoto
zraka in Se vrsto drugih pomembnih vplivov, za katere ocenimo, da so pomembni in
neizogibni pri gradnji simulacijskega modela. Posebej velja poudariti, da sta v naSem

primeru modeliranje letala in simuliranje leta letala Se tesneje povezana v smislu, da
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kar zelimo modelirati in matemati¢no opisati, Zelimo tudi realizirati v simulacijskem
modelu. Ne Zelimo torej modelirati podrobnosti, ki jih iz takSnih ali druga¢nih

razlogov ne bi mogli realizirati v simulacij skem modelu.

Simulacijski opis gibanja letala je cikliCen postopek, kjer potrebujemo za opis lege in
pozicije letala v danem trenutku poznane vrednosti spremenljivk v enem (ali vec)
koraku prej. Gre torej za reSevanje diferencialnih enaCb in uporabo postopkov
reSevanja, zato je numeri¢na metoda integracije neizogibna. Postopkov numeric¢ne
integracije v tem delu ne bomo obravnavali, Ceprav so ta znanja Se kako dobrodosla.
Zlasti obravnava pogreSkov metod numeri¢ne integracije in vpliv teh metod na
stabilnost simulacije. Programski paketi, ki jih bomo uporabili, so kvalitetni in
preizkuSeni, zato se napakam in pomankljivostim, ki jih vnasSajo integracijske in
druge numeri¢ne metode v simulacijski proces, ne bomo posebej posvecali. Kljub
temu je osnove numeri¢ne matematike koristno poznati. Ze zato, da se znamo napak
in pogreskov ubraniti in da jih po nepotrebnem ne pripiSemo obnasanju letal. Vedno
je koristno poskusiti z dvema integracijskima metodama ali pa spremeniti korak
integracije. Posebno nevarnost predstavljajo algebrai¢ne zanke, ki se jim skuSamo na
vsak nacin izogniti in katerim namenjamo le toliko €asa, da omenimo njihov obstoj

in nevarnosti.

Programsko okolje, v katerem bomo zgradili simulacijski model, je Matlab-Simulink,
izdaja R12. Programsko okolje je zelo poznano, razSirjeno in je podprto z veliko
knjiznicami. Poleg tega je v Matlabu narejenih Ze nekaj podobnih poskusov
modeliranja letala in vsi ti primeri so dostopni na spletu. Poleg osnovnega programa
za simulacijo bomo uporabili tudi druge programe, s pomocjo katerih bomo dobili
razne podatke ali nam bodo v pomo¢ pri animiranju leta letala. Profili 2 so
komercialno dosegljiv program, s pomocjo katerega lahko dobimo pomembne
podatke o profilih, tako obliko profilov kot koeficiente vzgona in upora ter
porazdelitev tlaka okrog profila. FlightGear Flight Simulator (FGFS) je program, ki
omogoca simulacijo letenja z vizualizacijo obmodcja letenja, kar je lahko katerikoli
predel na Zemlji. Program uporablja digitalizirane zemljevide z resolucijo 1 km in

uporablja realne teksture terena. V kombinaciji s programom Flight Gear Scenery
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Designer (FGSD) lahko uporabnik sam gradi lastne scene in postavlja poljubne 3D
objekte. Od vseh funkcionalnosti programa FGFS bomo uporabili zgolj animacijo
leta letala nad znacilnimi obmocji v Sloveniji in drugod. Oba programa, FGES in
FGSD, sta dostopna v odprti kodi in sta neodvisna od operacijskega sistema. Kot
rezultat in povzetek reSitev, ki so podane v tem magistrskem delu, bo predstavljena
programska aplikacija SIMDLAV (Simulacija dinamike letala, animacija in vodenje),
ki teCe v okolju Matlab-Simulink in je avtorsko delo avtorja te magistrske naloge. Na
koncu bodo predstavljene moZznosti, ki jih SIMDLAV v povezavi z drugimi programi

nudi in podane bodo moZnosti uporabe programske aplikacije.

1.4 Sklep

V uvodnem poglavju sem podal problematiko, katere iskanje reSitev bo osrednje
vodilo tega dela. Podani so osnovni izrazi, ki jih bomo vseskozi uporabljali in na
preprost nacin je predstavljen uvod v aerodinamicne zakonitosti. ReSitev povzema
programska aplikacija SIMDLAYV, njena uporabnost in upravi¢enost pa bo podana na

primerih.
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2.1 Model letala

Glede na ugotovitve iz uvodnega poglavja lahko za nelinearni matemati¢ni model
letala predpostavimo in smatramo, da bo sestavljen iz dveh glavnih delov, ki ju je
moc¢ obravnavati lo¢eno. V prvem delu, ki ga bomo imenovali tudi kot del, ki opisuje
dinamiko letala in zajema Stiri zakljuCene celote, se dolocijo vse sile in navori, ki
delujejo na letalo. V tem delu so zajete: gravitacijska sila, sile ter navori zaradi
delovanja pogona letala, sile in navori, ki delujejo na letalo in so posledica
aerodinamicnih sil, ter sile, ki so posledica vefra. Ta del zajema tudi zapletene
medsebojne vplive vseh Stirih izvorov sil, ki delujejo na letalo. V prvem delu lahko
opiSemu tudi atmosferske spremenljivke, ki imajo pomemben vpliv na obnaSanje
letala v letu. Drugi del modela letala pa predstavljajo enacbe gibanja, za katere so
aerodinamicCne sile in navori skupaj z drugimi silami in navori vhodi. Drugi del
modela letala opiSe gibanje letala v prostoru. Rezultat enaCb gibanja je dvanajst
spremenljivk, ki opisujejo gibanje (let) letala v prostoru. Ce pogledamo na
matemati¢ni model letala bolj sistemsko, potem so vhodi v sistem odkloni krmil
[ Oetevator Ouiteron Oruder Oap) ter vrtljaji motorja /n/, spremenljivke stanja predstavljajo
odvodi dvanajstih spremenljivk, ki opiSejo let letala v prostoru, izhod iz sistema paje

poleg spremenljivk, ki opisujejo let letala, lahko Se vrsta drugih parametrov. Veter
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predstavlja motnje v sistemu, ki vstopajo na razlicnih mestih modela letala, krizne
povezave Vv sistemu pa predstavljajo medsebojni vplivi sklopov, ki predstavljajo
dinamiko letala. Razumljivo je, da nekatere izhodne spremenljivke tvorijo povratno
zvezo in predstavljajo vhode v sklope, ki dolocajo dinamiko Iletala. Izhod iz
nelinearnega matematicnega modela so lahko Kkaterekoli spremenljivke, ki so
pomembne pri opisu leta letala, medtem ko se pri realnem letalu pojavi problem
merjenja doloCenih spremenljivk. Pri simulaciji je zato poudarek le na tistih
spremenljivkah, ki jih je mo¢ meriti pri realnem letalu in tudi na ta nacin bomo
vzdrZevali vzporednost med realnim letalom in modelom. V fazi simulacije je
pomembno dolociti odklone krmil ter zacetne pogoje, da letalo ohranja nek stabilen
let (let naravnost, let v zavoju). TakSnemu reZimu leta lahko re¢emo delovna tocka in
nelinearni model lahko lineariziramo v delovni toCki. UravnoteZenje letala zato igra
pomembno vlogo. Slika 2.1 podaja glavne sestavne dele nelinearnega modela letala.
Izhodi iz prvega dela so sile, oznatene z F, in navori, oznaCeni z M, ter s
pripadajo¢im indeksom. PovrSno lahko po sliki omenimo tudi del, kjer se izvaja
numeri¢na integracija, katere problematiko ne bomo obravnavali. V povezavi z
delom, kjer se izvaja integracija, omenimo le Se zaletne pogoje, ki so rezultat
postopka uravnoteZzanja (trimanja) letala, in preprosto povedano predstavljajo nacin
leta letala ob zacCetku izvajanja simulacije, natantneje povedano pa zacetni pogoji

pomenijo vrednosti spremenljivk stanj ob Casu ¢t = 0.

Model letala bomo torej obravnavali na nacin, kot je prikazan na sliki 2.1. Opozoriti
velja na povezave med bloki v blo¢ni shemi. Povezave namre¢ ne gre razumeti
dobesedno, in sicer da prav vse spremenljivke, ki jih nadomes¢a neka vez v blo¢ni
shemi, tako ali drugace vplivajo na dolo¢en blok v shemi. Vplivajo le nekatere izmed
njih. V naslednjih dopoglavjih bomo skusali zajeti, katere spremenljivke vplivajo na

katerega od delov, ki dolo¢a dinamiko letala in na kakSen nacin.
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2.1 Model letala
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Slika 2.1: Blo¢ni diagram nelinearnega modela letala
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2.2 Koordinatni sistemi in definicija veli¢in

Slika 2.2 prikazuje postavitev koordinatnega sistema na letalo in v njem definirane
veli¢ine. Koordinatni sistem je vpet na letalo tako, da gre os x vzdolZzno skozi trup, os
y gre skozi ravnino krila, os z pa je pravokotna na ravnino xy. Vse veliCine, ki so

podane na spodnji sliki, so vrisane tako, da ponazarjajo pozitivno vrednost.

yZos
Slika 2.2: Koordinatni sistem letala in definicija velic¢in

Na zgornji sliki definirane veliCine s simboli pomenijo:
V - hitrost letala

a - vpadni kot (angle of attack)

P — kot bo¢nega drsenja (sideslip angle)

p — kotna hitrost vrtenja okrog osi x (roll)

g — kotna hitrost vrtenja okrog osi y (pitch)

¥ — kotna hitrost vrtenja okrog osi z (yaw)

u — komponenta hitrosti letala v smeri osi x

v — komponenta hitrosti letala v smeri osi y

W — komponenta hitrosti letala v smeri osi g
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F_- sila, ki deluje na letalo v smeri osi x
F, - sila, ki deluje na letalo v smeri osi y
F. - sila, ki deluje na letalo v smeri osi g
L - navor, ki vrti letalo okrog osi x
M- navor, ki vrti letalo okrog osi y

N- navor, ki vrti letalo okrog osi z

Relacije med veli¢inami, ki so podane na sliki 2.2, so podane z enacbami od 2.1 do
2.3 in izpeljane v podpoglavju 2.3. Vse veliCine, prikazane na sliki 2.2, so definirane
v koordinatnem sistemu letala. IzkaZe se, da je v primeru obravnavanja leta letala
bolj primerno uporabiti dejansko hitrost letala V, vpadni kot letala a ter kot bo¢nega
drsenja 3 namesto translacijskih komponent hitrosti u, v, w vzdolZ osi koordinatnega

sistema. Pretvorbo podajajo enacbe 2.1, 2.2 in 2.3:

V=vu>+v’ +w?, (2.1)

o :arctan(zj, (2.2)
u
B = arctan —y——j (2.3)
[\/uz +w?

Obraten zapis, kjer so izrazene komponete hitrosti vzdolZ osi letala, pa so podane z

enacbo 2.4, je zapisana v vektorski obliki:

u cosa cos B
v | =V simp . (2.4)
w sin @ cos B

Poleg koordinatnega sistema, ki je vpet na letalo in se z njim tudi premika, je pri
opisu leta letala potrebno imeti Se en koordinatni sistem, ki ga imenujemo
koordinatni sistem Zemlje in ga oznaCujemo z indeksom E (Earth). Ta koordinatni
sistem je fiksen in usmerjen tako, da os x, kaZze v smeri severa, osy, kaze v smeri
vzhoda in os z, kaZze v smeri delovanja gravitacijske sile. Orientacija (usmerjenost)
tega koordinatnega sistema je pomembna in za omenjeno orientacijo bomo kasneje

navedli pripadajoCe enacCbe gibanja. Kje ima izhodiS¢e ta koordinatni sistem, je
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popolnoma vseeno. ObiCajno ga postavimo v toCko, kjer zaCnemo opazovati let
letala. S pomocjo tega koordinatnega izhodis¢a dobimo informacijo o poziciji in legi
letala. Pozicijo letala dolocijo koordinate x,, y, in z,, lego letala pa dolocajo koti 1,0,
(¢ (Eulerjevi koti). Vseh teh Sest spremenljivk je izraZzenih v koordinatnem sistemu
Zemlje. Definicijo veli¢in v koordinatnem sistemu Zemlje je moc¢ razbrati iz slike

2.3.

Slika 2.3: Koordinatni sistem Zemlje ter doloCanje pozicije in lege

S pomocjo slike 2.3 bomo nazorneje razlozili pomen velid¢in, ki opiSejo pozicijo in
lego letala. Predpostavimo, da sta v zaCetku opazovanja koordinatna sistema letala in
Zemlje popolnoma poravnana (1. korak). Koordinatni sistem Zemlje ima koordinatne
osi oznacene z x,, y, in z, medtem ko koordinatni sistem letala z osmi x, y, z,
sovpada z Zemljinim koordinatnim sistemom in je oznaden le <{rtkano. V
nadaljevanju letalo nadaljuje svojo pot in ga zopet opazujemo v nekem drugem
trenutku (2. korak). Letalo je medtem naredilo neko pot in se glede na Zemljin
koordinatni sistem nekoliko zasukalo. Pozicijo letala opiSemo s koordinatami x,, y, in
z, v koordinatnem sistemu Zemlje, tako da poznamo njegov polozaj (polozaj teziSca
7). Natem mestu velja opozoriti, da je koordinatni sistem Zemlje upoStevan nekoliko
drugace, kot je prikazano na sliki 2.3 v 1. koraku. Razlika je le v tem, da je pri
simulaciji pozitivna os z usmerjena navzgor in ne navzdol, kot je prikazano na sliki

2.3. Kasneje doloCene enacCbe gibanja so izpeljane za orientacijo koordinatnega
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sistema po sliki 2.3, vendar enacbo za viSino spremenimo na nacin, kot ga podaja
enacba 2.5:

-z=H (2.5)

S to preprosto enacbo navidezno zavrtimo os z koordinatnega sistema Zemlje za 180°
glede na sliko 2.3 v 1. koraku, da kaZe navzgor. Na ta nacin ima Stevilcna vrednost
viSine leta letala pozitivni predznak. Vse ostalo pa ostane nespremenjeno in druge
spremembe niso potrebne. Pozicija letala je tako izraZzena s koordinatami x,, y,, Hv
koordinatnem sistemu Zemlje. Pri opisu leta letala moramo poznati tudi, kako
obrnjen (zasukan) leti, oziroma poznati moramo njegovo trenutno lego glede na neko
izhodis¢no lego. Po sliki 2.3 se je do drugega koraka opazovanja letalo nekoliko
zavrtelo. Zasuke okrog posameznih osi koordinatnega sistema letala opiSemo s koti
U, 6, @. Ce se je letalo med letom zasukalo za kot @ okrog osi x koordinatnega
sistema letala, za kot 6 okrog osi y koordinatnega sistema letala ter Se za kot 1) okrog
osi z koordinatnega sistema letala, potem natan¢no vemo, kakSna je lega
koordinatnega sistema letala (tudi letala samega) glede na izhodis¢no lego
koordinatnega sistema Zemlje. Omenjeno doloCanje lege je bilo sicer preprosto,
dejansko pa dolocanje lege poteka preko transformacijskih matrik, ki opiSejo vsako

vrtenje posebej. Transformacijske matrike so podane spodaj:

[ cosyy  simy 0
Y=|-siny cosy 0], (2.6)
0 0 1

[cos@ 0 -—sinb
e={ 0 1 o | 2.7)

| sin@ 0 cos@

(10 0
®=|0 cosp sing|. (2.8)

0 —sing cosg

Kompletna transformacijska matrika, ki sodeluje pri pretvorbi iz koordinatnega
sistema letala v koordinatni sistem Zemlje, se glasi:

T,,=0-0-7. 2.9)
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Spremenljivke, ki nosijo informacije, pomembne pri opisu leta sploSnega togega
telesa, imenujemo sfanja. Omenjene spremenljivke lahko zapiSemo v obliki vektorja,

ki ga imenujemo vektor stanj in ga podaja enacba 2.10:

x:[uvaqr(//é?(oxeyeH]T. (2.10)

Vektor stanj po enacbi 2.10 vsebuje spremenljivke, ki vsebujejo informacije za opis
gibanja sploSnega togega telesa. Za opis gibanja letala je primernejSi nekoliko
spremenjen vektor stanj. Pri obravnavi letala so bolj uporabne spremenljivke, ki
podajajo skupno hitrost letala V, vpadni kot a in kot boCnega drsenja S namesto
komponent hitrosti u, v, w. Pretvorbo med temi spremenljivkami podajajo enacbe od
2.1 do 2.3, vektor stanj, ki je uporabnejSi pri opisu gibanja letal, je podan z enacbo

2.11:
x=Vapfpqrvbox, y H| . (2.11)

Glede na sliko 2.1 so vhodi v enacbe gibanja sile F,, in navori M, izhod iz enacb

tot?
gibanja pa Casovni odvod vektorja stanj x. Enacbe gibanja torej podajajo izracun
odvodov vseh dvanajstih spremenljivk stanj. Ko so znani vsi odvodi spremenljivk
stanj, jih je potrebno samo Se integrirati. Ker so spremenljivke stanj izhodi iz

integratorjev, hipne spremembe njihovih vrednosti niso mogoce.
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2.3 Enacbe gibanja

Dinamika letala je precej kompleksna. Pri opisu nelinearnega modela letala so poleg
premikanja letala v prostoru, ki zajema translacijo v treh smereh in rotacijo okrog
treh osi, upoStevani Se odkloni krmil okrog Sarnirnih osi. Letalo je pri analizi
dinamike gibanja obravnavano kot togo telo, pri Cemer je uporabljen premicni
koordinatni sistem, vezan na letalo. Enacbe gibanja so rezultat osnovne Newtonove
mehanike. SploS$ni enacbi, ki podajata sile in navore, ki delujejo na togo telo, sta

podani spodaj:
F=m(%+ﬂij, (2.12)

Q)

M= +Ox(1-Q). (2.13)

Zgornji enacbi opisujeta gibanje togega telesa relativno v inercialnem koordinatnem

sistemu. V enac¢bah podani vektorji pomenijo: V= [UVW]'je vektor translacijskih

voew v

komponent hitrosti tezi§¢a letala, 2, = /pgr]" je vektor rotacijskih (kotnih) hitrosti

woew v

pri vrtenju okrog tezisCa letala, F=[F, F, F, 1" je vektor vsote vseh zunanjih sil v

smereh osi koordinatnega sistema, M = [LMN ]'je vektor vsote vseh zunanjih
navorov letala in m je masa letala. Matrika I je tenzor vztrajnostnih momentov in je

podana z enacbo 2.14:

I.-J,-J,
I=|-J, I,-J,.]| (2.14)
~J.-J, I,

Pri obravnavi dinamike letala v inercialnem koordinatnem sistemu se s spremembo
lege letala spreminjajo masni vztrajnostni momenti. Zato je primerneje uporabiti
koordinatni sistem, ki je vezan na letalo (vztrajnostni momenti se z lego letala ne

spreminjajo), ter Eulerjeve enacbe gibanja za premi¢ni koordinatni sistem. Enacbi
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2.12 in 2.13 je za simulacijske zahteve potrebno nekoliko spremeniti in izraziti

Casovne odvode, tako preideta v naslednji obliki:

N_F oy 2.15)
ot m
aa—?:I"(M—QxI-Q). (2.16)

Enacbi 2.15 in 2.16 skupaj predstavljata zapis v prostoru stanj, ki velja za opis
gibanja kateregakoli togega telesa (letalo, ladjo, cestno vozilo ...). Ti dve enacbi
predstavljata pomemben del simulacijskega modela letala. Komponente
translacijskih in rotacijskih hitrosti, usmerjene in orientirane po oseh koordinatnega
sistema, so spremenljivke stanj sistema, medtem ko zunanje sile in navori, usmerjeni

in orientirani po oseh koordinatnega sistema, predstavljajo vhode v enacbe gibanja.

Zunanje sile in navori so odvisni od spremenljivk gibanja letala. Z drugimi besedami,
spremenljivke stanja tvorijo povratno zvezo preko sil in momentov nazaj na vhod
enacb gibanja. S to ugotovitvijo je mo¢ zdruZiti omenjeni enacbi v nelinearni sistem

v prostoru stanj, ki ga lahko zapiSemo:

x=1(x(), F,, (1) M, (1)), (2.17)
kjer sta:

F,, =g, (x(t)u(r) 1), (2.18)
M, =g,(x(®) u(t) 7). (2.19)

Zgornje tri enacbe je mocC zapisati z eno ekvivalentno nelinearno enacbo stanj:

x = f(x(t) u(t), 7). (2.20)

Vektor stanj je x, u je vhodni vektor in ¢ ¢as. 1z enacb 2.16 in 2.17 je oCitno, da
vsebuje vektor stanj x translacijske in rotacijske komponente hitrosti iz vektorjev V
in Q. Kasneje bo tem spremenljivkam stanj dodanih Se Sest dodatnih spremenljivk
stanj, ki definirajo pozicijo in lego (orientacijo) letala glede na Zemljo in so potrebne

pri resitvi teh enacb.
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Vektor stanj x oclitno vsebuje translacijske in rotacijske komponente hitrosti, tj.
elemente iz vektorjev V in Q. Poleg omenjenih spremenljivk stanj so potrebne Se
spremenljivke, ki podajajo informacijo o prostorski orientaciji letala. Z njihovo
pomocjo je mo¢ dolociti prispevke sil po komponentah, ki jih prispevata gravitacija
in veter. Koordinate v Zemljinem koordinatnem sistemu, kjer se nahaja letalo, sicer
niso nujne za resitev enacb gibanja, so pa uporabne za vrsto drugih namenov. Popoln
vektor stanj x je torej sestavljen iz dvanajstih elementov: treh translacijskih hitrosti v
koordinatnem sistemu letala, treh rotacijskih hitrosti v koordinatnem sistemu letala,
treh Eulerjevih kotov, ki podajajo orientacijo letala relativno glede na Zemljo, dveh
koordinat ter viSine, ki skupaj dolocajo pozicijo letala relativnho glede na Zemljo.

Sestavo vektorja stanj je moc razbrati iz zapisa enacb 2.21 oziroma 2.22:

x=[uvwpqrwbox,y Hf . (2.21)

Zgradba vektorja stanj x, Kije uporabnejsi pri opisu letal, je podan spodaj:

x=[Vapfpqrvbox,y Hf . (2.23)

Na tem mestu velja ponovno prouciti sliko 2.1. Ta nam daje graficni prikaz vseh
vplivov na dinamiko togega telesa. Vsi sestavni deli slike 2.1 skupaj tvorijo
nelinearni sistem letala v prostoru stanj, ki ga podaja enacba 2.17. Vrednosti
spremenljivk stanj se doloCijo z integracijo njihovih c¢asovnih odvodov =z
upostevanjem zacetne vrednosti vektorja stanj x(0). Z namenom da se dolocijo
¢asovni odvodi spremenljivk stanj, so spremenljivke stanj povratno povezane z
enacbami sil in navorov ter enacbami gibanja. Vse sile in navori morajo biti izraZeni

v koordinatnem sistemu letala.

Do sedaj ni bilo veliko povedanega o ¢asovnem odvodu vektorja stanj i, ki ga je
potrebno Se integrirati, da dobimo vektor stanj x. Zgradba Casovnega odvoda vektorja

stanj i podaja sledeca enacba:

i=lappirvéos y H. (2.23)
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Enacbe, iz katerih je moC sestaviti omenjeni odvod vektorja stanj in so dejansko

enacbe gibanja, so podane spodaj od 2.24 do 2.35:

V= ;i—(Fx cosacos B +F, sin B+ F, sinacos ,B), (2.24)
-1 (-F. sina+F,cosa)+q—(pcosa+r sina)tan 3, (2.25)
Vmcos p
f= VL(—Fx cosasin B +F, cos f—F, sinasinﬂ)+psina— reosa, (2.26)
” .
p=P,p°+P, pq+P,pr+P.q°+P.q+Pr’+BL+FM+PFN, (2.27)
G=0,P" +0,,pq+0,pr + 0@ +0,qr + 0,5  +QL+OM+Q,N,  (228)
F=R,p°+R,pq+R,pr+R g’ +R qr+Rr’ +RL+RM+RN, (2.29)
W:qsm¢+rcos¢, (2.30)
cos®
=qcosp—rsing, (2.31)
@=p+qsinptanf +rcosptand = p+y sinf, (2.32)

X, =ucosfcosy + v(sin @sin @ cosy — cos @sin 1//)+ w(cosqosin @ cosy + sin @ sin g//),
(2.33)
Yy, =ucos@siny + v(sin @sin @sin i + cos ¢ cos w)+ w(cos @sin @sin i —sin @ cos t//),
(2.34)
H=—(—usin@+vsin(ocos¢9+wcosqocos9), (2.35)

P, P

p’ 12

, R, so koeficienti, ki so rezultat matricnega mnoZenja in so sestavljeni
zgolj iz Clenov matrike tenzorja vztrajnostnih momentov I. Enacbe za izraCun teh
koeficientov so podane v tabeli v Prilogi A. V Prilogi A je zajeta tudi izpeljava enacb

gibanja za togo telo.

Navidez kompliciran zapis sistema enacb, zlasti ¢e upoStevamo Se relacije iz tabele
A.2 v Prilogi A, se zelo poenostavi, Ce so vsi trije deviacijski vztrajnosti momentiJ,,
Jxz in Jyz enaki 0. To je takrat, ko je letalo povsem simetricno. Deviacijski
vztrajnostni momenti povedo (ne)simetrijo letala glede na ravnine, ki jih napenjajo
koordinatne osi koordinatnega sistema letala. ObiCajno je od vseh treh deviacijskih

vztrajnostnih momentov od ni¢ razlicen le J,, ostala dva pa sta enaka 0 ali zelo blizu
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tej vrednosti. Odvisno je od tega, kako simetricno je letalo in od toCke, kamor
postavimo koordinatno izhodisCe. Ce je letalo popolnoma simetri¢no in koordinatno
izhodisCe postavimo v masno srediS¢e (kar je najbolj smiselno) in je koordinatni
sistem obrnjen, kot prikazuje slika 2.2, potem sta masna deviacijska vztrajnostna
momenta Jxy ter Jyz enaka 0. Ce se zgodi, da so vsi izvendiagonalni ¢leni matrike I

enaki 0, se enacbe 2.27 do 2.29 v tem primeru poenostavijo v naslednjo obliko:

p =IL(L—quz, +quw), (2.36)

g= IL(M —prl_+pr ), (2.37)
»

.1

F= ]—(N—pqlw + pqlxx)- (2.38)

2z

V naSem primeru smo izpeljavo naredili za sploSen primer nesimetriCnega letala.
Opozoriti velja, da predznak deviacijskega vztrajnostnega momenta masne tocke ni
le pozitiven, saj gre za produkt dveh razdalj, ki imata predznak (glede na usmerjenost
koordinatnih osi). Razdalje se merijo od vrtiS¢a, tj. masnega teziSCa letala, kamor je
smiselno postavljeno koordinatno izhodiS¢e koordinatnega sistema, ki je vpeto na

letalo. Prispevke vseh masnih toc¢k k skupnemu vztrajnostnemu momentu pa je

potrbno Se sesteti.

Enacbe 2.24, 2.25 in 2.26 so nekoliko drugacne, kot bi izhajale iz enacbe 2.15.
VeliCine, ki v teh enacbah nastopajo, ¢asovni odvod skupne hitrosti letala ¥, ¢asovni
odvod vpadnega kot a ter ¢asovni odvod kota bo¢nega drsenja /5 so bolj uporabni
pri opisih leta letal, kot je bilo omenjeno ze prej. Do enacb 2.24, 2.25 in 2.26

pridemo z odvajanjem enacb 2.1, 2.2 in 2.3 po €asu in pri tem dobimo:

V _ uu + vy +ww
- % ’ (2.39)
Cw—aw
od=—-:,
u’ +w? (2.40)

= v(u’ +v ) —v(ui+ww)

SN e @41
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Z upostevanjem enacbe 2.1 in enacb od 2.42 do 2.47 v enacbah 2.39 do 2.41 kon¢no
dobimo enacbe 2.24, 2.25 in 2.26:

u=Vcosaeos B, V cos a cos P, 242
- @
w =Wsineaps 5, (2.44)
. F
U =—"—qqwvy, @45
m
) =—2+ pwriry (246)
m
. F
W =—2—pvHqu . (2.47)
m

Opozoriti velja, da so vse veli¢ine, ki nastopajo v enacbah od 2.24 do 2.35 definirane
v koordinatnem sistemu letala. Postavitev koordinatnega sistema na letalo je
prikazana na sliki 2.2, prav tako so na isti sliki podane vse pomembne veli¢ine ter
njihove definicije. V teh enacbah nastopa tudi masa, za katero nelinearni model

predpostavlja, da se med letom ne spreminja.

Do sedaj so bile razlozene diferencialne enacbe za dejansko hitrost letala, vpadni kot
letala, kot boCnega drsenja ter tri komponente rotacije. Za reSitev enacb gibanja je
potrebno imeti informacije o legi letala relativno glede na Zemljo ter o viSini leta
letala. Slednje informacije so potrebne, ker nekateri prispevki zunanjih sil
(razstavljene komponente gravitacijske sile) in navorov zavisijo od vrednosti teh
spremenljivk. Poleg omenjenih informacij je v nekaterih primerih dobro poznati tudi
koordinate pozicije letala v fiksnem koordinatnem sistemu Zemlje. Lega letala je
doloCena z Eulerjevimi kotiy, 0 in @. Kinemati¢ne relacije, ki doloCajo Casovne
odvode Eulerjevih kotov, so podane z enacbami 2.30, 2.31 in 2.32. Pozicija letala
glede na fiksni koordinatni sistem Zemlje je podana s spremenljivkami x,, y, in z,
C¢asovne odvode teh spremenljivk pa podajajo enacbe 2.33, 2.34 in 2.35. Med
koordinatama z, ter H obstaja preprosta relacija H = -z. V enacbi 2.36 je torej v
oklepaju podana koordinata z, Posledica omenjene relacije med H in z, je, da je

pozitivni del osi z koordinatnega sistema Zemlje, ki sicer kaze navzdol, upostevan,
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kot da kaze navzgor. Do izraCuna Casovnega odvoda koordinat x,, y, in z, lahko
pridemo prek komponent hitrosti z upoStevanjem transformacijske matrike, ki
predstavlja prehod iz koordinatnega sistema letala v koordinatni sistem Zemlje.

Prehod med koordinatnimi sistemi je moc¢ zapisati na sledeci nacin:

X, u
Yo =Tz |V |- (2.48)
V4 w

Matrika T, ., je transformacijska matrika med koordinatnima sistemoma letala in
Zemlje in je bila dolo¢ena z enacbo 2.9. Naj ne bo odveC ponovno poudariti, da so
Eulerjevi koti ¢, 0 in ¢ ter koordinate, ki dolo€ajo pozicijo letala x,, y, in H, dolofeni
v fiksnem koordinatnem sistemu Zemlje. Natanc¢nejSi opisi enacCb, ki so nastopale v
tem podpoglavju in ozadje pri njihovi izpeljavi, so podani v Prilogi A terv [7], [12]

in [14].
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2.4 Krmilne povrSine

Letalo (na nacin, kot ga bomo obravnavali) ima za krmarjenje v zraku namenjene
Stiri vrste odklonskih krmilnih povrSin, ki lahko nastopajo posamic ali v parih. Za
krmilne povrSine v parih so miSljene povrSine, ki so paroma namescene na levi in
desni strani letala, ¢e bi ga navidezno razdelili na levo in desno stran z ravnino xz v
koordinatnem sistemu letala. Tak$ne krmilne povrS§ine so krilca (ailerons), zakrilca
(flaps) ali viSinsko krmilo (elevator), ki sega na levo in desno stran. Primer krmilne

povrsine, ki ne nastopa v paru je smerno krmilo (ruder).

Da se zagotovijo ustrezni ucinki krmarjenja, morajo imeti krmilne povrSine
predpisan rezim odklanjanja. Z ustreznim na¢inom odklanjanja para krmilnih povr$in
lahko dosezemo, da krmilni povrSini delujeta kot krmilo za doloCanje nagiba letala
(roll). Ce je odklon povr$in nasprotujod, torej je na eni strani odklon krmilne
povrsine navzgor glede na neko izhodis¢no lego, na drugi strani paje odklon navzdol
glede na isto izhodiS¢no lego ali obratno, povzrocata krmilni povrSini spremembo
vzgona z razlicnima predznakoma kar povzroca navor, ki je po sliki 2.2 oznacen kot
+ L ali -L. Vtem primeru krmilni povrSini delujeta kot krilci in sta uporabni za
spremembo nagiba letala in posredno na dolo¢anje smeri leta. Ce se krmilni povrsini
odklanjata na obeh straneh v isto smer, torej na obeh straneh (levi in desni) letala
navzgor ali navzdol, potem krmilni povrSini spreminjata vzgon na levi in desni strani
letala enako in zato povzrocCata navore, ki vrtijo letalo v smereh +M ali -M glede
na sliko 2.2. TakSen navor ustreza delovanju bodisi zakrile bodisi visinskemu krmilu.
V nasi obravnavi bo smerno krmilo le eno (in ne dvojno, kot ju imajo nekatera letala
posebne izdelave), odklon katerega povzroCa navore, ki vrtijo letalo v smereh + N
ali - N. Koncept krmil letala in predznaki odklonov krmilnih povrSin so podani na

sliki 2.4 in enacbah od 2.49 do 2.54:
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+53

+54

Slika 2.4: Krmilne povisine in predznaki odklonov

+0, = +§am = -5% R _ (2.49)
-6,=-6, =+0, , (2.50)
+0, =46, =+0, , - (2.51)
-6,=-6, =-6, , (2.52)
+6,=+6, =+6, , (2.53)
5, =6, =-5, . (2.54)

Na sliki 2.4 so prikazane krmilne povrSine, njihova tipéna razporeditev, nacin
odklanjanja in predznaki odklonov. Druga¢na razporeditev krmilnih povrSin v
ni¢emer ni ovira, pomembni so le predznaki odklonov, ki so definirani glede na
koordinatni sistem letala. Zahteva za odklon krilc 8, je eden od vhodov v sistem
krmil in hkrati ena od vhodnih veli¢in v sistem modela letala. Po sliki 2.4 je moc¢
razbrati, da gre za pozitivni odklon, kadar se krmilna povrSina odkloni v smeri, kot je
prikazano na sliki na desni strani letala. Za negativni odklon krmilne povrsine gre,
kadar se krmilna povrSina odkloni v smeri, kot je prikazana na sliki 2.4 na levi strani
letala. TakSna definicija predznakov odklonov sovpada z definicijami predznakov
drugih veliin pri opisu letala. Zahteva po odklonu krilc §, je vhodna veli¢ina v
sistem letala. Ta zahteva po odklonu krilc se v modelu upoSteva na nacin, kot je
opisano z enacbama 2.49 in 2.50. Desno krilce (0,desnd se vedno odkloni s
predznakom, ki ustreza predznaku zahteve po odklonu krilc (6., levo krilce (4,

pa se vedno odkloni z nasprotnim predznakom, kot je predznak zahteve po odklonu
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krilc. Velikost odklona desne in leve krmilne povrSine v funkciji krilc (\é .\, \0,..)

je vedno enaka zahtevani velikosti odklona \6,)\.

Na sliki 2.4 so prikazane tudi razmere pri odklonu ostalih krmilnih povrdin, tudi za
primer odklona viSinskega krmila o, Tako kot §, je tudi §, eden izmed vhodov v
sistem letala in v sistem krmil. Predznaki odklonov krmilnih povrS§in so enaki kot
prej, glede na prejSnje razmere je drugaCen le nacin odklanjanja krmilnih povrSin.
Kadar je podana zahteva po odklonu krmilnih povrSin v funkciji viSinskega krmila,
se krmilni povrSini na levi in desni strani odklanjata v isti smeri. Glede na predznak

zahteve 6, se krmilni povrSini na obeh straneh (6 0,.,) odklonita z istim

edesni?
predznakom. Velikost odklona desne in leve krmilne povrsine v funkciji viSinskega
krmila (\d,,,..\, \0,..\) je vselej enaka zahtevani velikosti odklona \§,\. Razmere za
razlicne zahteve §, in predznake odklonov na obeh straneh so podane z enacbama
2.51 in 2.52. Opozoriti velja, da je v obravnavanem primeru viSinsko krmilo
razdeljeno na dva dela, levo in desno polovico, ni pa vedno nujno, da je tako. Ce
obstaja le eno viSinsko krmilo (v enem kosu) potem enacbi 2.51 in 2.52 ne veljata. V

tem primeru je odklon celega viSinskega krmila enak 6, predznak odklona pa enak.

Zelo podobno velja za krmilni povrdini, ki sta v funkciji zakrile. Kadar je podana
zahteva po odklonu krmilnih povr&in v funkciji zakrile, se krmilni povrdini na levi in
desni strani odklanjata v isti smeri. Glede na predznak zahteve 6, krmilni povrSini
na obeh straneh {0,,,, 0,,) odklonita z istim predznakom. Velikost odklona desne
in leve krmilne povrSine v funkciji zakrile (\,,,,\, 10,,]) je vselej enaka zahtevani
velikosti odklona \0|. Razmere za razli¢ne zahteve 0, predznake odklonov na obeh
straneh so podane z enacbama 2.53 in 2.54. Enak razmislek velja tudi za smerno
krmilo (ruder). Glavna razlika glede na predhodne krmilne povrSine je v tem, da
smerno krmilo ne obravnavamo kot par in ravnina odklanjanja je postavljena drugace

kot pri prejsnjih krmilnih povrSinah. Preprosto definiramo odklon smernega krmila

0,, kot je podano na sliki 2.4.
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2.5 Aerodinamika letala

Opis aerodinami¢nih lastnosti letala predstavlja eno teZzjih nalog pri gradnji
nelinearnega modela letala. Hkrati je to del opisa letala, od koder izhajajo glavne
lastnosti obnaSanja letala v zraku, njegova obcutljivost na motnje, lastnosti pri
krmarjenju, stabilnost ... V tem podpoglavju se bomo omejili zgolj na opis
aerodinamicCnih lastnosti in kako ¢im vel zapletenih medsebojnih vplivov zajeti v
opis modela letala. Na tem mestu ne bomo komentirali aerodinamike letala s
konstrukcijskega staliS¢a, temve¢ obratno. SkuSali bomo ¢im bolje opisati nek

splosen model letala.

Pri izpeljavi enacb gibanja smo predpostavljali, da na letalo delujejo tri komponente
zunanjih sil in tri komponente zunanjih navorov, ki so bili vsi razstavljeni v
kordinatnem sistemu letala. Te komponente sil in navorov lahko zapiSemo Vv

vektorski obliki, kot podajata enacbi 2.55 in 2.56:

F=|F, |, (2.55)

M=|M|. (2.56)

V vektorju sil F in navorov M so zajete vse sile in navori, ki delujejo na letalo in
vstopajo v enacbe gibanja. V komponentah sil in navorov v ena¢bah 2.55 in 2.56 so
zajeti vsi prispevki, ki jih povzro€ajo glavni sklopi letala, kot prikazuje blo¢na shema
na sliki 2.1. Z upoStevanjem teh ugotovitev lahko komponente sil in navorov iz

enacb 2.55 in 2.56 izrazimo $e podrobneje. Za sile lahko zapiSemo:

F x = F x aerodinamika + F x pogon + F x gravitacija + F xveler > (257)
Fy = Fyaerodinamika +Fy pogon +Fygravitaa‘ja +Fyveter ’ (258)
F, z = F z aerodinamika +F z pogon +F z gravitacija +F zveler > (259)
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Za navore pa:

L = Laerodinamﬂm + L pogon + L gravitacija + Lveter H
M = M aerodinamika +M pogon +M gravitacija +M veter 3
N = N aerodinamika + N pogon + N gravilacija + N veler *
Za navore pa.
~  aerodinamika pogon gravitacija ' "-'veter >
M = ~ aerodinamika + ~ pogon
aerodinamika pogon " gravitacija " veter '

2 Nelinearni matemati¢ni model letala

(2.60)
(2.61)

(2.62)

~gravitacija +"veter, (2-61)

\ » -ty

Nasa naloga je torej sledea. Dolociti moramo po tri komponente sil in navorov, ki

jih povzroca celotna aerodinamika letala. V teh Sestih komponentah mora biti zajet

cel opis aerodinamike letala.
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2.5.1 Glavni sestavni deli letala

S staliS¢a aerodinamike oziroma nacina, kako opisujemo aerodinamicne pojave, je
najbolje letalo razdeliti na glavne stestavne dele in na vsakem delu posebej opisati
aerodinamicne razmere. Ve posameznih delov letala lazje natan¢neje opiSemo in za
vsak tak del bolje in natanc¢neje poznamo razmere. Za letalo v najsploSnejsi obliki
lahko trdimo, da ga sestavljajo trup, krilo, repni smerni stabilizator, repno smerno
krmilo, repni viSinski stabilizator in viSinsko krmilo. Poleg tega ima letalo na krilu
vgrajen Se par krilc in par zakrile. Ce letalo katerega od teh osmih sestavnih delov
nima, oziroma ima dva dela zdruZena v enem, na sploSnosti obravnave niCesar ne

izgubimo, opravka imamo le z manj enacbami.

Loceno opisovaje razmer na glavnih sestavnih delih je sicer ugodno, ni pa Se
zadostno in dovolj natanéno. Omenjeni sestavni deli nastopajo v parih. Za letalo
lahko razumemo, da je sestavljeno iz parov sestavnih delov, ki nastopata na levi in
desni strani letala (leva polovica krila - desna polovica krila, levo krilce - desno
krilce ...). Za letalo velja do doloCene mere simetrija, saj gre priCakovati, da sta leva
in desna polovica kar se da enaki. Ce bi letalo z ravnino xz navidezno razdelili, bi
dobili dve polovici, ki je vsaka zrcalna slika druge polovice. Pri¢akovali bi, da so
potemtakem razmere na desnih sestavnih delih kar najbolj podobne tistim na levi
strani. Nenazadnje so v matematiCcnem modelu vsi podatki za leve sestavne dele
docela enaki kot za desne sestavne dele. Razmere pri letalu so sicer res enake na levi
in desni strani letala, vendar le, Ce letalo leti naravnost. V sploSnem pa razmere na
levi in desni strani niso enake in takrat je potrebno obravnavati levo in desno stran
lo¢eno. Vplive kotnih hitrosti p, g, rje zato potrebno upostevati, saj brez njihovega
uposStevanja ne dobimo dobrih rezultatov, v doloCenih primerih celo povsem
napa¢ne. Nacini upoStevanja kotnih hitrosti s staliS¢a aerodinamike letala bodo
podani v naslednjih podpoglavjih. Ce privzamemo trditev o neenakih razmerah na
levi in desni strani letala, potem se Stevilo glavnih sestavnih delov poveca.
Podrobneje ko skuSamo aerodinamicne zakonitosti opisati, na veC sestavnih delov
nam letalo razpade. S takSnim nadinom seveda ne gre pretiravati, saj se Stevilo

sestavnih delov hitro veca in opis postaja neobvladljiv.
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Za modeliranje posameznega sestavnega dela (tisti, ki ne nastopa v paru) uporabimo
isti pristop, tj. opis sile vzgona in sile upora, ki za doloCitev svojega izhoda (sil in
navorov) uposteva veli¢ine in stanja lastnega sistema, do katerega pridemo preko
stanj celega sistema in geometrije letala. Vsota sil in navorov sestavnih delov letala
pa ponovno vpliva na obnasanje letala v naslednjem trenutku. TakSna razdelitev
letala na dele je s staliS¢a modeliranja nujna pri opisu modela, zajeti pa so tudi

povratnozanc¢ni vplivi celotnega sistema na dele sistema ter obratno.

2.5.2 Sila vzgona in sila upora

Osnovni enacbi pri opisu aerodinamicnih lastnosti letala sta enacbi za izracun sile

vzgona 2.63 ter izracun sile upora 2.64:

F, = % pCV?S, (2.63)
F, = % pC VS, (2.64)

V uvodnem poglavju v razdelkih 1.1 je Ze bilo nekaj povedanega o zgornjih dveh
enacbah. Enacbi 2.63 in 2.64 se razlikujeta le v koeficientih C, in C,, vse ostalo je v

obeh enacbah popolnoma enako.

Pri razlagi o silah na ploS¢o v podpoglavju 1.1 je bilo ugotovljeno, da je skupna
zra¢na sila F, mo¢no odvisna od vpadnega kota a. V enacbah 2.63 in 2.64 je vpadni
kot zajet v koeficientih vzgona in upora, tako da lahko zapiSemo odvisnost C, =f(a)
in C, =f(a). Odvisnosti koeficienta vzgona in koeficienta upora od vpadnega kota
sta doloCeni eksperimentalno in se podajata tabelaricno ali v graficni obliki.
Podrobnejsa analiza pokaze, da koeficienta nista le funkciji vpadnega kota, pac pa

tudi od t. i. Reynoldsovega Stevila.
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Izracun Reynoldsovega Stevila za srednjo aerodinamicno tetivo ¢ podaja enacba:

r =P (2.65)
U

Enacba povezuje gostoto zraka p, hitrost gibanja zraka (letala) V, koficient dinamic¢ne
viskoznosti u ter aerodinamicno tetivo c¢. Reynoldsevo Stevilo je torej odvisno od
spremenljivk, ki se med letom spreminjajo, in od konstantne tetive. Odvisnosti, ki
smo jih prej simboli¢no zapisali, lahko sedaj popravimo:

C, = fla,Re), (2.66)
C, = f(a,Re). (2.67)

Ker so koeficienti vzgona in upora podani eksperimentalno za dolo¢ena R, in vpadne
kote a, nimamo vedno moZnosti dobiti Zeljenih podatkov (program Profili 2). Zaradi
tega moramo pogosto iskati poenostavitve. Ker imamo iz enacb gibanja dostop do
hitrosti leta letala V, ker lahko izberemo Re in ker poznamo obliko letala in s tem
aerodinami¢no tetivo ¢ vsakega sestavnega dela, lahko enalbo 2.65 izrazimo na

hitrost Vin enacbi 2.66 in 2.67 zapiSemo v obliki:
C, = flaV), (2.68)
C,=flaV). (2.69)

Na ta nacin lahko v simulacijskem modelu lazje in hitreje dostopamo do potrebnih
podatkov. Ce poznamo koeficiente vzgona in upora v dolo&enih totkah, lahko iz
zgornjih enaCb dobimo s pomoc¢jo dvodimenzijske interpolacije iskane podatke v
vseh vmesnih tockah. Primer tako dobljenih podatkov za koeficienta vzgona C, in
upora C, za profil NACA 2412 sta podana na slikah 2.5 in 2.6. Seveda lahko podatke
za koeficineta vzgona in upora podamo v manj natan¢ni enodimenzijski obliki, karje

podano na slikah 2.7 in 2.8.
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Cv = f(ALPHA, MACH), NACA 2412

0 =50
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Slika 2.5: Koeficient C, v dvodimenzijski obliki

Cu = f(ALPHA, MACH), NACA 2412
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Slika 2.6: Koeficient C, v dvodimenzijski obliki
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Sika2.7: Koeficient C, v enodimenzijski obliki
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Sika2.8: Kodficient C, v enodimenzijski obliki
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Razlaga grafov po slikah od 2.5 do 2.8 je podobna, ne glede ali so podatki podani
dvodimenzijsko ali enodimenzijsko. Na razlike bomo opozorili sproti. Slika 2.7
prikazuje odvisnost koeficienta vzgona C, od vpadnega kota a za profil NACA 2412.
Karakteristika je podana tako za negativne kot pozitivne vpadne kote. Koeficient C,
pri nekem dovolj velikem negativnem vpadnem kotu spremeni predznak, kar se na
sili vzgona pozna tako, da deluje v nasprotno smer kot pri pozitivnhem vpadnem kotu.
1z grafa je moC opaziti, da pri vpadnem kotu 0° koeficient vzgona ni enak 0, pac pa
ima neko pozitivho vrednost. Vzrok temu je v profilu krila, ki ustvarja nek vzgon
tudi pri vpadnem kotu 0° in manj, karje znaCilno za nesimetri¢ne profile. Koeficient
vzgona doseZe vrednost 0 Sele pri nekem dovolj velikem negativnem vpadnem kotu,
kar pomeni, da krilo ustvarja vzgon, vse dokler ni preseZena vrednost tega kota v
negativno smer. Opazimo lahko tudi zmanjSevanje koeficienta vzgona pri vpadnem
kotu, vec¢jem od 14°. Kot, pri katerem zalne vrednost koeficienta C, upadati, se
imenuje kriticni vpadni kot (a,,). Na sliki 2.8 je prikazana odvisnost koeficienta
upora C, v odvisnosti od vpadnega kota a za profil NACA 2412. Koeficient upora
nikoli ne zavzame negativne vrednosti, saj sila upora vedno deluje tako, da se
gibanju upira. Vrednost koeficienta C, tudi ne doseze vrednosti 0, kar bi pomenilo,
da profil (telo) nima upora. Poteka grafov na slikah 2.7 in 2.8 sta bila dobljena
eksperimentalno in veljata samo za profil NACA 2412. Pri dvodimenzijsko podanih
koeficientih C, in C, je povsem enako, dodatno se poda Se odvisnost od hitrosti,

izrazeno v Machovem Stevilu.

Profil NACA 2412 je primer t. i. nesimetricnega profila. To poleg dimenzijske
nesimetrije profila pomeni, da koeficienta vzgona in upora pri enako velikih vendar
nasprotno predznacenih vpadnih kotih nista enaka. Simetricni profili imajo v
nasprotju z nesimetri¢nimi profili koeficienta vzgona in upora pri enako velikih
vendar nasprotno predznaCenih vpadnih kotih enaka. TakSni profili imajo pri
vpadnem kotu 0 tudi koeficient vzgona enak ni€. Simetricni profili so obicajno
uporabljeni za stabilizacijske in krmilne povrSine, zato potrebujemo tudi podatke za
veCja obmocja vpadnih kotov, saj odklon krmilnih povrSin lahko doseZejo

razmeroma velike vpadne kote (£25°).
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2.5.3 Aerodinamicne razmere na sestavnih delih

V razdelku 2.8.1 smo ugotovili, da je bistveno primerneje, Ce je letalo iz
aerodinamiCnega staliS§Ca sestavljeno iz ve¢ glavnih sestavnih delov. Razmere na levi
in desni strani letala v sploSnem niso enake, zato je letalo aerodinami¢no opisano s Se
veC sestavnimi deli, razdeljenimi na tiste na levi in tiste na desni strani. Opisi razmer
se nanaSajo na prijemaliS¢a sil, saj so celotni prispevki sil ter navorov sestavnih
delov zdruZeni v prijemalis¢ih sil. V nadaljevanju bomo pokazali opis razmer na
krilu in odklonski krmilni povrSini. Povsem enak opis je potreben za vsak sestavni
del letala. Krilo je primer fiksnega sestavnega dela, zakrilce pa gibljivega sestavnega

dela.

Ko letalo zavija, se mu v najsploS$nejSem primeru spreminjajo vse tri kotne hitrostip,
g in r. Letalo se mora najprej zavrteti okrog osi x z neko spremenljivo kotno hitrostjo
p za kot @. Taksna lega omogoca letalu zavijanje. Letalo se tako lahko zacne vrteti
okrog osi z z neko hitrostjo » in s tem se mu spreminja kot . Ob tem se letalu, sicer
malo, spremeni tudi viSina leta, kar je povezano s kotno hitrostjo ¢ in spremembo
kota 6. Da se letalo lahko zavrti okrog osi x, mora ustvariti razlicno veliki sili vzgona
na levi in desni polovici krila, da letalo spremeni smer leta v dvigovanje, mora
viSinsko krmilo ustvariti ustrezno spremembo vzgona. Za vsako spremembo nacina
leta je potrebno ustvariti ustrezno spremembo aerodinamicnih sil in s tem navorov, ki
omogocCijo doseCi Zeljen nacin leta (zavijanje, dvigovanje ...). Ko je Zeljen nacin leta
dosezen, gaje potrebno tudi obdrzati tj. ustvariti novo ravnovesje aerodinamicnih sil
in navorov. V nadaljevanju bomo skuSali aerodinamiCne sile na dveh primerih

opisati.

Slika 2.9 prikazuje razmere na desni polovici krila letala pri vrtenju letala okrog osi

x. Masno teZiSCe letala je oznaCeno s T, prijemalisCe aerodinamic¢nih sil desnega krila
pa s P, Skupna hitrost gibanja prijemaliSa aerodinamicCnih sil je vektorska vsota

hitrosti gibanja masnega teziS€a letala in prispevkov zaradi rotacije. Prispevki zaradi

rotacije so produkti kotne hitrosti in pripadajoCe roCice. Za prijemali$Ce sil smatramo
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tocko, kjer prijemlje aerodinamiCna rezultanta sil posameznega dela. Za razmere, ki

so prikazane na sliki 2.9, lahko zapiSemo enacbi 2.70 in 2.71:

vyp = pR (2.70)

zZp 2

v, =PR,. 2.71)

Slika 2.9: Vitenje letala okrog osi x in razmere na desni polovici krila

Slika 2.10 prikazuje razmere na desni polovici krila pri vrtenju letala okrog osi y.
Oznake na sliki so enake kot oznake v prejSnjem primeru, spremenjen je le pogled

opazovanja. Prispevke zaradi rotacije podajata enacbi 2.72 in 2.73:

Vg = _quq > (272)
v, =—qR,,. (2.73)

------------ Ry

z V¥

Slika 2.10: Vitenje letala okrog osi y in razmere na desni polovici krila
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Slika 2.11 prikazuje razmere na desni polovici krila pri vrtenju letala okrog osi z.

Prispevke zaradi rotacije podajata enacbi 2.74 in 2.75:

v, =—tR,, (2.74)
v, =R, . (2.75)

Slika 2.11: Vrtenje letala okrog osi z in razmere na desni polovici krila

Opozoriti velja, da smo v enacbah od 2.70 do 2.75 upoStevali razdalje R kot
pozitivne. Tako smo s pomocjo predznakov prispevke hitrosti smiselno orientirali
glede na koordinatni sistem letala. Poudariti velja, da se med letom lega prijemaliS¢
aerodinamic¢nih sil spreminja in lahko se zgodi, da v enacbah opisani prispevki
hitrosti niso pravilno predznaceni, tj. napa¢no orientirani v koordinatnem sistemu
letala. Zato je bolje razdalje R upostevati kot predznaCene in orientirane v
koordinatnem sistemu letala. Na ta nacin dosezemo, da c¢e se lega prijemaliSca
aerodinamicCnih sil spreminja, se prispevki rotacijskih hitrosti pravilno pristejejo k
skupni hitrosti. Komponente dejanskih translacijskih hitrosti prijemalisca
aerodinamicnih sil na desni polovici krila so tore;j:

VaiWebsacssPepR B 18, — 1R, ,

V¥ 3inipRpRyR- IR, , @y
Vyr¥shaingicopR + pRB, ~qR,, . @78)

(2.76)
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Vpadni kot a desne polovice krila je tako:

v
Ay = arctan(—”‘ij ;
Vaa

skupna sila vzgona in upora desne polovice krila paje:

W2, +V2, +Vs
Foa =Cou (a'kd )Skd (xkd Zykd kd),

2 2 2
P(kad Vo T zkd)

Foa =Cuu (akd )Skd 5

(2.79)

(2.80)

(2.81)

V enacbah 2.80 in 2.81 pomeni F,, silo vzgona desne polovice krila, F, , silo upora

desne polovice krila, S, je plo$€¢ina desne polovice krila, o je gostota zraka, C

koeficient vzgona desne polovice krila in C,, , koeficient upora desne polovice krila.

Vyp = PRy,
v, =—PR,.
v, =—qR,,

Vi =Vcosacosp—qR,, +1R

Vg =VsinB+pR, +rR,,

y

zgogp/igﬁ}@@ag-, 'g&LijgygjejQIRgmere na levi polovici krila so:

(2.82)

(2.83)

(2.84)

(2.85)

(2.86)

(2.87)

(2.88)
(2.89)

(2.90)
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Vpadni kot a leve polovice krila je:

a, = arctan(—Zﬂ"—J , ' (2.91)

xk]

skupna sila vzgona in upora leve polovice krila paje:

V 2 2 V 2
Fos G, SLAT LR ) P

o2, 412 +V2
Fu E@w(@w)@p (QWB an; - kl)- @.93)

Iz enacb od 2.70 do 2.93 se vidi, da razmere na levi in desni polovici krila niso
enake, zato je nujno potrebno loCiti opis letala po sestavnih delih. V enacbah, ki smo
jih uporabili za opis razmer na krilu, indeks d pomeni desno, indeks / pa levo. Indeks
k pomeni nanaSanje na krilo, indeksi x, y in z pa poudarjajo smeri v koordinatnem

sistemu.

Primer gibljivega sestavnega dela je krilce. Z odkloni krilc se spreminja vpadni kot
in s tem tudi vzgon. Podobno kot velja za krilo, in to smo dokazali, tudi za krilca
velja, da razmere na levi in desni strani niso enake. V nadaljevanju bomo z enacbami
opisali razmere na levi in desni strani krilc in ob tem v obravnavo uvedli tudi
odklone krmilnih povrSin. Tudi v tem primeru bomo vso obravnavo strnili na
prijemaliS¢e aerodinamicnih sil. Najprej bomo opisali razmere na desni krmilni
povrSini. Za razmere, ki so prikazane na sliki 2.12, lahko zapiSemo enacbi 2.94 in

2.95:
v}ypzﬁg,) ﬁzp » @94)
V=P RR,, . \ | 2.99)
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[ Pg !
' :
.

Slika 2.12: Vrtenje letala okrog osi x in razmere na desni krmilni povrSini

Slika 2.13 prikazuje razmere na desni krmilni povrSini pri vrtenju letala okrog osi y.
Oznake na sliki so enake kot oznake v prejSnjem primeru, spremenjen je le pogled na

sliki.

zy¥

Slika 2.13: Vrtenje letala okrog osi y in razmere na desni krmilni povrSini

Prispevke zaradi rotacije podajata enac¢bi 2.96 in 2.97:
Vg =—4R,,, (2.96)

v, =qR,,. (2.97)
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Slika 2.14 prikazuje razmere na desni polovici krila pri vrtenju letala okrog osi z.

Prispevke na krmilno povrsino zaradi rotacije podajata enacbi 2.98 in 2.99:

v,, =R, (2.98)
v. =—rR_. (2.99)

Slika 2.14: Vrtenje letala okrog osi z in razmere na desni krmilni povrSini

Tudi v tem primeru velja opozoriti, da smo v enacbah od 2.94 do 2.99 upostevali
razdalje R kot pozitivne. Tako smo s pomocjo predznakov prispevke hitrosti
smiselno orientirali glede na koordinatni sistem letala. Se posebno zaradi odklonov
krmilne povrSine se lega prijemalis€a aerodinamiCnih sil spreminja. Zato velja
posebno pozornost nameniti sestavi enacb, saj se morajo prispevki zaradi rotacijskih
hitrosti v vseh poloZajih pravilno priStevati skupni hitrosti. Tudi v tem primeru je
najbolje predznacliti razdalje glede na odklon. Pri krmilnih povrSinah, ki imajo
odklone, je potrebno posebno pozornost nameniti legi prijemalis¢a sil. Ta lega se
spreminja iz vsaj dveh razlogov. Zaradi aerodinami¢nih lastnosti (vpadnega kota) in
zaradi odklona krmila. Ustrezne spremembe razdalj R pri doloCanju velikosti
prispevkov hitrosti je zato potrebno posebej natancno dolociti. Na ta nacin zajamemo
tudi, kot bomo videli kasneje, navore, ki se pojavijo zaradi odklonov krmilnih
povrsin. Komponente dejanskih translacijskih hitrosti prijemalis¢a aerodinamicnih sil

na desni krmilni povrSini (aileronu) so torej:
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Via =V cosacos f—qR, — IR, (2.100)
Vyad :VSInﬂ+pRzp _rerJ (2.101)
Via =V sinacos f+ pR,, —qR,, . (2.102)

Vpadni kot a desne krmilne povrSine je tako:

v
a,, = arctan(—"'—"—} ; ‘ (2.103)

xad

skupna sila vzgona in upora desne krmilne povrsine pa je:

P (fozd + Vyzad + szzd )

F vad = Cvad (aad + 5ad )S ad 2 b (2 . 104)
Vi Vi 4V,
‘F;lad = Cuad (aad + 5ad )Sad p( e i zyad i 2 ) . (2 105)

V enacbah 2.104 in 2.105 je F, , sila vzgona desnega krilca (ailerona), F,, sila
upora desnega krilca, .S, je ploSCina desnega krilca, p je gostota zraka, C,_,
koeficient vzgona desnega krilca in C,_, koeficient upora desnega krilca. Razmere na
levem krilcu pri vrtenju okrog osi x opiseta naslednji enacbi:

vy, =PR,, (2.106)

(2.107)

Razmere na levem krilcu pri vrtenju okrog osi y opiSeta naslednji enacbi:

V. =—4R (2.108)

xq 2q 3

v, =gqR.,. (2.109)

xq

Razmere na levem krilcu pri vrtenju okrog osi z opiSeta naslednji enacbi:

v, =rR,, (2.110)
v, =-TR,, . (2.111)
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Preostale enacbe, ki opisujejo razmere na levem Krilcu so:

xaI me ‘?ﬂ _quzj_ +Ry1,g yr > @ 1 12)
Vi ¥ ¥rsiR B pRORR - TR, @113)
Wo=¥ Sisinaeosif-pRILGR gR,, . (21

Vpadni kot a desnega krilca je tako:

m@{ . J | @15

skupni sili vzgona in upora desnega krilca sta:

P( x2 Vyzal +Vzil)

F val = Cval (aal + 5al )S al 2 H (2 1 16)
oV +Viu 4V
F;ztgl = @%Mal 951 &VA - l Zy l I) (21 17}

V enacbah, ki smo jih uporabili za opis razmer na krilu, indeks d pomeni desno,
indeks / pa levo. Indeks a pomeni nanaSanje na aileron (krilce), indeksi x, y in z

poudarjajo smeri v koordinatnem sistemu.

Zaradi sploSnosti smo podali le dva primera. Pri postopku opisa aerodinamicnih sil
sestavnih delov je potrebno paziti na pravilno upoStevanje prispevkov rotacijskih
hitrosti v vseh polozajih. Za sestavne dele, katerih aerodinamic¢ne sile so odvisne od
vpadnega kota [, velja podoben postopek. Razlika je v izraCunu popravljenega
vpadnega kota (3, ki se izraCuna po enacbi 2.3. V tem primeru tudi sila vzgona deluje
v + smeri os y, medtem ko ima sila upora vedno smer nasprotovanju gibanja. Pri
gibljivih krmilnih povrSinah je potrebno upostevati Se odklone krmilnih povrSin. V
tem razdelku smo podali le osnovno idejo k pristopu opisa sestavnih delov letala.
Natancnost vseh zajetih lastnosti je odvisna od zahtev po natan¢nosti matemati¢nega
modela. Tudi zunanjih vplivov nismo zajeli v obravnavo. Vpadni kot je odvisen od
vetra in to lahko uposStevamo v komponentah hitrosti v, v, in v, vsakega sestavnega

dela. Seveda mora biti hitrost vetra izraZzena v koordinatnem sistemu letala.
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2.5.4 Aerodinamiéna razultanta sil in navorov

V podpoglavju 2.5.3 smo zajeli vse vplive, ki pomembneje vplivajo na komponente
hitrosti v smeri osi koordinatnega sistema letala. Cilj doloCanja kotnih hitrosti in
hitrosti teziS€a letala je dolociti vpadne kote za vsak posamezni del letala. S pomocjo
vpadnega kota vsakega sestavnega dela se preko dvodimenzijskih grafov na slikah
2.5 in 2.6 oziroma enodimenzijskih grafov na slikah 2.7 in 2.8 dolo¢ijo koeficienti C,

in C, za profil vsakega od sestavnih delov letala. Ko sta znana koeficienta vzgona in

upora, se izraCunata sili vzgona in upora za vsak sestavni del letala posebe;.

V enacbe gibanja vstopajo zunanje sile in navori, ki delujegjo na Ietalo.
Aerodinamicne sile, ki delujejo na letalo, to so sile vzgona in upora, je potrebno
razstaviti na komponente v koordinatnem sistemu letala. PrijemaliS¢a vzgona in
upora glavnih sestavnih delov letala imajo vsak svoje koordinate v koordinatnem
sistemu letala, kar pomeni, da so prostorsko razporejeni. Pri razstavljanju sil vzgona
in upora na komponente v smereh osi koordinatnega sistema lahko navidezno
premaknemo koordinatni sistem v prijemaliS¢a sestavnih delov letala. Na ta nacin je
mo¢ komponente sil razstaviti nekoliko nazorneje, sam premik koordinatnega
sistema pa na komponente sil ne vpliva. Na sliki 2.15 je prikazan nadin razstavitve sil
vzgona in upora na krilu tj. fiksnem sestavnem delu. Slika 2.16 prikazuje razstavitev
sil vzgona in upora na gibljivem sestavnem delu. Na teh dveh slikah gre torej za
vzporedno premaknjen koordinatni sistem v prijemalis¢a sil glavnih sestavnih delov
letala in ne za vecC razlinih koordinatnih sistemov. Komponente tako razstavljenih
sil potem vstopajo v enacbe gibanja. Koordinatni sistem letala se giblje skupaj z
letalom in zato je smiselno sile razstaviti v tem koordinatnem sistemu. Ker je glavnih
sestavnih delov letala ve¢ (desna in leva polovica krilo, desno in levo zakrilce ...) in
na vsak sestavni del delujeta sili vzgona in upora, je skupno Stevilo razstavljenih
komponent v koordinatnem sistemu letala lahko zelo veliko. Kot zgled bomo zopet
pokazali razstavljanje zgolj na dveh primerih. Za druge sestavne dele je postopek
povsem enak. Koordinatni sistem letala je definiran skupno z nekaterimi veli¢inami

na sliki 2.2.
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Na sliki 2.15 so prikazane razmere na Kkrilu (desno ali levo). Sila vzgona deluje
pravokotno na gibanje letala, sila upora pa v smeri gibanja letala, in sicer v nasprotni
smeri gibanja. Na sliki 2.15 gre za vpadni kot letala a in ne za vpadni kot leve
oziroma desne polovice krila, saj ima koordinatni sistem letala izhodisCe v teziS¢u
letala. Smer gibanja letala je oznacena z Vin ker je vpadni kot letala a, je kot med
negativnim delom osi z in silo vzgona tudi a. Kot, ki ga oklepata negativni del osi x
in sila upora, paje prav tako a. Enacbe od 2.118 do 2.125 opisujejo razstavljanje sil
vzgona in upora desne in leve polovice krila na komponente v smeri x in z. Pri teh
enacbah velja opozoriti, da so vsi faktorji enacb funkcije vpadnega kota. Tako sili
vzgona in upora kot sin(a) so odvisni od vpadnega kota a. Se ve¢. Z negativnim
vpadnim kotom sila vzgona spremeni smer delovanja (grafi na slikah od 2.5 do 2.8),
sin(a) pa je takrat negativna vrednost. Z enaCbami od 2.118 do 2.125 pravilno

razstavimo sile vzgona in upora v vseh reZimih leta. Dokazje podan v literaturi [8].

Slika 2.15: Razstavljeni sili vzgona in upora na krilu

Desna polovica krila:

F=rlgaosa, . @1s)
For=FBjgasina , | | 2.119)
P ® Lsinsin e, | (2.120)

F, —=Flgscos o . | (2.121)
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Leva polovica krila:

Fyy =~Fy cosa, | (2.122)
F,,=-F,sina, (2.123)
Fo = Fyy sina, (2.124)
F, =-F,cosx. (2.125)

Slika 2.16 prikazuje razmere na desni ali levi krmilni povrSini, v obravnavanem
primeru je to krilce. Krmilna povrSina je gibljiva, njen kot odklona je dolofen z
odklonom &, Ker sila vzgona deluje vedno pravokotno na smer gibanja, sila upora
pa v nasprotni smeri gibanja, odklon krmilne povrSine ne vpliva na smer teh dveh sil
(pa¢ pa na njuno velikost). Letalo ima vpadni kot a in zato je koordinatni sistem
letala zasukan glede na hitrost leta za kot a. 1z povedanega ter iz slike 2.16 sledi, da
odklon krmilnih povr§in nima neposrednega vpliva pri razstavljanju sil vzgona in
upora krmilnih povrS§in na komponente koordinatnega sistema letala. Enacbe, ki
opisujejo razstavljanje sil vzgona in upora krmilnih povrsin, so enacbe od 2.126 do
2.133. Tudi tu velja, da enacbe pravilno opisujejo razstavljanje sil na komponente pri

vseh rezimih letenja. Dokaz je podan v literaturi [8].

+a
84

Slika 2.16: Razstavljeni sili vzgona in upora na gibljivem sestavnem delu (krilce)



2.5 Aerodinamika letala 53

Desna krmilna povrsina:

F _,=-F,cosa, ; , (2.126)
E _.=-F,sina, (2.127)
F,,=F,_sina, | (2.128)
F_ =-F. cosa. (2.129)

Leva krmilna povrsina:

F,,, =-F,cosa, - (2.130)
E,,=-F,,sina, (2.131)
F,,=F,sina, (2.132)
F,,=-F,cosx. 2.133)

Sile, ki delujejo na letalo, so poleg aerodinami¢nih Se druge, vendar njihov pomen
nastopi Sele v enacbah gibanja. Cilj aerodinami¢nega opisa letala je dolociti sile, ki
delujejo na letalo zaradi delovanja aerodinamicnih zakonov. Sile, ki jih z omenjenimi
zakoni lahko dolo¢imo, se razstavijo na komponente v koordinatnem sistemu letala
in to je kon¢ni rezultat obravnavanja letala s staliSa aerodinamike. ZdruZene
komponente obravnavanih sil vzgona in upora v koordinatnem sistemu letala

podajata enacbi 2.134 in 2.135:
Fx = [Fulccd+kaxd +Fulccl +kaxl]+[Fuard +Fvaxd +Fuaxl +Fvaxl]+"" (2134)

Fz :[Fukzd +kazd +Fukzl +kazd]+[F

uazd

+F _ +F_ +F_]+.... (2.135)

uazl

Poleg komponent sil po enacbah 2.134 in 2.135 so v sploSnem prisotne tudi

komponente v smeri F,.

Vsaka sila, ki ima prijemaliS¢e na neki razdalji (roCici) od vrti§€a, povzroc¢a navor.
Sili vzgona in upora sestavnih delov letala nimata prijemaliS¢a v teziSCu letala in zato
povzrocata navore. Kako dolociti sili vzgona in upora za vsak glavni sestavni del
letala smo Ze pokazali, v enacbah 2.134 in 2.135 pa so zdruZene komponente sil

vzgona in upora vseh glavnih sestavnih delov letala v koordinatnem sistemu letala.
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Ker vsaka od komponent sil deluje na neki razdalji od vrtis€a (teziSCa letala), tudi
vsaka od komponent sil povzro€a navor. Vsaka od komponent sil je vzporedna z eno
osjo koordinatnega sistema, zato lahko v sploSnem vsaka od komponent sil povzroca
navor okrog ostalih dveh osi. To velja, ¢¢ komponenta ne leZi v ravnini, ki jo
dolocata preostali dve osi koordinatnega sistema. Definicije navorov so podane na
sliki 2.2. Tudi navori so izraZeni v koordinatnem sistemu letala. V tem primeru bomo
podali le kon¢ne enacCbe, ki povzemajo prispevke vseh navorov. Postopek dolocanja
navorov, ki jih povzrocajo aerodinamicne sile sestavnih delov, je enostaven, zahteva
le pazljivost pri doloCanju predznakov navorov in vrste navorov, ki jih povzrocajo
sile. Enac¢be od 2.136 do 2.138 so Ze koncen rezultat za navore, kijih povzro¢ajo vse

aerodinamicCne sile, izpeljane v prejSnjih poglavjih:

L= [szd +L,[+[L.., +Lzal]+ e (2.136)
M :[Mzkd +Mzk1]+Wzaa‘ +Mzal]+[Mxkd +Mxkl]+[and +anl]+'“ 3 (2137)
N:[kad+kal]+ [Nxad+Nxal]+"' : (2.138)

Indeksi v enac¢bah od 2.136 do 2.138 pomenijo sledece: prva ¢rka iz nabora x, y, z,
pomeni, v katero smer delujejo sile, ki povzro€ajo navor, druga ¢rka iz nabora k ali a

pomeni krilo ali aileron (krilce) in zadnja ¢rka pomeni desno d ali levo /.



2.6 Gravitacijska sila 55

2.6 Gravitacijska sila

Komponente gravitacijske sile v koordinatnem sistemu letala podaja spodnja enacba:

F, —sin6
F, =|F,, |=mg|cos@sing |. (2.139)
F cos@cos

24

Teza letala je mg, 6 je kot prevraCanja {pitch) in @ je kot valjanja (roll) letala.
Razumljivo je, daje za dolocitev komponent sile teze v koordinatnem sistemu letala
potrebno poznati lego letala relativno glede na Zemljo. Kota € in ¢ sta podana v
fiksnem koordinatnem sistemu Zemlje in v enacbi 2.139, kjer nastopata, skupaj s
kotnimi funkcijami tvorijo transformacijo sile teze iz koordinatnega sistema Zemlje v
koordinatni sistem letala. Pri izpeljavi enacbe 2.139 smo si pomagali s

transformacijo, ki jo podaja enacba 2.9.

Kot je bilo poudarjeno pri obravnavi enacb gibanja v podpoglavju 2.3, je potrebno
vse zunanje sile, ki delujejo na letalo, izraziti v koordinatnem sistemu letala.
Komponente sile teze po oseh v koordinatnem sistemu letala so oznacene v enacbi

2.139 s F,

xg’

F, in F_. Podobno je potrebno izraziti tudi navore, ki jih povzrocajo
zunanje sile v koordinatnem sistemu letala. Sila teZe prijemlje v masnem teZiS¢u
letala in ker se vsaka rotacija letala vrSi ravno okrog teziS€a letala, komponente sile
teZe zato nimajo roCic in ne povzrocajo navorov. Sila teze tako ne povzroca
nobenega navora. Po sliki 2.1 se izhodi iz blokov aerodinamike letala, gravitacije ter
pogona sestejejo in njihova vsota vstopa v enaCbe gibanja. Poudariti velja, da se
lo¢eno sestejejo komponente sil in komponente navorov. Izhod iz bloka gravitacije
so tako samo komponente sile teze, navorov zaradi omenjenih vzrokov ni.

Natanc¢nejSi podatki o transformaciji med koordinatnim sistemom Zemlje in

koordinatnim sistemom letala so podani v podpoglavju 2.2.
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2.7 Pogon

Eden osnovnih postulatov fizike je, da vsaka akcija povzroci reakcijo. 1z staliS¢a
pogona to pomeni, da mora pogonska naprava, ki povzroca potisk (silo), na nek
nadin povzroditi pospe$eno gibanje medija. Ce pogonska naprava povzroéi tak§no
pospeseno gibanje medija v eno smer, obcuti silo v nasprotni smeri. Letalski propeler
tako pospeSuje zrak, ki vpada na njegove krake. PospesSuje ga v smeri proti zadku
letala in zato na propeler deluje sila v nasprotni smeri pospeSenega zraka.
PovzroCena sila se imenuje potisna sila ali potisk. V kolikor bi na delovanje
propelerja pogledali natanCneje, bi videli, da propeler pravzaprav poveca hitrost
vpadajocega zraka v, .. za Av. 1z dejstva, da se hitrost na propeler vpadajoCega
zraka povecCa in ob upoStevanju zakona o ohranitvi mase, sledi ugotovitev, da se

mora presek vpadajoCega toka zraka za kraki propelerja zmanjSati. Ob tem

zanemarimo stiskanje zraka. Razmere so ponazorjene na sliki 2.17.

Mttedini tok
; ------ i = “:»N-.....;.,;n ------ V vhodni tolk _h'_ AV

———_—_A> i
/\ *

. :

r 1
# »
. ;
- L PR "

Slika 2.17: Delovanje propelerja

Pogled na propeler iz strani, kot ga prikazuje slika 2.17, pokaZze spremembo preseka
toka zraka. Poleg zmanjSanja preseka toka zraka za propelerjem slednji povzroca tudi
zavijanje toka zraka (vrtinec). ObnaSanje vrtinca za propelerjem je v glavnem
odvisno od kotne hitrosti propelerja. Posledica zavijanja toka zraka je zmanjSanje za

ustvarjanje potiska razpolozljive energije. ObiCajno za dobro izdelane propelerje
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velja, da zaradi omenjenega ucinka izgubijo od 1 % do 5 % razpolozljive moci.
Zaradi vrtinca, ki ga povzroca delovanje propelerja, nastaja nesimetriCen zracni tok,
ki lahko povzroca neZeljene ucCinke na sestavnih delih letala za propelerjem

(zadevanje ob repne povrsine letala).

Potisk propelerja je odvisen od prostornine zraka, ki ga propeler pospesi v enoti ¢asa.
Potisk je odvisen Se od velikosti pospeSka in gostote zraka. Za hitrost vpadajocega
zraka bomo v nadaljnji obravnavi privzeli, da je enaka hitrosti gibanja letala V. Na

osnovi fizikalnih izpeljav lahko zapiSemo enacbo za izracun potiska:

F EDZ(V+—A£V—ijv, (2.140)

Pag:4

kjer je F,, potisna sila, D premer propelerja, } hitrost vpadajocega zraka (je enaka
hitrosti letala), A v poveCanje hitrosti (zaradi propelerja) in p gostota zraka. Iz enacbe
2.140 sledi, daje potisk odvisen od kvadrata premera propelerja in da je proporcialno
odvisen od gostote zraka. PoveCanje hitrosti toka zraka Av je odvisno od hitrosti
vhodnega zraka, zato v sploSnem ni res, da se s poveCanjem hitrosti V' poveca tudi
potisk. Bolj pravilna ugotovitev je, da je povecCanje potiska odvisno od prirastka
hitrosti Av. Za propeler fiksnega premera, ki obratuje v zraku konstantne gostote,

hitrost vpadajoCega zraka pa je konstantna, je potisk odvisen zgolj od povecanja

hitrosti toka zraka.

Mo¢ je definirana kot sila, pomnoZena z razdaljo v enoti ¢asa. Ce oznalimo
razpolozljiv potisk s £ in hitrost, s katero letalo leti z V, lahko izraCunamo
pogonsko mo¢ P, ki ji reCemo tudi razpoloZljiva moé. Z uporabo relacije:

P=F_V. (2.141)

pog

Enacba 2.141 povezuje potisk in moc¢, ki proizvaja potisk. Cilj je proizvesti ¢im vec
potiska s ¢im manj moci. Ta zahteva privede do pojma izkoristka. lzkoristek
propelerja 1 je definiran z razmerjem razpoloZzljive moci P, in moc¢jo motorja P,:

P a Fl’og V
PP

e e

n (2.142)
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Taka definicija izkoristka je odvisna od hitrosti F, kar pomeni, da se izkoristek
priblizuje vrednosti ni¢, e gre hitrost V proti ni¢. To pa zato, ker potisk ne more biti
neskonc¢no velik (enacba 2.142). TakSna definicija izkoristka oCitno ni uporabna za
statiCne razmere, kar pa niti ni najbolj pomembno. Pomembneje je optimirati

izkoristek propelerja pri delovni hitrosti oziroma hitrosti krizarjenja letala.

Ce zanemarimo izgube, je moc, ki jo absorbira propeler, enaka:

P =F,, (V + ﬁ'zf-j | (2.143)
!
3
y - n(——?;-P——] _ (2.144)
zpD*(1-n)

Iz enacbe 2.144 lahko izrazimo izkoristek # in graficno prikazemo odvisnost
izkoristka od podanih vrednosti moci P, premera propelerja D, gostote p in hitrosti
leta V. IzraCunane karakteristike bi lahko dosegli le z idealnimi propelerji, ki ne bi
povzrocali induciranega upora in drugih neZeljenih vplivov. V realnosti je izkoristek
za priblizno 15 % nizji od izra¢unanih vrednosti. Le visoko ucinkoviti propelerji, ki
delujejo z majhno obremenitvijo in ugodnim razmerjem P/D’, se pribliZzajo teoreti¢ni

vrednosti.

Za dolo¢eno moc¢ P je vedno najprimernejSa uporaba propelerja z najveéjim moznim
(dopustnim) premerom D. Uporabo propelerjev z vedjim premerom obicajno
omejujejo mehanski in konstrukcijski vzroki (viSina podvozja) ali aerodinamicne
zahteve (hitrost oboda propelerja). Iz grafa na sliki 2.18 izhaja odgovor, zakaj so
letala, ki jih poganja Clovek, ali letala na pogon s son¢no energijo, opremljena z
velikimi in pocCasi se vrteCimi propelerji. TakSni propelerji zajamejo veliko
prostornino zraka in ga le malo pospeSijo in tako dosegajo najveCje uc€inkovitosti in
izkoristke. Na sliki 2.18 so prikazane odvisnosti izkoristka propelerja od hitrosti leta
in razmerja mocCi motorja ter kvardata premera propelerja. Graf potrjuje ugotovitve o
izkoristku propelerja. Pri dani moc¢i motorja bo imel propeler tem vecji izkoristek

¢im vecji premer bo imel. Prikazane odvisnosti izkoristkov na sliki 2.18 so dobljene
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iz enacbe 2.144. Ta enacba ni analiticno reSljiva za izkoristek #, zato je bil graf

dobljen s pomocjo numeri¢nega izraCuna z metodo bisekcije.

Odvisnost izkoristka propelerja od hitrosti vin razmerja moci ter premera

| | s
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3
-
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Slika 2.18: Odvisnost izkoristka propelerja od hitrosti leta in razmerja P/D’ (p = konstanta)

Prikazan opis delovanja propelerja je zajemal najosnovnejSe enacbe. Teorija, ki je
potrebna za podrobnejSi opis, je bistveno zahtevnejsa, za prvi priblizek pa nam
zadostuje podan opis. V opisu smo seveda predpostavili konstantno gostoto zraka,
kar pri vecjih viSinah nikakor ne drzi. V opisu pogona nismo zajeli vplivov kotov
namestitve motorja s propelerjem zaradi protimomenta vrteCega propelerja. Poleg
tega so nekatere v enacbah uporabljene spremenljivke nepoznane in jim je tudi tezko
oceniti vrednosti. Za simulacijske namene prikazan opis pogona ni najprimerne;jsi,
osvetli pa marsikatero koristno dejstvo. Prav tako nismo obravnavali reaktivnega
pogona. Oboje, model pogona s propelerjem in reaktivni pogon bomo natacneje
prikazali v sklopu predstavitve aplikacije SIMDLAV, Kkjer sta bila oba modela

pogonov tudi realizirana.
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2.8 Veter

V poglavju 2.3 izpeljane enacbe gibanja veljajo le, ¢e so izpolnjene S$tiri zahteve iz
Priloge A, podpoglavia A.4. Razlaga teh zahtev pomeni tudi, da se koordinatni
sistem letala ne sme vrteti in ima lahko le kve¢jemu konstantne translacijske hitrosti
v inercialnem koordinatnem sistemu. Z ozirom na zahteve 3 in 4 podpoglavja A.4
lahko izberemo koordinatni sistem, ki je fiksen glede na okoliSko atmosfero, ¢e veter

piha s konstantno hitrostjo V= konst. V tem primeru komponente «, v in w, ki so

veter

komponente vektorja hitrosti V, izraZajo hitrost letala glede na okolisko atmosfero.

Ce hitrost vetra, ki je izraZena z vektorjem hitrosti V v posameznih ¢asovnih

veter?
intervalih, v katerih opazujemo gibanje letala, ni konstantna, ni mogoce fiksirati
koordinatnega sistema glede na okoliSko atmosfero. To se dogaja pri vzletanju in

pristajanju letal, ker se hitrost vetra z viSino spreminja.

Za laZjo ponazoritev v nadaljevanju bomo zgolj v tem kontekstu uporabili indeks
atmosfera, ki bo oznaceval hitrosti z ozirom na atmosfero v okolici, in indeks zemlja,
ki bo oznaceval hitrosti z ozirom na Zemljo (zemeljski koordinatni sistem). Z
vpeljavo teh dodatnih indeksov bomo v tem podpoglavju skusali jasneje razloziti
vplive delovanja vetra na letalo. Z upostevanjem teh indeksov lahko zapiSemo novo
povezavo med hitrostmi:

V = Vatmo.sjéra + Vveter (2 145)

zemlja

oziroma z zapisom po komponentah hitrosti,

uzemlja = uatmo.\:féra + uveter H (2 146)
vzemlja = vatmo.sfera + vveter H (2 147)
wzemlja = watmo.sﬁzra + wveter ’ (2 148)

kjer SO Uatmosteras Vatmosfera in Watmosfera komponente Vektorja hitrosti Vatmosfera, Uzemljar

Veemlja IN Wzemya SO komponente vektorja hitrosti Viemlia I Uyerer, Vyeter, Wyeter SO
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komponente vektorja hitrosti V

veter

vzdolZz osi letala. Enacbo za hitrost lahko sedaj

zapiSemo:

v,
F= m[—ﬁ"—”“—Jr Qx Vzem,ﬂ,) : - (2.149)

Ce slednjo enacbo preoblikujemo,

OV o
e _ ¥ avv,,., (2.150)
7

lahko posamezne komponente hitrosti vzdolZ osi letala zapiSemo:

. F
uzﬂmyﬁl = _nf. = qwzemljzz ~+ rvzemija s Ozemlja + ™ zemlja > (2{; 551\)

F
. - ,Vy
V'zemb'mlﬁz _771;_1; bw zemlja P LU zemlja > zemlja ~ ~zemlja > (%—ll%
- F
WZmijdia: _n7 —47vzemlja + quzemlja © zemlja + nw zemlja - (; 1 gé)

Za izraCun aerodinamicnih sil in momentov je nujno potrebno poznati vrednost

dejanske hitrosti letala z ozirom na okoliSko atmosfero V

atmosfera

a in 3. Podobno kot smo podali enacbe od 2.24 do 2.26, lahko z uporabo novih

kot tudi vpadna kota

relacij zapiSemo:

K;m@sfemfiz—z(l% goswsasgBs/ P sifl dint/B, Sk gsiens &)st )+

-_(Qqu’%zﬁﬁ’” _"rye‘;gg, #Mﬁ)m @Q%ﬂ + (@V\M‘e? = waveter + %Eta,glﬁill?ﬂ‘*‘ (g. 1 54)
- l(p‘éve’i’er —_—?q'ye veter ++1¥e}teter) )Sm %%s/)g 3

. 1 1 .
a= ——————{— (~ F.sina+F, cosa)+
Vatmo.sfera cos iB m
- (pvveter - quveter + wveter )COSa + (queter - rvveter + i‘veter )Sin a} + (2' 1 55)

+q—(pcosa +rsina)tan B,
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. 1 1 ) L
£ = _—_{—(— F, cosasin f+F, cos f—F,sinasin ,3)+
' Vatma.sfera
+ (queter - rvveter + uveter )Cosa Sin ﬂ + (pwveter - ruveter + ‘)veter )COS ﬂ + (2 156)

+ ( PVooier — W erer + W oeter ] sin ¢ sin ,B} + psina —rcosa .

Na tem mestu naj takoj opozorimo, da enacbe 2.1 do 2.3 Se vedno veljajo, v njih je

potrebno zamenjati le V z V .Razliko med enacbami od 2.154 do 2.156 in

atmosfera

ena¢bami od 2.24 do 2.26 lahko ponazorimo z dodatnimi ¢leni, ki jih vna$a veter h

komponentam sil, ki delujejo na letalo. Ce zapisemo te komponente dobimo:

Fx = X aerodinamika +X pogon +X gravitacija +X veter > (2 15 7)
F y = Y aerodinamika + Y pogon + Y gravitacija + Y veter » (2 158)
F z :Z aerodinamika +Z pogon +Z gravitacija +Z veter 3 (2 159)

Y in Z  predstavljajo "popravke" sil, ki delujejo na

ter? veter veter

kjer komponente X,
letalo v smereh osi glede na atmosfero, ki ne miruje. Komponente sil vetra podajajo

spodnje enacbe:

X veter =—m (uveter + queter - rvveter )’ (2 160)
Y veter =-m (ﬁveter - pw veler + ruveter) 2 (2 16 1)
Zveter =—m (wveter + p vveter - quveter ) : (2 162)

Zaradi dodatnih prispevkov sil, ki jih opisujejo enacbe od 2.160 do 2.162, se odzivi
hitrosti leta V in vpadnih kotov a ter 3 v atmosferi, ki ne miruje, razlikujejo kot
odzivi v atmosferi, ki miruje. Zaradi gibanja zracnih mas, delujejo na letalo, ki leti v
teh zra¢nih masah, sile. Te sile stabilizirajo letalo v smer leta, ki zagotavlja, da je kot
boc¢nega drsenja enak 0. Delovanje vetra na letalo ima za neposredno posledico le
sile, ki vstopajo v enacbe gibanja. Zaradi teh sil sta duga¢na vpadna kota a in S ter
hitrost leta V'(2.154, 2.155 in 2.156). Navori, ki zavrtijo letalo v optimalno smer leta

pa so v osnovi posledica spremenjenih vpadnih kotov a, (3 in hitrosti leta V.
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2.9 Atmosfera

Za resitev enaCb stanj so nujno potrebni Se nekateri drugi podatki, ki jih bomo
omenili v tem podpoglavju. Za izracun teZe letala potrebujemo tezni pospesSek g, ki je
odvisen od viSine leta, za izraCun aerodinamicnih sil pa moramo poznati gostoto
zraka p, ki je odvisna od zraCnega tlaka p_in temperature 7. Pri doloCanju osnovnih
lastnosti atmosfere smo izhajali iz mednarodnega standardnega modela atmosfere
ICAO [2]. Zaradi zajema atmosfere v sploSnejSi obliki bomo podali Se nekatere druge

lastnosti le-te.

Temperatura T se v troposferi glede na mednarodni standardiziran model atmosfere
po ICAQ izraCuna po enacbi:

T=T,+Ah, (2.163)

kjer je za temperaturo zraka na nadmorski viSini 0 vzeta temperatura 7o = 288,15 K

in temperaturni gradient troposfere X = -0.0065 Krn", h je nadmorska visina.

Zra¢ni tlak je odvisen od viSine, kot podaja osnovna hidrostati¢na enacba 2.164.
Predpostavimo, da lahko za zrak v atmosferi uporabimo zakon za idealne pline po

enacbi 2.165:

dp, =-pgadh, (2.164)
R
%:X/[LT' (2.165)

Po izenaCenju enacb 2.164 in 2.165 ter zanemarjenju odvisnosti gravitacijskega
pospeska g od viSine dobimo:
ap, M

ag0
=- dh,
o, RT (2.166)

kjer je p, zracni tlak, g, = 9,80665 ms ° (tezni pospesek na morski gladini), M, je

molska masa zraka in R, =8314,32 JK'kmol' (molska plinska konstanta).
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Stati¢ni zra¢ni flak p, dobimo po integraciji enacbe 2.166:

1,{&] __8 ,,,(ﬂﬁ_”’j_ (2.167)
Py AR T, .

Enacbo 2.167 lahko zapiSemo tudi v obliki:

Ps _ ( 1+ﬁ)“ﬁ _ (Zo_)_ﬁ, (2.168)

Dy 0 r

kjer je p, = 101325Nm™ (zraéni tlak na morski gladini), R je specifi¢na plinska
konstanta (R =R/M, = 287,05JK'kg') in M, = 28,9644kgkmol’ je molska

masa zraka na morski gladini.

Pri izpeljavi enacbe 2.168 smo integrirali ena¢bo 2.166 pri konstantnem teZnostnem
pospeSku. To pomeni, da bi dejansko morali zamenjati geometriCno vi§ino A4 z

geopotencialno viSino H Sicer je geometri¢na viSina 2 nadmorska visina,

geopot®

geopotencialna viSina H__ paje definirana z enacbo:

geopot

h
Hypp = [ Z-ah. (2.169)
0 go

V nasi obravnavi obeh viSin zaradi manjhne razlike ne bomo posebej razlikovali. Ta
poenostavitev je upraviena za simulacije na relativno nizkih viSinah. V nadaljnji
obravnavi bomo torej uporabljali oznako 4 za viSino leta, zavedali pa se bomo
majhne napake, ki jo storimo s to poenostavitvijo. Opozoriti velja, da smo pri
obravnavi enacb gibanja za viSino leta uporabljali simbol H, vendar povsem izven

konteksta geopotencialne viSine. MiSljena je zgolj nadmorska viSina.
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Gravitacijski pospesek g izraCunamo po enacbi:

. 2
= _ zemhe 2.170

zemlje
kierje g, = 9,80665 ms * (tezni pospesek na morski gladini) in R, = 6371020 m

(polmer Zemlje). Ceprav enacba 2.170 uporablja polmer Zemlje, so enabe stanj od
2.24 do 2.35 zapisane za raven model Zemlje (ne uposteva ukrivljenosti). Enacba
2.170 povzema le odvisnost teznega pospeSka od viSine. Omenjenega ne gre

spregledati.

Tezni pospesek
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Slika 2.21: Odvisnost teznega pospeska ni linearna

Gostoto zraka p izraCunamo iz zraCnega tlaka p, in temperature zraka 7's pomocjo
plinskega zakona za idealne pline po enacbi:

_pM, p,

P—ﬁ‘—ﬁ- (2.171)
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Podajmo Se izracune veli€in, ki jih bomo pri nasi obravnavi oziroma kasneje tako ali
drugace srecali. DinamicCni tlak se izracuna iz hitrosti zraka in gostote zraka. Je nujno
potreben pri izraCunu aerodinamicnih sli in sil pogona zaradi delovanja propelerja.
IzraCuna se po enacbi:

I
Topm = Esz. (2.172)

Za letala, ki letijo z velikimi hitrostmi, je pomemben podatek Machovo Stevilo M.
Machovo $tevilo se izracuna:

m=r (2.173)
a

kjer je a hitrost zvoka, ki se izracuna:

a=JRT . (2.174)

Ce uporabljamo podatke iz vetrovnikov, potem je potrebno upostevati tudi t. i.
dimenzijske efekte, ki prenesejo lastnosti modelov iz vetrovnikov na realne modele.
V takih primerih je potrebno poznati Reynoldsevo Stevilo, ki se pogosto podaja z
izracunom, kjer se uposteva srednja aerodinamicna tetiva ¢. Izracun podaja enacba:

R =2 (2.175)
Y7,

Reynoldsevo Stevilo, izrazeno na dolzinsko enoto je zato:

r =2 (2.176)
7

V enacbi 2.176 je M, koeficient dinamiCne viskoznosti, ki se izratuna z

Sutherlandovo enacbo:

3
_1485-107'T?
T+1104

(2.177)



68 2 Nelinearni matematicni model letala

2.10 UravnoteZenje modela letala

V razdelkih od 2.1 do 2.9 je zajeto vse potrebno za zgraditev preprostega
nelinearnega modela letala. V kolikor bi Zeleli model tudi simulacijsko preveriti, pa

bi na tem mestu naleteli na tezavo.

Pred zacCetkom simulacije je nujno potrebno doloditi zaCetne pogoje x(r = 0) tj.
vrednosti spremenljivk stanj x ob ¢asu ¢ = 0, vhode v sistem letala Uaero = [de da 7 J7]
in vhodni vektor v sistem pogona u_ . Izvajanje simulacije je pravzaprav ciklicno
reSevanje enacb gibanja in te so diferencialne enacbe 1. reda. Poznani zaCetni pogoji
so torej pogoj za reSitev teh enacb. Vhodi v simulacij ski model letala so odkloni
krmilnih povrSin. Pred zagonom je potrebno poznati ali bolje reCeno dolociti
vrednosti omenjenim spremenljivkam. Ena od reSitev je, da jih izberemo poljubno.
Taksna reSitev se zdi sicer preprosta, ni pa zelo verjetno, daje tudi uporabna. Ce pri
tak§nem dolo¢anju spremenljivk stanj pogreSimo Ze pri eni spremenljivki stanja, so
posledice lahko velike. V primeru, da dolo€imo spremenljivko stanja p razli¢no od 0,
bo to v simulaciji pomenilo rotacijo letala okrog osi x, podobno velja tudi za kotni
hitrosti g in r. Ce pogresimo pri dolo¢anju Eulerjevih kotov i, 6, ¢, to pomeni
druga¢no lego letala (relativno glede na Zemljo) kot bi Zeleli. PogreSek pri doloCanju
odklona krmil ali vrtljajev v sistem pogona povzro¢i druga¢no nadaljevanje leta od
Zelenega. Cetudi vsem naStetim spremenljivkam dodelimo vrednost 0, gotovo
naletimo na tezave pri doloCanju hitrosti leta V, vpadnemu kotu a ter kotu bo¢nega
drsenja 3. Prav slednji trije (V, a, B) skoraj gotovo hkrati nimajo ali vsaj ni Zeljeno,
da bi imeli vrednost 0. Z dolocitvijo vrednosti vhodnim vektorjem u in u

aero pog

zagotovimo nadaljevanje leta, torej let ob Casih # > (. Pred zaCetkom simulacije mora

biti tako ustrezno dolocen celoten vektor spremenljivk stanj x ter vhodi u___ in u

aero pog*

V primeru ko Zelimo, da bo letalo letelo v vseh ozirih naravnost, ne sme biti

popolnoma nobenega pogreska pri dolo¢anju vektorja x ter vhodov u___in u kar

aero pog?

nadalje pomeni natan¢no dolocitev vseh komponent vektorjev x in u ter u ..

aero

Izvzete so le koordinate, ki dolocajo pozicijo letala. Omenjeni nacin doloCanja X,
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U, in u_ gotovo ne more dati zadovoljivih rezultatov, zato je potrebno v proces
uravnoteZenja letala vkljuciti teoreti¢ne osnove skupaj z optimizacijskim postopkom.
UravnoteZenje oziroma trimanje letala pomeni doloditi pogoje, pod katerimi letalo
ohranja uravnotezen let. Osnovno teoretiCno ozadje uravnotezZenega leta bomo
predstavili v nadaljevanju. Ponovno podajmo nelinearno enacbo stanj, ki opisuje

dinamiko poljubnega togega telesa:

x = f(x(t), u(t), v(t), 1). (2.178)

Enacbo 2.178 lahko podamo tudi v implicitni obliki:
f(x(¢), x(), u(z), v(t) 1) =0, (2.179)

in u_ ) in v vektor

aero pog

kjer je x vektor stanj, u je vhodni vektor vseh vhodov (u
zunanjih motenj (veter). RavnoteZna to¢ka Casovno nespremenljivega sistema brez

krmilnih vhodnih signalov, je definirana z:

f(x, x,u)=0, (2.180)

kijerje i=0 in u= 0 ali konstanten. Motenj vetra tu ne upostevamo. Sistem je v
mirovanju, ¢e so vsi ¢asovni odvodi enaki 0. UravnoteZen let je definiran kot pogoj,
v katerem so vse spremenljivke, ki opisujejo gibanje, konstantne ali enake 0 in vsi
pospeski enaki 0. Tej definiciji ustreza uravnotezen let naravnost (steady wings-level
flight) in uravnoteZeno zavijanje (steady turning flight). Pri tem smo predpostavili
konstantno maso letala in uporabo enacb gibanja, za katere veljajo omejitve iz
Priloge A. Ce zanemarimo ¢ spremembo gostote zraka glede na nadmorsko visino,
potem lahko za uravnoteZena leta smatramo tudi sfeady pull-up (push-over), kar
pomeni konstantno prevraCanje in sfeady roll, kar pomeni konstantno valjanje.
Steady pull-up pomeni let, pri katerem se letalo vrti s konstantno kotno hitrostjo
okrog osi y (prevracanje -pitch) oziroma dela "luping”, steady roll pa pomeni let, pri
katerem se letalo vrti s konstantno kotno hitrostjo okrog osi x (valjanje - roll)
oziroma dela "sodcek". Spremenljivke, ki opisujejo pozicijo letala v koordinatnem
sistemu Zemlje x,, y, in H, ne tvorijo povratne zanke v enacbe gibanja, zato jih pri

obravnavi uravnoteZenih letov lahko izpustimo. Ostane 9 spremenljivk stanj v
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enaCbah, ki so bile izpeljane in veljajo za raven model Zemlje. Podane so z enacbo

2.181:
p.q.rV,a, f=0, u=konstanta. (2.181)

Naslednje zahteve dolocajo natancne pogoje za uravnotezene lete:

steady wings-level flight: 0, 9,0,y=0 in pqr=0

steady turning flight: @,6=0 W = turn rate
steady puZl—up, push-over: o,0,v=0 0 = pull —up rate
steady roll: 0,y =0 @ =roll rate

Izpolnjeni pogoji p,q,r = 0 povzrocijo, da so aerodinamiCni navori in navori zaradi
delovanja pogona konstantni ali enaki 0. Podobno izpolnjeni pogoji V, a, =0
povzrocijo, da so aerodinamicne sile konstantne ali enake 0. Tem zahtevam ustrezata
tudi nacina leta steady pull-up in steady roll. Kljub vsemu je koristno uravnoteZziti
letalo tudi za slednja naCina leta, saj letalo in njegov sistem vodenja (avtopilot)
nadzira letalo tudi v takSnih poloZajih. V ta namen moramo v uravnotezenih pogojih

leta model letala linearizirati in pridobiti potrebne podatke za nac¢rtovanje vodenja.

Da bi zagotovili uravnoteZen let, je potrebno resiti sklop nelinearnih diferencialnih
enacb, ki sledijo iz modela. Zaradi kompleksnih funkcijskih odvisnosti, ki sledijo iz
modela, v sploSnem teh enacb ni mogoce resiti analiti¢no. Zato je potrebno uporabiti
numeri¢ni pristop, ki iterativno izboljSuje neodvisne spremenljivke, dokler ni
dosezen kateri od kriterijev. Na ta na¢in dobljena reSitev je priblizek, vendar se s ¢im
ostreje postavljenimi Kkriteriji tem bolje pribliZzamo toCni vrednosti. Toda reSitev ni
enoli¢na. Za primer uravnotezenega leta naravnost pri dani moci motorja obstaja
reSitev za dve razlicni hitrosti leta V in dva vpadna kota a. Poznavanje obnasanja

letala nam v takSnih primerih pomaga pri dolocitvi prave reSitve.

Pred izvedbo postopka uravnotezenja je potrebno nekaterim spremenljivkam
vrednosti dolocCiti, druge pa doloci algoritem za doseganje uravnoteZenega leta.

Glede na zasnovo modela letala in na njem osnovanem algoritmu uravnotezZenja je
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potrebno uporabniku pred izvedbo postopka uravnoteZenja dolociti odklon krilc 9, in
vrtljaje motorja n. Za preostale vhodne spremenljivke d., 4, d, v sploSnem ni mogoce
dolociti kakrSnihkoli analiticnih pogojev. Te spremenljivke mora doloc€iti numeri¢ni
algoritem uravnoteZenja. Tri spremenljivke stanj, ki doloajo pozicijo letala (x,, y,
H) lahko zacCasno izklju¢imo iz obravnave, ker je edina pomembna komponenta
viSina leta H, ki pa mora biti uporabniSko dolo¢ena. Za uravnotezen let naravnost
morajo biti spremenljivke stanj ¢, p, p, g, r enake 0, spremenljivka ¢ pa mora biti
uporabniS$ko doloCena. NedoloCene ostanejo le Se spremenljivke V, a, f in 6. Kot
bocnega drsenja § mora algoritem uravnoteZenja dolociti tako, daje sila F, enaka 0.
Preostanejo le Se spremenljivke V, ain 8. V algoritem za uravnoteZen let naravnost
uporabnisko dolo¢imo Se hitrost V, s katero naj letalo leti, vrednosti spremenljivkam
a in O tako doloci algoritem. Za preostale uravnotezene lete je potrebno uporabnisko
doloditi druge spremenljivke stanj in spet druge doloCi algoritem. V pomoc
algoritmom pri doloCanju vrednosti spremenljivk lahko za preostale tri nacine leta
{steady turning flight, steady pull-up, steady roll) uporabimo nekatere odvisnosti, ki

jih lahko analiticno opiSemo. VeC o teh odvisnostih je podano v [12].

Algoritem uravnoteZenja doloCi pogoje leta z iskanjem ustreznega vektorja stanj x ter

vhodnega vektorja U in u

aero pog?

za katere so odvodi spremenljivk stanj
V,a, B, p, g, r enaki niC. Skalama kriterijska funkcija, ki predstavlja Kkriterij pri
dolocitvi ustreznega vektorja stanj x ter vhodnih vektorjev u, o in u_, je podana
spodaj:

J=cV? ve,d’ +e,fre,pregte,d . (2.182)

Konstante ¢;, 1 € {1, 2, ...6} so uteznostne konstante. Jedro algoritma uravnotezenja
predstavlja minimizacijska funkcija. Pri realizaciji v programu Matlab smo uporabili
funkcijo fminsearch. Algoritem uravnotezenja, ki je bil poenostavljeno predstavljen v
tem podpoglavju, je zasnovan na podlagi algoritma uravnoteZenja letala v FDC

Toolbox [12].
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2.11 Linearizacija modela letala

V kolikor bi Zzeleli analiticno izraCunati prenosne funkcije nelinearnega modela
letala, ki smo ga razvili skozi predhodne razdelke, bi nedvomno imeli vrsto tezav.
Zaradi nacrtovanja vodenja ali analize stabilnosti potrebujemo model letala, zapisan
v druga¢ni obliki. Zapisa s prenosnimi funkcijami ali v prostoru stanj sta
primernejSa. Na zgrajenem nelinearnem modelu lahko izvedemo postopek
identifikacije, ki pa je dokaj zapleten in zahteva dobro poznavanje pristopov k
identifikaciji. Tudi sicer se identifikacije posluzujemo v primerih, ko o sistemu, razen
vhodno-izhodnih podatkov, ne vemo ni¢, ali imamo le malo drugih podatkov o
sistemu. Nelinearni model letala pa v naSem primeru imamo in poznamo njegovo

zgradbo. Zato se v tem primeru raje posluzimo linearizacije.

Nelinearni model letala sestavlja dvanajst diferencialnih enacb prvega reda, ki

opisujejo gibanje letala. V namen linearizacije jih ponovno podajmo:

5=V =é@masd& B ¥ Fipstni Rsiyainghics B), (2.183)

4( Fséino+F, oS )+ q-{Agosas o ﬂ‘s‘i}’&iﬁ‘a})ﬂﬂ B, @.1%4)
W&S’ S5

I= ﬁrzﬁ (L—}E,xwmjm[jﬁ—lﬂic@aﬁ;—-ﬁi Skt Sim ﬂ?)—ipls&ifaz—-rrcosaz , (2.183)

J=P PR P RO APRpr-+ By’ ++ B i iP5 PP+ P Ml + PN, (2.186)
S5 =@ pt Qi3+ @ ppr- Bl @ g+ O, 7+ O, L +@, M +@ W,
(2.187)

Jo=7 T =RopDy ¥ R ppq+ By pF +R A R, G #iB2R RER L +R)M + RRIW,
(2.188)

_ g, Sing§pn ¢ +raos g
R 2:189)
St € 5490 Psinepn g, (2:190)

Jo =@ P P p F35migndirs roewpipndhe p p v 5inon0, (2.191)
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Jfio =%, =ucosdcosy + v(sin @sin @ cos iy — cos @sin y/)+ w(cos @sin @ cos y + sin @sin y/),
(2.192)

Jii =Y. =ucosfsin l//+v(sinqosin6’siny/+ cos¢cosy/)+w(cosqosin05inW—sin(pcosy/),
(2.193)

S :H=—(—usin<9+vsinqocost9+wc0sqocos6). (2.194)

Definirajmo Se vhode v model letala:

u=|[s,5,5 6 nf. (2.195)

Izhodi iz nelinearnega modela, ki so pomembni pri nadaljnji obravnavi, so vse
spremenljivke stanj [V o B p q r v 6 ¢ x. y. H). Lineariziran model lahko
predstavimo v prostoru stanj z enacbama, ki sledita:

X =Ax+Bu,

. 2.196
y =Cx+Du. ( )

Matrike in vektorji, ki podajajo lineariziran model letala v prostoru stanj, so dolo&eni

na naslednji nain:

_ gf;, (2.197)
B= %, (2.198)
C= %, (2.199)
D= %g_ (2.200)

V f so zajete enacbe od 2.183 do 2.194, v g pa izhodi. Ker so izhodi vse
spremenljivke stanja, je matrika C enotina matrika (po enacbi 2.196), direktnih
povezav vhodov na izhod ni in zato je matrika D sestavljena iz samih nicel. Po

enacbah od 5.1 do 5.18 lahko definiramo linearni model letala:
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. i ) ]

$LTILLLLA LY wway
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Zapis modela letala v prostoru stanj po enacbah 2.201 in 2.202 podaja analiticno
linearizacijo nelinearnega modela s parcialnim odvajanjem. Ce pogledamo enatbe od
2.183 do 2.194 bolj natanCno, se izkaze, da takSen zapis enaCb ni ustrezen za
parcialno odvajanje. Omenjene enacbe bi bilo potrebno prevesti v razSirjeno obliko.
To pomeni, da bi bilo potrebno sile, ki nastopajo v omenjenih enacbah, izraziti kot
funkcije vhodnih veli¢in 9, 0, 9, 9, in n. Podobno bi bilo potrebno izraziti
nastopajoe navore kot funkcije vhodnih veli¢in. Omenjeno preoblikovanje enacb
vsekakor ni enostavno. Ce bi uspeli prevesti omenjene enatbe v Zeleno obliko, bi bile
enacbe zelo obsezne in analiticno odvajanje toliko zahtevnejSe. Nenazadnje je samo

za izpolnitev matrike A po enacbi 2.201 potrebnih kar 144 parcialnih odvajanj.
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Bistveno lazji nacin lineariziranja nelinearnega modela letala ponuja linearizacija s
pomocjo Matlabove rutine [linmod. Linearizacija poteka v delovni tocki, ki je
dolo¢ena z vektorjema x, in u,. Delovna tocka, v kateri nelinearni matemati¢ni
model letala lineariziramo, je doloCena z nacinom leta letala, obicajno je to eden od
uravnoteZenih letov. Rutina /inmod ne odvaja analitiCcno, pa¢ pa se z majhnimi
spremembami (perturbacijami) spremenljivk pribliza analiticnemu odvodu v delovni

toCki. NacCina numeri¢nega izracuna matrik A in B:

e+ Ax u)=/fm)  f e A, m ) £ (x0,0,)

Axl Axn
A= : : , (2.203)
fn(XO +Ax1’“0)_fn(xo’“0) fn(xo +Axn’“0)"fn(x0’uo)
L AxI A)Cn _
_Ci,lj
kjer je: Ax,.zAxi-ng in ,.J.:{o (fe ]ez¢]
: I Ce jei=j
S |
—-fJ(XO’uO +A“0)—f1(xo’“o) fz(xojuo +A“m)_f1(xo»“0) |
Aul Aum
B= : : , (2.204)
fn(xo’“o +A“o)—fn(xo’“o) fn(XO’u0+A“m)_fn(x0’“0)
i Lu, du, i
i |
kjer je: du, = Au, - Cf'z in g, ={0 C,‘e ]'e Iij .
: ’ 1 cée jei=j
_é’i,mJ

Vrednosti matrik C in D rutina oceni na podoben nacin kot matriki A in B. Poudariti
velja, da tako dobljeni Cleni matrik niso povsem natanc¢ni, so pa dobri in uporabni
priblizki v okolici delovne tocke. Lineariziran model letala je v okolici delovne toCke

zelo dober priblizek za nelinearni matemati¢ni model letala.
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2.12 Sklep

V drugem poglavju smo obravnavali nelinearni model letala. SkuSali smo zajeti vse
pomembno, kar je potrebno za zgradbo preprostega nelinearnega modela letala. Z
opisi smo razlozili in predlagali nacin gradnje nelinearnega modela letala. Dodatnih
podrobnosti v tem poglavju namensko nismo posebej izpostavljali in navajali, saj je
natané¢nost modela odvisna od uporabe le-teh in za sploSno razumevanje niso
potrebne. Nekatere podrobnosti pri opisih aerodinamic¢nih lastnosti letala bomo
podali v poglavju 3, kjer bo prikazana namensko razvita programska aplikacija
SIMDILAV z nekaterimi primeri reSitev. Podrobno smo izpeljali enacbe gibanja, saj
zelimo biti v njihovo natan¢nost povsem prepric¢ani, da bi lahko z gotovostjo potrdili

prikazane lastnosti letala v simulaciji.

V prvem poglavju smo predstavili blocno shemo letala. 1z nje se vidijo povezave in
vplivi med posameznimi deli. Sledila je predstavitev koordinatnih sistemov in
definicija veli¢in. Predstavili smo transformacijsko matriko za izrazanje veli¢in med
koordinatnima sistemoma. EnacCbe gibanja smo v Prilogi A nekoliko natanéneje
izpeljali. Opisujejo gibanje togega telesa in podane so omejitve, znotraj katerih
veljajo. Aerodinamika daje letalu znacilnosti obnaSanja in lastnosti, zato jo je
potrebno natané¢no opisati. Predlagali smo nacin opisa aerodinamicnih lastnosti
letala. Kako v modelu upostevamo gravitacijsko silo, smo opisali v podpoglavju 2.6.
Pogon letalu zagotavlja vle¢no silo, s katero premaguje silo upora. Osnovne enacbe
opisa pogona s propelerjem smo podali v razdelku 2.7. Na letalo lahko deluje veter in
ga odnasa iz smeri. Podali smo opis vplivov delovanja vetra na letalo. Temperaturni
profil atmosfere, profil zracnega tlaka in gostote zraka smo podali v podpoglavju 2.9.
UravnoteZenje modela letala pomeni dolocitev odklonov krmil u in vektorja stanj x(t
= () za ohranjanje uravnoteZenega leta. S pomoc¢jo uravnotezenja laZje dolo¢imo
delovno tocko in model lahko v tej toCki lineariziramo. Z linearizacijo, ki smo jo
podali v razdelku 2.11, dobimo informacije o modelu letala v obliki zapisa v prostoru

stanj ali v obliki prenosnih funkcij.



3 Model letala v programski aplikaciji SIMDILAV

V poglavju 2 smo predstavili opis sploSnega nelinearnega modela letala. Predlagan
nacin povzema le najpomembnejSe, da lahko zgradimo preprost model letala, hkrati
pa je vkljuCena veCina najpomembnejSih vplivov. NajkrajSi povzetek 2. poglavja
predstavlja slika 2.1. Skupaj z njo in ob razumevanju vsebine poglavij 1 in 2, bralcu
najbrz ne bo tezko slediti vsebinam 3. poglavja. V njem Zelimo povzeti reSitve in
pristope k modeliranju letal, ki so bile realizirane v programski aplikaciji SIMDLAV
{Simulacija dinamike letala, animacija in vodenje). V vsaki podrobnosti
nadgrajenega modela letala le-tega ne bomo vedno znova opisovali v celoti, pac¢ pa
se bomo za predstavljene reSitve sklicevali na osnovni nelinearni model letala
(poglavje 2) in sproti opozorili na mesto in nacine realizacije neke podrobnosti.
Poglavje 3 je torej nadgradnja sploSnega nelinearnega modela letala z uposStevanjem
dodatnih podrobnosti do te mere, da lahko zgradimo simulacij ski model (repliko)
kateregakoli realnega modela letala. Z opisom podrobnosti bomo istocasno zajeli tudi

funkcionalnosti programa SIMDLAV.
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3.1 Fizi¢ni model letala

Osnovna razpoznavna lastnost vsakega letala je njegova oblika. Oblika letala je
konstrukcijska lastnost, ki je prilagojena uporabi letala, prilagojena aerodinami¢nim
reSitvam, zagotavljanju trdnosti in Se vrsti drugim zahtevam. Oblika je tesno
povezana z obnaSanjem letala v letu in zagotavljanjem doloCenih performans. V
SirSem smislu lahko obliki pripiSemo velikost glavnih sestavnih delov letala, razdalje
med sestavnimi deli, razdalje sestavnih delov do masnega tezis¢a letala, maso
sestavnih delov, namestitev motorjev, rezervoarjev za gorivo ... Med naStetim zlahka
prepoznamo povrsino in maso sestavnih delov, masna teZis¢a posameznih sestavnih
delov, rocice, ki povzroCajo navore, sile, vztrajnostne momente ... Trditev o
pomembnosti oblike skupaj z nasStetimi veliCinami zlahka podkrepimo, de se
spomnimo enacb gibanja od 2.24 do 2.35, osnovnih enacb za izraCun aerodinamicnih
sil in definicij navorov. V njih nastopajo masa letala, vztrajnostni momenti, sile,
navori. Ce torej Zelimo zgraditi matemati¢ni model poljubnega realnega letala, je
ocitno potrebno zajeti obliko letala. SIMDLAV ima v ta namen zgrajen uporabniSki
vmesnik, kjer program vodi uporabnika skozi definicijo vseh potrebnih parametrov,
ki skupaj predstavljajo t. i. grobi model letala. Ko uporabnik vnaSa parametre letala,
se v ozadju gradi grobi model letala. Slednji, se v prvi vrsti uporablja za izracun
mase letala, doloCitev masnega teziSCa letala in vztrajnostnih momentov letala. Z
definiranimi dimenzijami so poznane tudi prostorske razdalje med to¢kami sestavnih
delov. Ker je letalo obravnavano kot togo telo, ki je invariantno glede mase, so vse

naStete veliCine med letom nespremenljive, zato je potreben le njihov enkraten

izracun.

Uporabniski vmesnik vodi uporabnika skozi definicijo letala. Grobi model letala v
najsplosnejSi obliki je v programu SIMDLA V definiran na podlagi vnosov podatkov
za vsak sestavni del posebej. Z vnosi podatkov se definira velikost in oblika glavnih
sestavnih delov. Skupno, vkljucujo¢ tudi druge podatke, je potrebnih priblizno 100
parametrov, da lahko program doloci celo letalo. Potrebnih parametrov za definiranje

oblike letala je priblizno polovica vseh. SIMDLA Vuposteva popolno simetrijo letala
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leve in desne polovice, ¢e locilno ravnino strani letala predstavlja ravnina xz po sliki
2.2. Zato so vnosi vezani le na eno vrsto sestavnih delov, drugi so njihova zrcalna
slika. Takoj naj opozorimo, da je ta identi¢nost leve in desne polovice letala zgolj
fiziClna oziroma konstrukcijska in nikakor ne velja pri aerodinamiCnem opisu.
Program ima v naprej doloCene glavne sestavne dele. Glavne sestavne dele
definiramo kot dele, ki v grobem dolocijo letalu obliko. To je trup letala, ki je
sestavljen iz dveh delov, krila letala, krilc, zakrile, repnega viSinskega stabilizatorja,
viSinskega krmila, repnega smernega stabilizatorja in smernega krmila. Ime glavni
sestavni deli ne poudarja pomembnosti. Druge dele letala, kot so: motor, gorivo in
balast tudi obravnavamo v tem kontekstu, vendar ne kot dele, ki dolo¢ajo obliko.
Zato jih ne uvrS¢amo med t. i. glavne dele. Poleg dimenzijskih lastnosti uporabnik
definira povpre¢no gostoto vsakega sestavnega dela posebej in mu doloCi vrsto
profila. Vnos povpretne gostote sestavnega dela je velika poenostavitev. Ce pri tej
poenostavitvi izraCunamo enako maso doloenega sestavnega dela, kot jo ima realno
letalo, pa to v sploSnem ne drzi za vztrajnostne momente tega istega sestavnega dela.
Izra¢un vztrajnostnega momenta namrec uposteva prostorsko razporeditev mase, kar
pa s pribliZkom povprecne gostote gotovo povzroci napako, saj so sestavni deli letal
po vecini ogrodne in zato votle strukture. Zaradi velikih poenostavitev v numeri¢nem
ra¢unanju uporabljamo povprec¢no gostoto sestavnih delov, ob tem pa se zavedamo

storjene napake.

Dimenzija, oblika in gostota sestavnih delov omogofa numeri¢ni izradun mas

sestavnih delov. Algoritem za izraCun mas uporablja naslednjo enacbo:

*»> =i, AV p, 3.1)

kjer je AV, segment prostornine sestavnega dela in je funkcija oblike profila. Ko
uporabnik definira tip profila za vsak sestavni del letala, se pri numeri¢nem rac¢unaju
proporcionalno spremeni dimenzija profila glede na dolZzino tetive profila. Tudi
zaradi tega je potrebno poznati obliko profilov. To pojasnjuje slika 3.1.
Proporcionalno (skalirano) upostevanje dimenzij profila je koristno predvsem v

primerih, ko gre za puscicaste lome kril t. j. kadar je Sirina krila ob trupu drugacna
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kot Sirina krila na koncu. Po enacbi 3.1 numeri¢ni algoritem izrauna maso vsakega
sestavnega dela. Zgolj poznavanje mase sestavnega dela Se ni dovolj. Potrebno je
doloditi to¢ko, kjer je prijemalisCe sile teZze sestavnega dela, oziroma kje je masno

teziSCe. V ta namen uporabimo definicijo masnega tezisca, ki je podana z enacbo:

M, =0. 3.2

I8¢emo torej tocko, v kateri je vsota navorov enaka 0. V enacbi 3.2 indeks mi pomeni
i-to masno toCko. Ker imamo prostorski problem, moramo dolociti tri koordinate

tocke masnega teziS€a sestavnega dela letala. To pomeni, da uporabimo enacbo 3.2

trikrat, vsaki¢ pa predpostavimo drugo os vrtenja.

Proporcionalno povecanje za primer NACA 0009

St e T ——— —1
{ | izvomi profil ‘
(111 | S N, |~ prop. povecan profil, k=1.5 ||
i ; |
i |
O‘M = SO S S CEpe ST Sp i e : ................... - SevneeRekak :: o o R PRSI —. |
003L e 3 ..... e ’ ey !
! i i ?
o1 1) Lo S S ...................... . WSSO S ; i smciien |
L0 |romrmrees e e !
|
X1 NP . U -
/11| TOVRSRASPSe P | R ...................................... _I
0,03 oo A S R _
i \
E1.7 S SIUUUN: S, [ !
1 S OSSO N
| |
S ES,
0 0.05 0.1 0.15

Slika 3.1: Proporcionalno povecanje profila NACA 0009 za faktor k = 1,5

Resitve enacbe 3.2 ne gre iskati analiticno. Program v ta namen uporablja metodo
bisekcije, ki je v bistvu numeri¢ni pristop k reSevanju enalb. Metoda bisekcije

izkoriS¢a preprosto dejstvo, da funkcijska vrednost spremeni predznak pri prehodu
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preko nicle funkcije. Metoda oZi interval iskanja niCle tako, da sta funkcijski
vrednosti na robih intervala vedno nasprotnega predznaka. Tako je vedno
zagotovljena lega ni¢le v mejah intervala. Sirina intervala, znotraj katerega se nahaja
nicla, je kriterij za ustavitev postopka. Da bi lahko uporabili metodo bisekcije, mora
funkcija izpolnjevati Se nekatere pogoje, ki jih tu ne bomo omenjali, ker so v naSem
primeru vedno izpolnjeni. Prav osnovno idejo metode bisekcije uporabimo za iskanje
totke masnega tezis¢a. Ce je skupni navor v prvi predpostavljeni tocki lege tezista
pozitiven, v drugi pa negativen, pomeni, da teziSCe letala gotovo lezi med tema
dvema tockama. Funkcija skupnega navora je gotovo zvezna, karje eden od pogojev

za uporabo algoritma. Na ta nacin lahko s poljubno natan¢nostjo doloimo lego

teziscCa.

Za vsak sestavni del letala je potrebno dolociti njegovo maso in masno teziSe. Za
dolocitev mas sestavnih delov je nujno potrebna numeri¢na integracija. Problemu
dolo¢anja mej integracije se izognemo s poenostavljeno geometrijo. Tako je oblika
trupa v sploSnem predpostavljena kot kvader. Tudi motor letala je modeliran s
kroglo, za rezervoar za gorivo pa se prav tako smatra oblike kvadra. Ko vsem tem
sestavnim delom dolo¢imo maso in masno teziS¢e, lahko izracunamo maso letala kot
vsoto vseh masnih prispevkov. Letalo tako predstavljajo zdruZeni vsi sestavni deli, ki
so medsebojno trdno vpeti in ohranjajo medsebojne razdalje. Letalo je torej novo
togo telo, ki ima maso in novo masno tezis¢e. Masno tezisCe oziroma tezisCe letala je
zelo pomembna tocka. V tej toCki ima prijemlisce sila teZa letala, okrog te tocke se
vrti letalo, lega teziS¢a pomembno vpliva na vztrajnostne momente in v njo
postavimo koordinatno izhodiS¢e koordinatnega sistema letala. Ponovno uporabimo

Vv v

enacbo 3.2 in z metodo bisekcije dolo¢imo lego teziS¢a letala.

Z ozirom na enacbe od 2.27 do 2.29 je potrebno poznati tudi vztrajnostne momente

W oew v

letala. TezisCe letalaje toCka, okrog katere se letalo vrti. Omenili smo Ze, da lahko v

teziSCe letala postavimo koordinatno izhodis¢e in koordinatni sistem orientiramo, kot

je prikazano na sliki 2.2. Vztrajnostni moment se izracuna po enacbi 3.3:

AV =r¥dim, (@.3)
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kjer je r roCica (razdalja od vrtiS¢a do diferenciala mase dm) in dJ diferencial
vztrajnostnega momenta. V enacbah gibanja nastopajo tudi deviacijski vztrajnostni
momenti, pri katerih je glede na enacbo 3.3 razlika le v definiciji rocice. V tabeli so
podani vsi vztrajnostni momenti, ki jih potrebujemo in jih moramo izracunati.
Vztrajnostne momente letala lahko iz definiranih podatkov numeri¢no izraCunamo.
Pri tem uporabimo podoben postopek kot pri doloCanju mase sestavnih delov, le da

upostevamo Se razdalje masnih prispevkov do teziS€a. Definicije vztrajnostnih

momentov so podane v tabeli 1:

simbol definicija
I > (yz +2° )5m
I, 3 (2 + 2% )am
I, Z(x2 +y?)om
Iy 3 xy éim
J. 3 xz 6m
J,, S vz bm

Tabela 1: Viste in definicije vztrajnostnih momentov

Na podlagi vnosov podatkov program SIMDLAV zgradi grobi model letala, ki se
nanasa zgolj na obliko. Ti podatki so potrebni za izra¢un mase letala, teziSCa letala in
vztrajnostnih momentov letala. Ob definiciji oblike so poznane tudi razdalje med
katerimkoli parom toCk. Tako lahko definiramo obliko kateregakoli letala. V okviru
definiranja mase in vztrajnostnih momentov letala so zajeti tudi prispevki motorja in
goriva. V kolikor gradimo grobi model realnega letala moramo poznati ali ¢im bolje
oceniti velikosti sestavnih delov, mesta pritrditev sestavnih delov na tup letala,
velikost rezervoarja za gorivo, maso motorja ... Vseh podatkov realnega letala
gotovo ne moremo pridobiti, lahko pa jih bolj ali manj natanéno ocenimo. Tudi

zaradi tega dodatno vnasamo doloCeno napako. Zaradi poenostavitev v programu

SIMDILAV ni mogoce definirati sestavnih delov mehkih oblik (loki, kroznice ...). Na
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podlagi vnosov podatkov program sam prilagodi obliki sestavnega dela
najprimernejSo enostavno obliko (trapez, pravokotnik ...). TakSna poenostavitev je
zaradi lazjih numeri¢nih izraCunov upraviCena, napaka, ki jo na ta nacin ustvarimo,
pa tudi opraviCuje takSno poenostavitev. Omenjene enostavne oblike so pravzaprav
liki, sestavni deli letala pa iz njih izpeljana telesa. V grobem modelu letala omenjene
enostvane like sestavijo tetive profilov, ki jih uporabnik dodeli vsakemu sestavnemu
delu ob definiciji. Na ta na¢in imamo opraviti s telesi, saj le telesom lahko pripiSemo
maso. Na slikah 3.2 in 3.3 je prikazan graficni prikaz letala po definiranju potrebnih
podatkov v programu SIMDILAV. Prikaz je informacijski in ne zajema vseh detajlov.

Na slikah 3.2 in 3.3 je prikazan primer modeliranja vojaskega lovca F-16.

Slika 3.2: Stranski pogled na grobi model letala F-16
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Pogled iz vrha
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Slika 3.3: Tlorisni pogled na grobi model letala F-16

2 4

Model letala F-16 na slikah 3.2 in 3.3 je potrebno pravilno interpretirati. Prikazan
poenostavljen model se uporabi zgolj za izracun mase letala, vztrajnostnih momentov
letala, tezis¢a in povrSine sestavnih delov. Prikazan model vsebuje tudi popolne
informacije o razdaljah med poljubnim parom to¢k. Model nam torej podaja vse
fizicne in konstrukcij eske podatke o letalu F-16. Model letala F-16 na slikah 3.2 in
3.3 nikakor ni model, ki bi dejansko letel! Z dodatnim aerodinami¢nim opisom grobi
model letala ,,omehCamo” in ostre linije zgladimo. To storimo tako, da vsem
sestavnim delom pripiSemo aerodinamicne lastnosti s pomocjo koeficientov vzgona
in upora. Na ta naCin dobi vsak sestavni del obliko profila in podobnejSo obliko
realnemu letalu. Zanimiva je tudi primerjava grobega modela letala F-16 na sliki 3.3
in realnega letala F-16, ki je prikazan na sliki 3.4. O¢itno se vidijo poenostavitve pri
modeliranju oblike letala.
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Slika 3.4: Tlorisni pogled na letalo F-16 po natanéni skici
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3.2 Aerodinamicni opis letala

Aerodinamic¢ni opis moramo povezati z obliko letala. To pomeni, da moramo doloditi
aerodinamicCne sile in navore vsem glavnim sestavnim delom letala. Kot smo Ze
omenili, so v programu SIMDLA V glavni sestavni deli naslednji: trup, krilo, krilca,
zakrilca, repni viSinski stabilizator, viSinsko krmilo, repni smerni stabilizator in
smerno krmilo. To so sestavni deli, ki doloCajo letalu obliko in ki jih moramo Se
aerodinami¢no opisati. Osnovni enacbi za izraCun aerodinamic¢nih sil sta 3.4, ki

doloca izraCun sile vzgona, in 3.5, ki doloca izraCun sile upora:

F = _;- oCVS. (3.4)
F, = % pC.VS. (3.5)

Izmed veli¢in v enacbah 3.4 in 3.5 so z obliko sestavnih delov povezani: plos¢ina
sestavnega dela S, koeficient vzgona C, in koeficient upora C,. Plos¢ina § sestavnega
dela je podana z njegovo obliko, to definira uporabnik. Koeficienta C, in C, sta

povezana s profilom, ki dolo¢a aerodinami¢no obliko sestavnega dela.

Koeficienta vzgona C, in upora C,, sta lastna vsakemu profilu. Dolociti ju je mogoce
eksperimentalno ali racunsko z namenskim programskim orodjem. Program
SIMDILAV za nabor profilov uporablja koeficiente, ki so bili dobljeni na oba nacina.
Vir za eksperimentalno doloCene koeficiente je knjiga [9], za programsko dololitev
koeficinetov C, in C,, pa smo uporabili program Profili 2. Ze v razdelku 2.5.2 smo
ugotovili, da sta oba koeficienta C, in C, odvisna od vpadnega kota a (ali B) ter
Reynoldsovega Stevila. Zaradi poenostavitev uporabe v simulaciji smo slednjo
odvisnost izrazili na hitrost leta. Posploseno lahko zapiSemo, da sta koeficienta
funkciji /(vpadni kot, hitrost, vrsta profila). Program SIMDLAV za dolCanje
koeficientov C, in C, uporablja dvodimenzionalno interpolacijo. Iz danega nabora
podatkov vsakega profila, na podlagi trenutnih vrednosti vpadnega kota in hitrosti
leta, program s pomocjo interpolacije doloci vrednost koeficientov C, in C,. Na sliki

3.5 je prikazan primer nabora vseh potrebnih podatkov za profil NACA 6412. S temi
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podatki zajamemo bistvene lastnosti profila in z njimi podamo aerodinamic¢ni opis

sestavnih delov.

Profil NACA 6412

BT i — RPN - —

0.02 feeereees ........... ........... ...........

Debelina profila [m]

0 0.02 004 006 008 0.1 MACH 0 50 ALPHA [9]
Razpon profila [m]

TCp = fALPHA, MACH, NACA 6412)

MACH 0 50 alPHA[Y MACH 0 50 aLPHA[
Slika 3.5: Grafi¢ni prikaz podatkov profila NACA 6412

Na grafu na sliki 3.5 je prikazana tudi odvisnost koeficienta 7C, od vpadnega kota in
hitrosti leta, ki je izrazena v enoti hitrosti zvoka (MACH). S koeficientom 7C,
opiSemo pozicijo prijemaliS$¢a aerodinami¢nih sil na profilu. Koeficinet podaja
globino prijemaliS¢a aerodinamicnih sil, izraZzeno procentualno glede na tetivo
profila. Produkt koeficienta 7C, in tetive profila ¢ je globina prijemaliS¢a
aerodinamicnih sil, merjena od sprednjega roba profila. Pozicija prijemalis¢a sil se v
odvisnosti od vpadnega kota in hitrosti spreminja, kot je prikazano na grafu desno
spodaj po sliki 3.5. Trenutna vrednost 7C, je odvisna od trenutnega vpadnega kota in
hitrosti ter se med letom neprestano spreminja v skladu z dinamiko (ki jo dolocajo
enaCbe gibanja) in vrednostmi po grafu. Ko razpolagamo s podatkom, na kateri
globini (glede na tetivo profila) se nahaja prijemalis¢e aerodinamicnih sil na

posameznem sestavnem delu letala, lahko izracunamo tudi toCko prijemaliS¢a sil.



88 3 Model letala v programski aplikaciji SIMDLA V

Tocka prijemaliS¢a aerodinamic¢nih sil ima tri koordinate. Dolocanje tocke
prijemalis¢a bomo razlozili na primeru krila. Program SIMDILAV sam doloci
enostavnejSo obliko sestavnih delov in sicer na podlagi vnosov podatkov, kijih poda
uporabnik. Program nato za eno koordinato prijemalisc¢a sil doloci teZiS¢e ploskve, za
preostalo koordinato pa je privzeto, da lezi na tetivi profila. Nacin doloCanja toCke

prijemali$Ca sil si oglejmo na primeru desne polovice krila na sliki 3.6.

x
A,

Slika 3.6: Dolocanje tocke prijemali§¢a aerodinami¢nih sil

Voew v

Koordinata y teziS¢a ploskve se izraCuna po enacbi 3.6:

b c,+2¢
Ty)=—-. L2
(y) 3 ¢ +c, (3.6)

Koordinata x teziS¢a ploskve je spremenljiva. Odvisna je od koeficienta globine
prijemalis¢a sile 7C,. Ta nalin doloCanja lege prijemaliS¢a aerodinamicnih sil se
uporabi na vseh sestavnih delih, spreminja se le oblika sestavnih delov. Na ta nacin
dolo¢ena tocka prijemalis¢a aerodinamiCnih sil je priblizek dejanski tocki
prijemaliS¢a. Od lege tocke prijemali§Ca sil so odvisni navori, ki delujejo na profile
(sestavne dele). Teorija profilov predpostavlja doloditev koeficienta navora c,, v nasi

obravnavi pa te navore dolo¢imo na drugacen, v razdelku 2.5.4 opisan nacin.
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Koeficiente C,, C, in 7C, lahko doloCimo tudi raCunsko. Programska oprema, kot je
program Profili 2, dokaj natanno izraCuna pomembne koeficiente profilov v
obmodju majhnih vpadnih kotov oziroma v obmocju do porusitve vzgona. Na ta
nacin dobljeni podatki so okrnjeni na uporabo v obmocjih manjSih vpadnih kotov.
Program Profili 2 neposredno izraCuna koeficiente C, in C, pri poljubnem
Reynoldsovem Stevilu (Re). Za dolocitev koeficientov 7C, je potrebno narediti Se
dodatne izraCune in koeficient 7C, izraCunati iz porazdelitve tlaka okrog profila. Na
sliki 3.7 je prikazana porazdelitev tlaka okrog profila, kot jo izraCuna program Profili
2. Porazdelitev tlaka okrog profila nam je torej poznana, oblika profila pa ravno tako.
Tlak ob profilu povzroca silo, ki deluje na profil, od predznaka tlaka (nadtlak ali
podtlak) paje odvisna smer sile. Povezava med silo in tlakom je plosCina, na katero
tlak pritiska. Pri obravnavi profila ne moremo govoriti o ploS€ini na povrsini profila,
lahko pa za namen te obravnave izenaCimo funkcijo sile in tlaka, saj ju povezuje le
plos¢ina. V tej povezavi ni ni€ spornega, saj si namesto profila lahko zamislimo, da
imamo opravka s profilom, ki je dejansko rezina in ima Se diferencial tretje
dimenzije tj. diferencial plos€ine, na katero deluje tlak. Na ta nacin pridemo do
telesa, ki ima povrSino, obravnava pa na splosSnosti ni¢esar ne izgubi. Vektorski
produkt sile in rocice je navor. Ce dolo¢imo to¢ko, kjerje vsota navorov enaka 0, je
to tocka, ki ji pripiSemo prijemaliS¢e aerodinamicnih sil. Zopet uporabimo Ze
poznani postopek z uporabo metode bisekcije. Povsem jasno je, da moramo ta
postopek ponoviti za vsako spremembo vpadnega kota in Re. Ta postopek se izvede

le enkrat v fazi priprave podatkov, Se preden se uporabijo v simulacijskem modelu.
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Slika 3.7: Razporeditev tlaka okrog profila (program Profili 2)

TCp = f(ALPHA, MACH, NACA 2412)

MACH 0 50

ALPHA["]

Slika 3.8: Izradunane vrednosti koeficienta 1¢,
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Na sliki 3.7 je prikazana razporeditev tlaka okrog profila NACA 2412 za
Reynoldsevo stevilo 3.200.000 in vpadni kot 3°. Z zelenimi pusS¢icami je ponazorjen
podtlak, torej prispevki sil, ki profil vleCejo, z rdeCimi puscicami pa nadtlak, torej
prispevki sil, ki profil odrivajo. Graf na sliki 3.8 prikazuje izra¢unane vrednosti
koeficienta 7C, v odvisnosti od vpadnega kota in hitrosti. IzraCun 7C, po razmerah

na sliki 3.7 predstavlja to¢ko na grafu na sliki 3.8.

Dolocitev koeficientov C, C, in 7C, je enkratni postopek, ki se lahko izvede, Se
preden te koeficiente potrebujemo. Ko imamo nabor vrednosti teh koeficientov,
lahko s pomocjo interpolacije dobimo vrednosti le-eh za katerokoli vrednost
vpadnega kota in hitrosti leta. Z drugimi besedami, za druga¢ne vrednosti izhodov
enacb gibanja dobimo druga¢ne vrednosti teh koeficientov. V simulaciji leta letala je
tako potrebno v vsakem ciklu na podlagi novih razmer, vedno znova dolocati
pripadajoCe vrednosti koeficientov. To dejstvo ima SirSe posledice. UpoStevanje
spremembe pozicije toCke prijemaliS¢a aerodinamicnih sil na sestavnih delih pomeni,
da se spremenijo razdalje (roCice) od teZziSCa letala do prijemaliS¢ in te razdalje je
potrebno v vsakem simulacij skem ciklu vedno znova dolociti. Navori sestavnih delov
se spreminjajo zaradi sprememb aerodinami¢nih sil in dolZzin rocic. Postopek
doloc¢anja aerodinamicnih sil je za vsak sestavni del slede¢. V enacbah gibanja se
dolodi trenutna vrednost vpadnega kota sestavnega dela in njegovo hitrost. Z
interpolacijo se dolocijo koeficienti C, C, in TC,. Plosino sestavnega dela
poznamo, gostoto zraka izraCunamo iz viSine leta in s pomocjo enacb 3.4 ter 3.5
izradunamo sili vzgona in upora sestavnega dela. Ker poznamo obliko sestavnega
dela in globino prijemaliS¢a, lahko dolo¢imo tudi toCko prijemalis¢a sil.
Aerodinamicne sile imajo prijemaliS¢a, ki sicer spreminjajo pozicijo, s tem pa se
spreminjajo tudi navori. Sile in navori ponovno vstopajo v enacbe gibanja in

simulacij ski cikel se ponovi.

Do sedaj nismo posebno pozornost namenjali razlikovanju med aerodinami¢nim
opisom profila in aerodinami¢nim opisom sestavnega dela. Razlika med njima je

znatna. Graf na sliki 3.9 to trditev potrjuje.
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Slika 3.9: Primerjava polarnih diagramov

Karakteristika profila je najbolj idealna karakteristika, ki je ni moc preseci.
Karakteristika krila je slabsa od karakteristike profila. Krilo je konc¢nih dimenzij,
vpliv induciranega upora (slika 3.10) ter nenatancnosti pri izdelavi krila
karakteristiko krila v primerjavi s karakteristiko profila poslabsajo. Karakteristika
celotnega letala pa je Se slabSa od karakteristike krila. Vzrok temu so deli letala, ki
jih je potrebno dodati krilu, da dobimo kompletno letalo. Karakteristiko letala v

primerjavi s karakteristiko krila poslabSajo sestavni deli letala, kot so: podvozje,

kolesa in drugo.

Slika 3.10: Nastanek induciranega upora

Slika 3.10 prikazuje nastanek induciranega upora. Pri letu letala z nekim pozitivnim
vpadnim kotom je na spodnji strani krila pozitiven porast tlaka. Na zgornji strani
krila je hitrost zraka vedja in zato je tlak nekoliko zmanjSan. Posledi¢no na konceh
krila zrak vdira iz obmodja s povecanim tlakom na obmodcje z zmanjSanim tlakom.
Konéni rezultat je zmanjSan vzgon krila ter nastanek turbulentnih tokov, ki

predstavljajo upor. S temi primeri smo Zeleli le potrditi obstoj razlik med profili in
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sestavnimi deli. Program SIMDLA V delno uposteva te vplive. To se stori tako, da se
karakteristika C =f(a, MACH) preprosto pomnozi z neko vrednostjo faktorja
korekcije. 1z grafa na sliki 3.9 vidimo, da se pri prenosu aerodinamic¢nih lastnosti iz
profila na sestavni del (krilo) koeficient vzgona zmanjSa in zato je faktor korekcije
manj$i od 1. Podobno se upor sestavnega dela poveca in zato je upoStevan faktor
korekcije vecji od 1. S tem karakteristiko za koeficient C, naredimo bolj polozno,
karakteristiko za C, pa bolj pokon¢no. Bolj prav bi bilo, ¢e bi se obe karakteristiki
raztegnili Se nekoliko v desno (proti vi§jim vpadnim kotom). Program te moZznosti
nima vgrajene, je pa mogoce ta nacin korekcije v programu dodatno realizirati. Za
prvi pribliZzek je omenjen nacin korekcije povsem zadosten, seveda pa je prepusScen

izbiri uporabnika.

Program SIMDILA Vima v naboru podatke za 20 profilov. To so NACA 0001, NACA
0002, NACA 0003, NACA 0004, NACA 0005, NACA 0006, NACA 0009, NACA
0012, NACA 2412, NACA 4412, NACA 6412, EPPLER 67, EPPLER 166, CLARK
Y, GOETTINGEN 239, GOETTINGEN 389, HQ 3512, HQ 1012, BOEING 737,
MIRAGE. Po potrebi se lahko doda katerikoli nov profil, le da ima podatke
organizirane na predpisan nacin. Uporabnik lahko neodvisno vsakemu sestavnemu
delu posebej doloci aerodinamicni profil, tj. koeficiente C, C, in 7C,. Vecji vpadni
koti (+40°) so za profile, ki se uporabljajo za odklonske krmilne povrsine, ker je
vpadnemu kotu krmila potrebno priSteti Se odklon krmila. Vpadni kot krmilnih

povrsin pa lahko hitro doseZe velike vrednosti.

Odklonske krmilne povrSine sodijo v konceptu nelinearnega modela letala med
glavne sestavne dele. Njihove fiziCne lastnosti smo obravnavali v poglavju 3.1. Na
tem mestu jih bomo dodatno komentirali s staliS¢a aerodinamike. Koncept
nelinearnega modela letala v programu SIMDLAV, predpostavlja krmilne povrSine
kot samostojne in neodvisne s staliS€a aerodinamicnega opisa. To pomeni, da
kombinacijo fiksnega glavnega sestavnega dela in gibljivega sestavnega dela
obravnavamo in opiSemo lo¢eno vsakega zase. Obicajno, in tudi eksperimentalne
meritve so podane tako, se fiksni in gibljivi del obravnavata kot en del. Ta nacin je

edino pravilen. Nacin, kako obravnavamo taksSno zvezo v programu SIMDLAV, je
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prikazan na sliki 3.11, na sliki 3.12 pa je prikazano, kakSna obravnava bi bila povsem

pravilna.

Ry
Ry

Slika 3.11: Obravnava zveze fiksne in gibljive krmilne povisine v programu SIMDILAV

Qy

Slika 3.12: Obicajen nacin obravnave zveze fiksne in gibljive poviSine

Program SIMDILAV obravnava zvezo fiksnega in gibljivega sestavnega dela kot
zvezo dveh s staliS¢a aerodinamiCnega opisa povsem avtonomnih sistemov. To
pomeni, da program opisSe fiksni in gibljivi sestavni del povsem neodvisno. Za fiksni

del se predpostavlja, danima prav nobenega vpliva na gibljivi del, ki je nanj pripet.
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Predpostavlja se tudi obratna neodvisnost. Na sliki 3.11 je opis zveze fiksnega in
gibljivega sestavnega dela ponazorjen tudi graficno. Za vsakega od sestavnih delov
se izvrSi neodvisen aerodinamicni izracun, kar je simboli¢no ponazorjeno z grafom
za koeficient vzgona C, in izrisom sestavnega dela s polno c¢rto. Celotni
aerodinamicCni opis takSne zveze je vsota obeh delov, karje simboli¢no ponazorjeno
z znakom seStevanja. Kon¢no se za vsak del doloCijo aerodinamicne sile in navori.
TakSen nacin opisa zveze fiksnega in gibljivega sestavnega dela je skladen s
konceptom aerodinamitnega opisa letala in je pravzaprav nujen s staliS¢a moZznosti
pridobivanja podatkov. Slika 3.12 simboli¢no ponazarja pravilno obravnavo zveze
fiksnega in gibljivega sestavnega dela. Neglede na velikost in smer odklona se zveza
obravnava enotno - kot en del. Pridobiti podatke za tak nalin obravnave pa

predstavlja velik problem.
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3.3 Modelirnje pogona

Pogon predstavlja drug pomemben del v sklopu letala, ki povzroca sile in navore ter
premaguje silo upora. Pogon je lahko propelerski ali turbinski, odvisna od vrste
letala, na katerem je uporabljen. SIMDLAV omogoc¢a uporabo in prilagoditev obeh

vrst pogona.

3.3.1 Propelerski pogon in metoda elementarne delitve

S preprostimi enacbami, opisanimi v razdelku 2.7, smo Zeleli podati vpogled v
pomembne informacije o obnaSanju propelerjev. S pomocjo izpeljanih ugotovitev
lahko vidimo vpliv premera propelerja na izkoristek ali kako hitrost leta in gostota
zraka vplivata na potisk in izkoristek. Videli smo, da mora imeti propeler z velikim
izkoristkom majhen vloZzek moci na disk, ki ga ustvarja vrteCi se propeler (tj.
propeler mora imeti velik premer). Omenjene enaCbe seveda ne upoStevajo oblike in
profila krakov propelerja, kot tudi ne Kkarakteristik profila. So le dobrodosel
pripomocek v razumevanju osnov delovanja in nacrtovanja propelerjev. Velika
pomanjkljivost opisanih enacb je tudi, da v njih nastopa prirastek hitrosti 4v, ki je v
prakticni uporabi nemerljiv. Za namen nacrtovanja, konstruiranja ter analize
propelerjev potrebujemo bistveno bolj kompleksne modele propelerjev. Ta razdelek

je namenjen izpeljavi enega takSnih modelov.

Fizikalne interpretacije in iz njih izpeljane enacbe, opisane v razdelku 2.7, so
neizbezne za osnovo razumevanja delovanja propelerja. V izpeljanih enacbah
nastopajo veli¢ine, ki so posledica fizikalnih izpeljav, in kot se izkaZe, niso
najprimernejSe za interpretacijo pri modeliranju pogona in propelerja. Potisk se
izracuna po enacbi 2.140, ki jo lahko simboli¢no zapiSemo v obliki T'=f(D, V, Av,
p). Ze na prvi pogled je jasno, da veli€ina Av ni primerna za uporabo pri modeliranju
in simulaciji. Zakaj? Veli€ina Av v enacbi 2.140 pomeni spremembo hitrosti zraka.

To je razlika hitrosti med na kraka propelerja vpadajo¢im zrakom in zrakom, ki
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kraka propelerja zapusca. IzraCun omenjenega povecanja hitrosti je zapleten, poleg
tega pa tudi ni primeren, saj se v povecanju hitrosti Av med drugim skriva tudi oblika
propelerja. Ce se tudi tokrat posluzimo simboli¢nega zapisa, lahko podamo, kaj vse
je skrito v velicni Av =£(0, n, profil(C, C ), pri Cemer je 0 nagib kraka propelerja, n
so vrtljaji propelerja in profil je karakteristika profila krakov propelerja s
koeficientoma vzgona (C)) in upora (C,). Propeler je torej potrebno zelo natancno
razCleniti in upoStevati kar najve¢ podrobnosti, ¢e Zelimo dobiti dober in uporaben
model pogona. V nadaljevanju se bomo posvetili metodi elementarne delitve krakov

propelerja.

Metoda elementarne delitve krakov propelerja je relativno preprosta metoda, s katero
lahko predvidimo karakteristike propelerja. Pri tem je vsak krak propelerja vzdolz
razdeljena na veC segmentov, ki so med seboj neodvisni. Vsak segment je opisan z
ravnotezjem sil, in sicer s silo vzgona in upora, ki v smislu obravnave propelerja
predstavljata silo potiska in vrtilni moment. Hkrati se upoSteva tudi ravnotezje
momentov gibalnih koli¢in mv/t (impulz gibalne koli¢ine). Vse to popiSe sistem
nelinearnih enacb, ki se reSijo iterativno za vsak segment propelerja posebe;.
Prispevki potiska in vrtilnih momentov posameznih segmentov se na koncu sestejejo

in rezultat je napoved obnaSanja propelerja.

Metoda elementarne delitve krakov propelerja ne vkljuCuje sekundarnih
spremljajo¢ih ucCinkov, kot so komponente inducirane hitrosti zraka, ki jih
povzrocajo vrtinci za krakoma propelerja. Prav tako metoda ne uposteva induciranih
radialnih komponent toka zraka, ki so posledica dodanega kotnega pospeska zaradi
vrteCega se propelerja. V primerjavi s praktiCnimi poskusi in meritvami metoda
elementarne delitve krakov propelerja v izraCunu preceni silo potiska in podceni
vrtilni moment, oboje za 5 % do 10 %. Nekatere predpostavke metode se v
ekstremnih primerih celo povsem porusijo. TakSen primer nastopi, ko ima tok zraka,
ki vpada na krake propelerja, hitrost ni¢. Zgodi se celo, da nekateri deli propelerja
povzrocCajo potisk, drugi pa delujejo kot mlin na veter. Slednje pomeni, da ne
povzroc¢ajo potiska, ampak jih poganja vpadni zracni tok. Metoda je uporabna v

primerljivih Studijah. TakSen primer je optimiranje vpadnega kota propelerja (nagib
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krakov na smer vrtenja) za podano hitrost leta ali doloCanje optimalne strukture
propelerja za doloCene pogoje obratovanja (vrtliaji motorja in hitrost leta). Kljub
omenjenim omejitvam in slabostim je metoda elementarne delitve krakov propelerja
koristno orodje, s katerim lahko na enostaven nacin dobimo dobre napovedi potiska,
vrtilnega momenta in izkoristka propelerja v velikem obsegu izbranih pogojev
delovanja. Oznake nekaterih veli¢in v tem razdelku se ponovijo tudi v preostali
obravnavi in imajo drugacen pomen. V izogib meSanju pomenov je pomen

spremenljivk v tem razdelku podan za vsako spremenljivko.

Propeler lahko razdelimo na segmente, kot je prikazano na sliki 3.13.

N

Q 01r 02r 03r 0.7r

presek A-A

Slika 3.13: Delitev propelerja na segmente

linija ni¢nega

g, 1 jﬁf}W
vrtilni moment ‘ﬁor
/ polmer

Slika 3.14: Razmere na segmentu propelerja
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Za vsak segment lahko neodvisno analiziramo tok zraka, ¢e privzamemo, da za vsak
segment obstajata le vzdolzna in kotna komponenta hitrosti in da je induciran tok, ki
ga povzrocajo ostali segmenti, zanemarljiv. Zato bo na preseku A-A (polmer r), kot
je prikazano na sliki 3.13, tok zraka na kraka propelerja sestavljen iz komponent, ki

so prikazane na sliki 3.14.

Ceprav krak propelerja oklepa glede na smer vrtenja propelerja fiksen vpadni kot 6
(pitch angle), lokalni vektor hitrosti s krakom propelerja oklepa drugacen vpadni kot
a ali t. i. vpadni kot toka zraka. Sili vzgona in upora segmenta lahko izraCunamo z
uporabo poznanih koeficientov vzgona (C)) in upora (C,). Posebej velja opozoriti na
razliko med tetivo krila in linijo, ki dolo¢a vzgon ni¢. Profil krakov v sploSnem ni
simetri¢en, zato tetiva in linija ni¢nega vzgona ne sovpadata. Sila vzgona je vedno
pravokotna na smer gibanja, sila upora pa je vedno vzporedna s smerjo gibanja, tako
da se gibanju upira. V splosnem velja, da sta sili pravokotni in vzporedni glede na
disk propelerja (vrteC propeler ustvari disk). Sili vzgona in upora lahko razstavimo
na dve komponenti. Prva komponenta je pravokotna na smer vrtenja propelerja,
druga komponenta pa je s smerjo vrtenja vzporedna. Na ta nacin sta sila potiska
(pravokotna komponenta glede na smer vrtenja) in vrtilni moment obravnavanega
segmenta (vzporedna s smerjo vrtenja) dolo¢ena. Kot med silo potiska in silo vzgona

je definiran z enacbo:

p=0-c. (3.7)

Silo potiska in silo, ki povzroca vrtilni moment na segmentu propelerja, lahko
zapiSemo Vv naslednji obliki:

AT = ALcos(¢)— AD sin( ), (3.-8)
AQ/r = ALsin(¢)+ADcos(¢) . | (3.9

UpoStevanje podatkov za obravnavan segment (C, in C« pri kotu a) vodi do

naslednjih enacb:
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1 2 ’

AL=E- v cdr (3.10)
1 2

AD=3Cupv1 cdr, 3.11)

kjer je o gostota zraka, c tetiva kraka propelerja in tako je povrSina, na katero

v

delujeta sili vzgona in upora na segmentu propelerja, doloCena z izrazom c.dr. Ce
upostevamo Se Stevilo krakov propelerja B, dobimo kon¢no obliko enacb za izracun

potiska in vrtilnega momenta:

AT = é ov,’c(C, cos(¢)-C, sin($))Bdr (3.12)
A0 /7 = é o 2¢(C, sin($)+C, cos(é))Bdr, (3.13)
A0 = é v, e(C, sin(¢)+C, cos(¢))Brdr . (3.14)

Kompleksnost metode elementarne delitve naraste, ko poskusamo dolociti velikost
komponent hitrosti toka v, in v,. Pri tem je v, priblizno enaka hitrosti leta letala
(Vo o> VENdar je poveCana zaradi induciranega toka, ki ga povzroca propeler, v,
pa je v grobem enaka kotni hitrosti segmenta propelerja (€2r), vendar je rahlo
zmanjSana zaradi vrtinenja toka, ki ga povzroca propeler. Za natancen izracun
hitrosti v, in v, je potrebno upostevati Se ravnovesje vzdolznih in kotnih momentov
gibalnih koli¢in. Za ravnovesje navorov je potrebno poznati u¢inke induciranega toka
za vsak segment propelerja. Kot je prikazano na sliki 3.15, lahko komponente
induciranega toka definiramo s faktorji pove€anja ali zmanjSanja glavnih komponent

toka.



Slika 3.15: Tok zraka skozi vrteci se propeler

Z definiranimi faktorji izraZeni hitrosti v, in v, sta podani z ena¢bama:
v0 = vvhodni tok +avvhodni tok > (3 15 )

v, =0r-b0r. (3.16)
V tem primeru je a faktor vzdolznega vhodnega toka in b faktor kotnega vhodnega
toka. Podrobneje bosta faktorja @ in b obravnavana kasneje, na tem mestu pa

omenimo le njuni imeni.

Skupna hitrost zraCnega toka v; in vpadni kot a doloCenega segmenta propelerja sta

tako:

v, =4V, +V; (3.17)

a :G—arctan[v—oj. (3.18)
v2

Glavno nacelo ohranjanja momentov gibalnih koli¢in toka zraka uporabimo za obe
smeri, vzdolzno in radialno smer. V vzdolZni smeri mora biti moment gibalne
koli¢ine toka zraka enak potisku, ki ga ustvari segment propelerja, ki poganja tok
zraka skozi obro¢ propelerjevega diska. Slika 3.16 prikazuje obro¢, skozi katerega

segment propelerja poganja tok zraka.
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.

\ tok zraka, ki ga
poganja segment
propelerja

‘\\\x’;
™ disk propelerja

Slika 3.16: Pretok zraka skozi segment propelerja

V izogib spremenljivim vplivom, ki jih povzroca vrtenje propelerja, obravnavani tok
zraka skozi propeler pokriva celotno podroc¢je vrteCega propelerja. Lahko si
zamislimo tudi, da vrteC propeler ustvari disk, skozi katerega prehaja tok zraka. Vse
spremenljivke, s katerimi na omenjeni nacin obravnavamo propeler smatramo, da so

povprecene.

Kot smo ze omenili, mora v vzdolzni smeri veljati, da je moment gibalne koli¢ine
toka zraka enak ustvarjenemu potisku. Moment gibalne koli¢ine (v€asih tudi impulz
gibalne kolicine) je definiran kot mv/t. Spremembo potiska lahko zato zapiSemo:

AT = spremembi momentov gibalnih kolicin toka

= masni pretok x sprememba hitrosti (319
=2[lr-dr-p-v, (\

J -V
vhodni tok izhodni tok ] *

Z uporabo Bernoullijeve enacbe, upostevanjem ohranitve momentov gibalnih koli¢in
toka na treh loCenih delih (na delu vpadnega toka, na propelerjevem disku, izhodnem
toku) ter razmerja plos€ine in potiska se da pokazati, da je vzdolzna komponenta
hitrosti na disku v, enaka povprecni vrednosti hitrosti vhodnega in izhodnega toka,

kar podaja enacba 3.20:

)
(‘ vhodnitok T vi:imdnimk )

Yo = 2 = VI:'hnclm tok = vvhodnilak (/ + Za) . (3 . 20)
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QOd tod sledi enacba 3.21:

AT =21Ir - p- Vyhodnitok (1 + a) ) (vvhodm' tok (1 + 2a)— Vohodnitok ) dr
_ 2
=2llr-p-v_ (1+a)-2a-dr (3.21)
=4Ilr-p-v?  (1+a)-a-dr. '

Za kotne momente gibalnih koli¢in toka pa velja:

AQ = spremembi kotnih momentov gibalnih kolicin tokax polmer propelerja,
= masni pretok x sprememba kotne hitrosti x polmer propelerja, (3.22)
=211r - dr - p v, (v, (izhodni tok) - o(vhodni tok))-r.

Z upostevanjem ohranitve kotnih momentov gibalnih koli¢in toka v povezavi s
spremembo hitrosti toka v vzdolZzni smeri lahko pokaZemo, da je kotna hitrost v
izhodnem toku dvakrat vecja kot hitrost na disku propelerja, karje podano z enacbo

3.23:
v, (izhodni tok)=2b-0-r . (3.23)

Od tod sledi:
AQ = Zm : p ) vvhodnitok (1+a) (Zb‘Q‘) v dr

3.24
= 41}3 'p'vvhodnitok(1+a)'bg'dr' ( )

Ker zadnji enacbi za ravnovesje momentov gibalnih koli¢in toka vsebujeta
spremenljivki {a in b), potrebni za izraCun doprinosa segmenta propelerja k skupnem
potisku in vrtilnem momentu, enacbi 3.21 in 3.24 ne moreta biti neposredno
uporabljeni za dolocitev faktorjev vzdolZznega in kotnega vpadnega toka. Kljub temu
razpolagamo s sistemom nelinearnih enacb 3.12, 3.14, 3.17, 3.18, 3.21 in 3.24, v
katerih nastopajo Stiri vnaprej neznane spremenljivke 47, AQ, a in b. Sistem enacb je

torej resljiv, reSitev pa je potrebno poiskati iterativno.

Za reSevanje metode elementarne delitve propelerja z iterativnim pristopom je
najprej potrebno podati zaCetni vrednosti parametrov a in b. Le-te uporabimo v
enaCbah 3.17 in 3.18 in tako lahko izra¢unamo vpadni kot toka na kraka propelerja.

Nato uporabimo izraCunane vrednosti, ki veljajo za segment propelerja, za izraCun
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celotnega potiska in vrtilnega momenta po enacbah 3.12 in 3.14. S tema pribliznima
vrednOstima potiska in vrtilnega momenta lahko s pomocjo enacb 3.21 in 3.24
izboljSamo oceni za vrednosti parametrov a in b. Ta postopek je potrebno ponavljati,
dokler vrednosti a in b ne konvergirata znotraj dolo¢enih mej. Poudariti je potrebno,
da konvergenca takega nelinearnega sistema enacb ni zagotovljena. Kadar gre za
linearni matemati¢ni model profila propelerja, se uporablja Crank-Nicholsonova
tehnika popuscanja za zagotavljanje konvergence. Kadar so v ospredju obravnave
nelinearne znacilnosti, tudi pojavi pri nizkih hitrostih, pa je zagotavljanje
konvergence znatno tezja naloga. Obravnava tega dela ne zajema. Za dokonéno
napoved vrednosti potiska 7'in vrtilnega momenta Q s pomocjo iterativno dolocenih

vrednosti parametrov a in b se uporabita enacbi 3.12 in 3.14.

Skupni potisk in vrtilni moment propelerja je vsota prispevkov vsakega segmenta

propelerja:
T =Y AT(vsi segmenti), (3.25)
o=y AQ(vsi segmenti). (3.26)

Brezdimenzijska koeficienta potiska C, in vrtilnega momenta C, se doloCita s
pomocjo enacb:

T

C.=_ -

T p.ng_' "D4 » (327)
__ 0

CQ_p_nz_Ds’ (3.28)

kjer so n vrtljaji motorja, izraZeni s kotno hitrostjo [1/s] in D je premer propelerja.
Izkoristek propelerja je tako dolocen:

J
n=——= (3.29)

%)
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pri emer je

J _ vvhodni tok

_(n—D)— . (3.30)

Enacbi 3.27 in 3.28 bi lahko uporabili tudi obratno, tako da iz njiju izrazimo potisk T’
in vrtilni moment Q. Ce sta poznana koeficienta C, in C, izraCun potiska in
vrtilnega momenta ni problemati¢en. Iskani veliCini sta le funkciji gostote zraka,
premera propelerja in Stevila vrtljajev v enoti Casa. V nasem primeru nimamo
poznanih koeficientov potiska in vrtilnega momenta, ampak jih skuSamo Sele

doloditi.

V enacbah 3.10 in 3.11 (za izraCun vzgona in upora profila) se pojavita koeficient
vzgona C, in koeficient upora C,. To sta eksperimentalno doloceni konstanti, ki sta
lastni vsakemu profilu propelerja. S pomodjo enacb 3.10 in 3.11 se izraCunata sili
vzgona in upora na dolocen del profila propelerja. Sila vzgona deluje pravokotno na
smer gibanja profila, medtem ko je sila upora vzporedna s smerjo gibanja in ima
smer upiranja gibanju. Dobljeni sili je smiselno razstaviti in seSteti v silo potiska 7 in
silo, ki povzroca vrtilni moment Q/r. Vpadni kot toka zraka na kraka propelerja (a)
dolo¢imo s pomocjo enacbe 3.18, kot, ki ga oklepata sili vzgona in potiska (ali trenje
in sila, ki povzraca vrtilni moment), pa doloimo s pomocjo enacbe 3.7 in ga

ozna¢imo s .

Vrednosti koeficientov vzgona in upora je potrebno zagotoviti v Sirokem obmocju
vpadnih kotov. Vpadni koti so pri nizkih hitrostih leta lahko razmeroma veliki, tudi
do 50° in ve¢, medtem ko imajo deli propelerja pri visokih hitrostih leta lahko celo
negativni vpadni kot. Poleg tega za propelerje veljajo posebna Reynoldsova stevila
(majhne tetive profila), zato se pri modeliranju propelerja predlaga uporaba podatkov
za koeficienta propelerja (C, in C)) iz drugih simulacijskih modelov, ki so bili razviti
v drugih Studijah [28]. Koeficienta sta:

C,6,=62-«, (3.31

C, =0,008—0,003-C,+001-C,’. (3.32)
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Nagib krakov propelerja igra pomemno vlogo. Predpostavimo primer propelerja, ki
ima podatke 25 X 15. To pomeni, da ima propeler premer 25 cm, ob enem vrtljaju pa
bi se translatorno premaknil naprej za 15 cm. Iz teh podatkov lahko dolo¢imo nagib
krakov propelerja na zacetku in na koncu. Kraka propelerja seveda nimata enakega
nagiba glede na razdaljo od osi vrtenja, karje o¢itno. Ce Zelimo, da se vsak del kraka
ob enem obratu propelerja premakne naprej za enako razdaljo, morajo deli krakov
propelerja imeti razlicne nagibe. Nagib krakov dolo¢imo po nacelu navojnice.
Zamislimo si obrat propelerja in opazujmo, koliko se propeler premakne po viSini.
Na sliki 3.17 je prikazan nacin doloCitve nagiba krakov propelerja na zacetku in

koncu.

2ar

Slika 3.17: Dolocanje nagiba krakov propelerja
Nagib segmenta kraka propelerja na razdalji  se raCuna po relaciji:

h
® = arcsin| — |,
arcs H(Zﬂr] (3.33)

kjer je r razdalja od osi vrtenja in A premik propelerja naprej ob enem obratu
propelerja. V nasem primeru je nagib krakov na zacetku (r = 2,5 cm) enak 72°, na
koncu (r= 12,5 cm) pa 11°. Zacetek kraka se zaradi konstrukcije propelerjajemlje na
razdalji 2,5 cm. Za segmente krakov propelerja med zacetno in kon¢no tocko se za
doloCanje nagiba uposSteva linearna interpolacija. Tetiva propelerja ¢ se smatra kot

povprecna Sirina.

Pogon je potrebno tudi pravilno namestiti na letalo. Ze dejstvo, da propeler povzroca
vrtilni moment, ki vpliva na obnasSanje letala v letu, terja iskanje reSitve. Vrtilni

moment, ki ga povzroca propeler, povzroca protimoment, ki se odraza na letalu po
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nacelu akcije in reakcije. Neposredna posledica tega je, da se bo letalo skusalo
zavrteti v drugo smer, kot se vrti propeler. Omenjeni protimoment se v praksi reSuje
z rahlim zamikom pogona (motorja s propelerjem) v desno od simetrijske osi skozi
letalo, gledano iz pilotske kabine. Vse to seveda velja, ¢e se vrti motor v desno,
gledano iz pilotske kabine. Z omenjeno konstrukcijsko korekcijo se lahko ucinek
protimomenta propelerja precej zmanjSa. Podobno tok zraka za propelerjem
povzroca poveCan vzgon krila v delu, kjer se tok zraka z veCjo hitrostjo kot v drugih
delih krila preliva preko krila. Z veCanjem obratov motorja je ta pojav izrazitejsi.
Tudi ta pojav se obi¢ajno korigira konstrukcijsko, s tem da se motor namesti na letalo

pod rahlim kotom od osi letala obrnjen navzdol (proti tlom).

Predstavljen model propelerskega pogona dobro napove velikost potisne sile pri
danih razmerah. Izracuni upostevajo propeler s fiksnim nagibom krakov, kar je v
veliko primerih povsem sprejemljivo. Za propelerje z gibljivim nagibom bi bilo
potrebno enacbe popraviti. Slabost metode je, da je zaradi iterativnhega nacina
reSevanja razmeroma pocasna. Model predpostavlja, da se propeler pri obravnavi vrti
z dolo¢enim Stevilom vrtljajev in ta spremenljivka je vhod v model propelerskega
pogona. V tem kontekstu ni nikjer zajet batni motor, ki propeler vrti in katerega opis

predstavlja dodatno tezavnost. Opis delovanja batnega motorja SIMDILAV ne zajema.
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3.3.2 Reaktivni motor

Za reaktivne modele letal SIMDLAV predpostavlja uporabo modela turbinskega
motorja. Uporabnik lahko na enostaven nacin in s smiselnimi podatki definira
reaktivni model motorja, ki upoSteva vplive zaradi viSine in hitorsti leta.
Najenostavneje opiSemo in napovemo obnaSanje reaktivnega motorja z uporabo
enodimenzionalne plinske dinamic¢ne in termodinamicne analize. Ce predpostavimo,
da motor deluje po principu idealnega Braytonovega cikla, potem moramo za opis
reaktivnega motorja slediti toku zraka preko idealnega vhodnega sesalnega kanala,
stiskanja v kompresorju, izgorevanju v izgorevalni komori pri konstantnem tlaku in
ob ekspanziji preko prehoda turbine skozi izpusno Sobo. Slika 3.18 prikazuje toplotni

cikel v reaktivnem motorju.

4 tlak v
§ izgorevalni
é " komori
g A
izgorevanje
turbina
y tlak v okolici
f/,/‘ R . g
1Zpusna -
kompresor %9135"'
sesalni kanal| "
ENTROPLJA

Slika 3.18: Toplotni cikel reaktivnega motorja

Za obravnavo reaktivnega motorja po opisanem postopku je potrebno privzeti

naslednje predpostavke:
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a) vsesavanje zraka preko vhodnega sesalnega kanala in stiskanje v
kompresorju poteka brez izgub (pri konstantni entropiji),

b ) izgorevanje pri konstantnem tlaku,

c ) turbina pridobi vso potrebno energijo za pogon kompresorja in ventilatorja

na vhodu,

d) ekspanzija izgorelih plinov skozi izpusno Sobo do tlaka okolice poteka brez

izgub.

Pri preprostem modelu reaktivnega motorja porast hitrosti izpusnih plinov v izpusni
Sobi glede na hitrost zraka, ki vpada v vhodni sesalni kanal, predstavlja idealno

merilo za proizvedeno potisno silo. Merilo za potisno silo predstavlja enacba 3.34:
T= m(vizpuh - vvhod)= (334)

kjer je v, hitrost izpuSnih plinov v izpuSni Sobi, v, hitrost zraka, ki vstopa v

sesalni kanal, m je masni pretok zraka in goriva skozi motor. Ce je reaktivni motor
zgrajen tako, da ima ob glavnem toku zraka in izpuSnih plinov Se dodaten obtok
hladnejSega zraka, se seStejeta potiska obeh tokov. Z razvitim modelom reaktivnega
motorja, ki bo predstavlien v nadaljevanju, lahko modeliramo Kkaterikoli realni
reaktivni motor. V namen analize in simulacije modela reaktivnega motorja je nujno

potrebno podati viSino leta in hitrost leta v enoti hitrosti zvoka V,, Prav tako je

potrebno podati tlatna razmerja, ki jih ustvarjajo kompresor {Compressor Pressure
Ratio - CPR), ventilator v sesalnem kanalu (Fan Pressure Ratio - FPR), obtoka
zraka (Bypass Ratio - BR) in gorivo/zrak (Fuel/Air - F). Na podlagi podanih
vrednosti program izracuna ustvarjen potisk. Program ne uposSteva efektov drugega

reda.

Skica reaktivnega motorja je podana na sliki 3.19. Motorje razdeljen na posamezne
sekcije in vsako sekcijo bomo opisali z enacbami. Z indeksom k simbolu veliCine
bomo oznadili navezavo na sekcijo. Najprej definirajmo konstante, ki jih bomo
potrebovali. S p, bomo oznacili zra¢ni tlak okolice, s 7, pa temperaturo okolice.

Specifitno toplotno kapaciteto zraka pri konstantnem tlaku oznaCujemo s c,
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specifi¢no toplotno kapaciteto zraka pri konstantni prostornini pa oznaCujemo s c,.

Njuno razmerje imenujemo razmerje specificnih toplotnih kapacitet in ima vrednost

y. Specificna plinska konstanta zrakaje R.

VENTILATOR

=
JEDRO
IZPUSNEGA
TOKA
=
Slika 3.19: Reaktivni motor v prerezu
Razmere v sekciji 1 podajata naslednji enacbi:
1, =T, (3.35)
PiePoPo - (3.36)

Sekcija 2 opisuje razmere, ko zrak vpada na lopatice vhodnega ventilatorja. Tlak in

temperatura zraka se dolocita po enacbah:

-1
T, :(1+}/T'VIIMCH2J'T}’ (3.37)
7 7
7,\7)
p:= T P (3.38)
1

Ker obravnavamo splos$nejSi primer reaktivnega motorja, moramo sekcijo 3 razdeliti
v del, ki opisuje razmere v motorju in del, ki opisuje razmere v obtoku. Navezavo na

obtok ozna¢imo z indeksom b (Bypass). Razmere v motorju podajata enacbi:
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ps=p, CPR, (3.39)
7_—1_
5
I, = (—’-] T, (3.40)
D

razmere v obtoku (3f) pa:

Ps = P; IIK, (3.41)
=1
Ds ( b4 ) ]
Tp=|"%| "I, (3.42)
D>

Stisnjen zrak za kompresorjem vstopa v izgorevalno komoro. Izgorevanje poteka pri

konstantnem tlaku, temperatura pa se dvigne. Razmere na sekciji 4 opisSeta naslednji

enacbi:
D, =D;, (3.43)
T, = Tnee > (3.44)

kjer je T, najveCja temperatura, ki se razvije v izgorevalni komori (priblizno 1000
°C). Razmerje gorivo/zrak izraCunamo po enacbi 3.45:
F=(T,~T,)b./c, - T.), (3.45)

kjer je vrednost _specifiCna entalpija zraka. Za obtok zraka (9f) lahko zapiSemo:

Po =D (3.46)
%)
T, :(&LJ ", (3.47)
P

Razmere v izstopni Sobi (za turbino) podajata enacbi 3.48 in 3.49:
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T, =T,-(T, - T, + BR-(T;, - 1,))/(1+ F), (3.48)
‘ /4
)

s = (}:—j » (3.49)
Podobne razmere so v toku izpuSnih plinov takoj za izpuSno Sobo, zato lahko
zapisemo:

Py =Ds,
T,=1,.

Tok vrocih plinov, ki izhaja iz izpuSne Sobe, ekspandira in se s tem ohlaja. Tlak se
zato izenaCi z zraCnim tlakom v okolici, temperaturo pa lahko izracunamo.
Spremenljivkam v enacbah dodamo Se indeks 0, kar simbolizira prera¢un razmer iz

sekcije 9 na okolico:

Poo = Ps» (8.52)
(7]
2
Ty =('pﬂj T (3.93)
by

Podobno velja za obtok:

Poso = Py (3.54)
}’;I
s |7
Tos =(—ﬂ’iJ Ty (3.55)
Pa
Hitrost izpusnih plinov je:
Vy =+2¢, T, (po0/p,)7), (3.56)

hitrost toka zraka v obtoku pa:

Vos = \/ZC;;st (] - (Pybo /Pos )((y_l)m~ (3.57)
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Hitrost zraka, ki vpada v sesalni kanal je:
Vohoan =Viuen VIR . (3.58)
Konc¢no lahko zapiSemo enacbo za izracun potiska 7

T =V,4,p,/(RT,)-(1+FY,+BRV,, ~(1+BRY,,,., (3.59)
kjer je A, presek izpusne Sobe.

Predstavljen model reaktivnega motorja ne doloCi protimomenta zaradi vrtenja
ventilatorja, kompresorja in turbine. Uporabnik mora glede na vrsto letala smiselno
podati koeficiente, ki doloCijo pripadajo¢ motor (CPR, FPR, BR, presek izpuSne
Sobe). Predstavlien model motorja doloCi potisk, ki je odvisen od uporabnisko

podanih parametrov motorja, uposteva tudi hitrost in viSino leta.
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34 Atmosfera in veter

SIMDLAV v celoti povzema model atmosfere in vetra, ki sta bila predstavljena v
razdelkih 2.8 in 2.9. IzraCuni za atmosfero se v programu uporabijo pri dolocanju
aerodinamic¢nih sil in vplivajo na velikost ustvarjenega potiska motorja. Uporabljen
je standardiziran model atmosfere /CAO. Veter v veCini primerov predstavlja motnje
v modelu letala. V programu SIMDLAV so vplivi vetra zajeti v enacCbah gibanja.
Model vetra ima predpisano strukturo, in sicer se poda s tremi konstantnimi hitrostmi
in tremi odvodi hitrosti. SIMDLAV ima za namen modeliranja vetra neposredno
navezavo na knjiznico ToolboxaFDC 1.2. Ce definiramo veter, da deluje v smeri osi
-z, lahko modeliramo termiko in na ta nacin lahko v programu simuliramo tudi let

jadralnih letal, saj s programom SIMDLAV lahko konstruiramo tudi jadralna letala.

3.5 Simulacija in animacija leta

V dosedanjih poglavjih in podpoglaviih smo veCinoma govorili o matemati¢nih
modelih in opisih sestavnih delov. Ce vse to smiselno povezemo in izra¢une cikli¢no
ponavljamo, Ze izvajamo simulacijo. SIMDLAV tece v okolju Matlab in za izvajanje
simulacije uporablja kombinacijo namensko napisanih funkcij in grafi¢nega
programiranja v Simulink-u. Posebnostim pri gradnji simulacijskega modela in
izvajanju simulacije se ne bomo posvecali podrobneje. V nadaljevanju bomo

izpostavili simulacijske in animacijske moznosti programa SIMDLAYV.

1zhodis¢e programa SIMDLAV je nelinearni model letala in vrsta klicev funkcij, ki
konstrukcijsko ali vsebinsko vplivajo na gradnjo, simuliranje in analiziranje modelov
letal. Sestavlja ga vrsta povezav na dodatno vgrajene knjiznice drugih simulacijskih

programov za simulacijo letal (FDC Toolbox, AeroSim ...).
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Slika 3.20: Osnovni prikaz v programu SIMDLA V

Auto-scale storage
Graph scope

Na sliki 3.20 je prikazan primer osnovne konfiguracije modela letala z ikonami, s

pomocjo katerih spreminjamo konstrukcijo letala, dodajamo podrobnejse sisteme,

analiziramo letala, naCrtujemo vodenje, animiramo

... Izbira blokov po sliki 3.20

uporabniku ponudi vrsto nadaljnjih izborov, kot je prikazano na sliki 3.21.

) e

Definiranje letala:

Malozi letalo iz datoteke

=101 x|

Kreiranje letala

Paopravlianie letala

Podatki o letalu

Izhod

Slika 3.21: Podizbor "Definiranje letala”
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Letalo, (glavni nivo)
F. Jenko, Junij 2005
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Slika 3.22: Jedro nelinearnega modela letala za simulacijo
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F. Jenko, Februar 2005
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Slika 3.23: Zgradba podsistema enacbe gibanja

Struktura nelinearnega modela letala, ki se uporablja za simulacijske namene, je
prikazana na sliki 3.22 in je zelo podobna osnovnemu konceptu letala, ki je prikazan
na sliki 2.1. Vsak od blokov na sliki 3.22 je zgrajen iz vel podsistemov, ki
zagotavljajo doloCeno funkcijo. Na sliki 3.23 je kot primer prikazan podsistem

enacbe gibanja. Zgradbo drugih podsistemov ne bomo obravnavali. Zgradba
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podsistemov zavisi od Stevila upostevanih detajlov, ki so bili predstavljeni v prejSnjih
razdelkih in tudi od samega nacina programiranja, zato se jim ne bomo posebej

posvecali.

Program SIMDILAV je realiziran v okolju Matlab-Simulink in zajema vse
funkcionalnosti, ki so bile predstavljene do sedaj vklju¢no z dodatnimi, ki bodo
predstavljne v razdelku 3.6. Osnovni namen programa je gradnja matemati¢nih in
simulacijskih modelov realnih letal, njihova analiza obnasanja na podlagi simulacije,
naCrtovanje vodenja in vrsta drugih moznosti. S pomocCjo simulacije lahko
spremljamo obnasanje letala preko ¢asovnega poteka spremenljivk stanj, nacrtujemo
vodenje in spremljamo odzive, letalu lahko dodajamo sisteme (aktuatorje pogonov
krmilnih povrSin) in opazujemo zakasnitve ... Nelinearni model letala v programu
SIMDILAV je zgrajen zelo odprto in zato lahko dostopamo do (skoraj) vseh
spremenljivk in parametrov, jih spreminjamo in ocenjujemo. V osnovi program
SIMDILA Vomogoca prikaz Casovnih potekov vseh vhodov in spremenljivk stanj kot
izhodov. Za primer vzemimo model letala F-16. Letalo smo definirali na podlagi
poznanih podatkov realnega letala, na nacin, kot je bil opisan v prejSnjih
podpoglavjih tega poglavja. Letalo so uravnotezili (strimali) za let naravnost pri
hitrosti 300 m/s. Na primeru stopnicastih odklonov viSinskega krmila za §, = -2° ob
Casu ¢ = 2s in odklonu zakrile za 6, = 3° dobimo poteke izhodnjih spremenljivk, kot

je prikazano na slikah 3.24 do 3.27.
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Slika 3.24: Casovni potek odklonov krmil

Pri spremembi odklona viSinskega krmila se letalo zacne vzpenjati, posledicno mu
hitrost upade. Zaradi vzpenjanja mora letalo skupaj ustvariti ve¢jo vzgonsko silo,
zato se mu vpadni kot a poveCa. Kot boCnega zanosa B se pojavi Sele pri odklonu
krilc. Takrat se letalo zaCne vrteti okrog osi x in posledi¢no prehaja v zavijanje.
Opisane razmere so prikazane na sliki 3.25. Zaradi odklona viSinskega krmila se
zaCne letalo vrteti okrog osi y z neko kotno hitrostjo ¢, zaradi odklona krilc, pa se
letalo za¢ne vrteti okrog osi x s kotno hitrostjo p in posledi¢no 8¢ okrog osi z s kotno

hitrostjo r. Casovni potek kotnih hitrosti je prikazan na sliki 3.26.
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Slika 3.27: Casovni potek kotnih hitrosti ¢, 6,¢

Prikazani grafi so namenjeni predstavitvi rezultatov simulacije modela letala in so
del programa SIMDLAV. Poleg izrisa predstavljenih veli¢in lahko uporabnik

poljubno izriSe tudi druge spremenljivke, saj so spremenljivke v modelu letala zlahka

dostopne.

Kljub izrisu 10 spremenljivk, ki opisujejo gibanje letala v prostoru, si le tezko
predstavljamo, kako je letalo dejansko letelo. Ce bi intenzivneje spreminjali odklone
krmilnih povrSin, bi si Se dosti teZje predstavljali, kako je letalo letelo. Najlazje si je
predstavljati let letala, ¢e gledamo iz perspektive pilota v letalu ali, kar nam je Se
blize, da opazujemo letalo iz neke fiksne pozicije na Zemlji. Slednje lahko
doseZzemo, Ce let letala animiramo. Simulacija nam opiSe gibanje letala v prostoru,
njegovo pozicijo (x,, y,, H) in njegovo lego (¥, 0, @). Ce uporabimo te informacije za
doloCanje pozicije in lege in jih uporabimo za premikanje »slike letala«, ze lahko
govorimo o animaciji leta. Ce informacije o poziciji in legi letala $e ustrezno

prikazemo, dobimo Se simulator letanja. SIMDLA V ponuja moZnost animiranja leta
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letala, skupaj s preprostim kokpitom in komandno palico pa lahko izkoristimo
simulacij ski model kot preprost simulator letenja. Preprost kokpit v programu

SIMDILAVje podan na sliki 3.28.

deltaa, deltae
Control

h 4

Ausionics [—

oo moms s —pe RPM

komandna palica

plin Letalo z animacijo

o— | I

Clock

simulaocijski cas
simulacijski cas
Slika 3.28: Kokpit za simulator letenja

Kokpit letala na sliki 3.28 je primer uporabe osnovnih instrumentov za letenje.
Modeli instrumentov so bili dobljeni iz Simulinkove knjiznice »Dials & Gauges
Blockset«. S pomocjo te knjiznice lahko sestavimo tudi bistveno popolnejSi kokpit,
celo za poljubno letalo. SIMDLA V poleg omenjenega v osnovi obsega tudi skromen
model letala, ki ga je mogoce spremljati v letu. Na sliki 3.29 je prikazan model letala

za animacijo.
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Slika 3.29: Model letala za animacijo v Matlabu

Neglede na tip in vrsto letala, ki je predmet simuliranja, se pri animaciji vedno
uporabi model letala na sliki 3.29, ki ne povzema oblike po nobenem realnem letalu.
Razvit je bil zgolj za namen animacije v SIMDLAV-u. Na prvi pogled se zdi
nesmiselno animirati vedno isti model, ¢e imamo zgrajen nelinearni model letala in
ga glede na postopek definiranja tudi izriSemo. Razlog je povsem preprost. Obstajajo
bistveno boljSi programi za animacijo in enega takSnih bomo predstavili v
naslednjem poglavju. Z animacijo leta v SIMDLAV-u sta simulacija in animacija
omejena zgolj na Matlab. V kolikor animacijo izvajamo z drugim programom, to
pogosto pogojuje veliko racunalniSko zmogljivost, saj je potrebno zagotoviti hkraten
tek zahtevne simulacije modela letala in programa za animacijo. Izkaze se, daje v
tem primeru bolje uporabiti dva neodvisna in med seboj povezana raCunalnika (to pa

ni vedno lahko zagotoviti).
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3.6 Primerjava in ostale funkcionalnosti

Program SIMDILAYV povzema vse lastnosti in funkcionalnosti, ki so bile opisane v
poglavju 2. UpoStevanje matemati¢nih opisov, ki smo jih podali v 2. poglavju
privede do modela letala, ki je Se vedno razmeroma enostaven, kjub temu pa v
simulaciji povzame velik del lastnosti realnega letala. Nelinearni model letala, ki smo
ga razvili v poglavju 2, ni zgrajen povsem v skladu z obicajno prakso pri gradnji
modelov letal. Prednost nacina modeliranja letala, ki je bil uporabljen v programu
SIMDLAYV, je v zajetih podrobnostih pri letalu. Obicajno so simulacijski modeli letal
in preprostejSi simulatorji letenja zelo poenostavljeni in lahko le pribliZno opisejo
letalo. TakSni programi uporabljajo celo vrsto poenostavitev in priblizkov. Poteki
koeficientov vzgona in upora so eksperimentalno dolocCeni in jih je le tezko
matemati¢no opisati. Obicajni pristop k modeliranju teh karakteristik je, da se
»linearni« del karakteristike nadomesti s premico (na sliki 2.7 v obmocju =10°).
Poenostavitev je sicer sprejemljiva, ni pa s takSnim nac¢inom mogocCe obravnavati let
letala v obmocju porusitve vzgona. Prav tako se obiCajno ne upoSteva odvisnost
koeficientov vzgona in upora od hitrosti leta. SIMDLAV vse te detajle uposteva.
Odkloni krmilnih povrSin povzrocCijo poveCanje navorov in spremembo pozicije
prijemaliS¢a aerodinamicnih sil. SIMDLAV uposteva spremembe dolzin roCic za
izracun navorov, ki tako nastanejo. Prav tako se sproti preracunavajo vse rocdice in
lege prijamaliS¢ sil, upoSteva se tudi pozicija prijemaliS¢ sil. V ta namen program
uposteva koeficient 7C,, ki pove globino prijemaliS¢a sil, izrazeno v odstotkih
dolZine tetive profila. V primerjavi z drugimi programi lahko SIMDLAV zelo
natanc¢no doloc¢i vse navore, ki delujejo na letalo. Razdelitev letala na glavne
sestavne dele predstavlja najveCji odklon od prakse pri modeliranju letal. Prednosti
takega pristopa so mnogotere. Vsak sestavni del lahko s staliS¢a aerodinamic¢nih sil in
navorov opiSemo zelo natan¢no. V sploSnem SIMDILA V predpostavlja, da je letalo
sestavljeno iz osmih glavnih sestavnih delov in nekatere med njimi (glede na
simetrijsko ravnino) razlikuje Se na leve in desne. SIMDLAV ne zanemari
aerodinamicnih prispevkov trupa. Tako so glavni sestavni deli: trup, krilo (leva in

desna polovica), zakrilce (1, d), krilce (1, d), repni viSinski stabilizator (1, d), viSinsko
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krmilo (1, d), repni smerni stabilizator, smerno krmilo. Razdelitev je nujna, saj
razmere na levi in desni strani niso enake. Ker imajo sestavni deli lahko Se V-lom
(krilo in z njim krilca ter zakrilca, repni viSinski stabilizator, viSinsko krmilo), so
aerodinamicne sile vsakega sestavnega dela v sploSnem odvisne od obeh vpadnih
kotov (a in B). SIMDILA Vtako v sploSnem obravnava kar 25 med seboj neodvisnih
sestavnih delov. Za vsak sestavni del se izraCunata sili vzgona in upora, ki se vsaka
razstavi v tri komponente. Vsaka od komponent sil (lahko) povzro¢a navor v
preostalih dveh smereh. V splosnem je letalo v programu SIMDLAV v vsakem
trenutku opisano s 150 komponentami sil in 300 komponentami navorov. To je
velika natan¢nost opisa, slabost pa je Casovna zahtevnost za izracun. SIMDLAV
omogoca modeliranje leta letala z upoStevanjem porabe goriva. Koncept je zasnovan
tako, da se s porabo goriva upoSteva sprememba mase letala, teziS¢a letala in
vztrajnostnih momentov. To se doseZe tako, da se izraCunajo vztrajnostni momenti
letala, masa in teziSCe letala pri polnem, praznem in do polovice napolnjenem
rezervoarju. Nato se v simulaciji z interpolacijo doloCajo trenutni vztrajnostni
momenti, masa in teZiSCe letala. Zaradi koncepta letala, ki je zasnovan na osnovi
sestavnih delov, letala v programu SIMDILA V zlahka tudi konstruiramo. Za razliko od

veCine drugih simulacijskih modelov SIMDLAV vedno izraCuna in uporabi vse

vztrajnostne in deviacijske vztrajnostne momente.

SIMDLA V tece v okolju Matlab-Simulik in je zasnovan tako, da omogoca uporabniku
izvajati razne spremembe, razSiritve in izboljSave na modelu letala. Ena izmed
temeljnih lastnosti programa je navezava na obstojeCe, po tematiki sorodne programe
in knjiznice (toolbox-e). Matlab v povezavi s Simulinkom je mocno simulacijsko
orodje in ima v osnovi Ze moc¢no bazo simulacijskih knjiznic. Preko spleta je
dosegljiva vrsta aplikacij za modeliranje, simulacijo in animacijo. Najbolj znane so
gotovo FDC - A Simulink Toolbox for Flight Dynamics and Control Analysis,
AeroSim - Aeronautical Simulation Blocksets, Dials & Gauges Blockset.
Neposredno iz SIMDLAV-a je mogoCe vzpostaviti povezave na Kknjiznice teh
aplikacij in uporabljati tudi druge modele letal in njihove sestavne dele. Teh aplikacij

podrobneje ne bomo predstavljali, omenili bomo le osnovne lastnosti.
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FDC {Flight Dynamics Toolbox) je programska aplikacija, ki teCe v okolju Matlab-
Simulink.  Vsebuje vgrajene Kknjiznice za modeliranje atmosfere, vetra,
instrumentacijskega letenja 1ILS/VOR, nacrtovanje vodenja letal in Se vrsto drugih
lastnosti. Koncept modeliranja letala je popolnoma drugacen kot v SIMDLAV-u.
FDCje v osnovi omejen zgolj na eno letalo in sicer DHC-2 'Beaver'. Aerodinami¢ni
model letala je rezultat meritev v vetrovniku in ga predstavlja matrika koeficientov
velikosti 6 x 19. Ce bi Zeleli ta koncept uporabiti za poljubno letalo bi imeli nemalo
tezav, saj bi bilo potrebno pridobiti koeficiente za izpolnitev matrike 6x19, kar paje
prakticno nemogoce, saj omenjeni opis ni standarden. Dobra stran aplikacije je
veliko primerov in uporabnih knjiznic. Slika 3.30 prikazuje osnovni nivo knjiZnice

FDC.
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Slika 3.30: FDC Toolbox

AeroSim je obsezna knjiznica z velikim naborom sestavnih delov letala (aktuatorji,
motor, senzorji, enacbe gibanja ...). AeroSim je dosgljiv v akademski verziji, sicer je
knjiznica v obseznjSi verziji dosegljiva za 2000 USD. Knjiznica omogoca izgradnjo

modela kateregakoli letala, vendar je gradnja zelo zahtevna, saj je knjiznica zelo
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podrobna, sestavnih delov pa zato zelo veliko. Do knjiznice AeroSim lahko
dostopamo preko Simulinka, saj se ob inStalaciji preprosto doda kot knjiznica blokov
v Simulinkov knjizni¢ni nabor. V AeroSim knjiznici so Ze narejeni modeli letal
Cessna 172, Cessna 182 in Cessna 310. Slika 3.31 prikazuje knjiZnico AeroSim v

Simulinku.
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Slika 3.31: KnjiZnica AeroSim
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V povezavi z Matlabom omenimo Se knjiznico Dials & Gauges Blockset. Tudi ta je
del Simulinka in je uporabna za namene gradnje simulatorjev letanje, saj vsebuje celo

vrsto Ze narejenih letalskih instrumentov.
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Slika 3.32: Knjiznica Dials & Gauges Blockset

Profili 2 so samostojen, komercialno dosegljiv program, ki je bil uporabljen za

pridobitev podatkov o profilih. Program sicer omogoca bistveno ve¢ funkcionalnosti,
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kot smo jih uporabili za potrebe SIMDLAV-a. Na sliki 3.33 so prikazani nekateri

pomembni podatki, ki jih izraCuna program Profili 2.
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Slika 3.33: IzraCun karakteristik profilov s programom Profili 2

S programom Profili 2 smo dobili tudi podatke o porazdelitvi tlaka in obliki profilov,
ki smo jih uporabili v programu SIMDLAV. Glavna slabost je, da je izracun
podatkov, ki jih izraCuna program Profili 2, vedno omejen na obmocje vpadnih kotov

-8” do +13°.
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Animacija leta letala, ki je bila predstavljena v razdelku 3.5, je zelo toga in
neprivlacna, saj se letalo giblje v popolnoma praznem prostoru brez objektov, kar ne
daje pravega obcutka letenja. Matlab je program, ki ni namenjen izvajanju animacij,
zato animacije, prikazane v razdelku 3.5, nima smisla razvijati podrobneje.
Uporabimo raje namensko programsko opremo za animacijo in jo povezZimo z
modelom letala iz programa SIMDLAV. Ce uporabimo model letala skupaj s
kokpitom in vmesnikom, preko katerega uporabnik krmili letalo (krmilna palica ali

rac¢unalniska miska), dobimo zelo uporaben simulator letenja.

4.1 FlightGear Fight Simulator

Flight Gear Flight Simulator (FGFS) je v osnovi, kot pove Ze samo ime, simulator.
Razvila ga je skupina pribliZzno 80-ih navduSencev za programiranje in simulacijo
letenja kar preko interneta. Program je prosto dosegljiv, njihov glavni argument za
razvoj tako obseZnega nekomercialnega programa paje, daje dostopen v odprti kodi
in ga lahko vsak prilagaja svojim Zeljam. FGFS lahko tece v ve¢ programskih okoljih

(Windows XX, Lunux/Unix, Mac OS X), dosegljiva pa je tudi Ze prevedena EXE

129
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koda za operacijski sistem Windows, tako da program ni potrebno dodatno prevajati

in inStalirati.

Ce FGFS tete samostojno in je v funkciji simulatorja, potem za modele letal
uporablja posebno obliko zapisov model letal JSBSim in YASim. Modeli vrste
YASim bolj poudarjajo podatke o obliki letala in manj aerodinami¢ne koeficiente,
modeli vrste JSBSim pa so zasnovani na modelih (lineariziranih) realnih letal in zelo
natan¢no simulirajo obnaSanje letal v okolici tock, kjer so modeli definirani. V
drugih delovnih toCkah pa izkazujejo povsem nerealisticno obnasanje. Kateregakoli
od obeh vrst modelov je zelo tezko spreminjati, ker je vCasih zelo tezko sploh
razumeti pomen definiranih koeficientov, kaj Sele da bi jih smiselno spreminjali.
Dobra lastnost programa FGES je, da lahko izklju¢imo interno uporabo
simulacijskega modela (JSBSim ali YASim) ter namesto tega nanj priklju¢imo zunanji
simulacij ski model letala. Zunanji v tem kontekstu pomeni, da se ne izvaja v
programu FGFS, ampak simulacij ski model letala raCuna drug program, v nasem
primeru SIMDLAV (Matlab). Na ta nacin je FGFS v uporabi zgolj za vizualizacijo,
vse njegove druge funkcije pa so blokirane. Enostavneje povedano - FGSF zgolj
interpretira izhode iz enacb gibanja modela letala v programu SIMDLAV. Interpretira
jih tako, da spreminja lego letala (ga nagiba) in premika teksturo, ki je dejansko

model realnega povrSja Zemlje.

FGFS je zmogljiv graficni program. Program lahko animira velik nabor letal.
Denimo Boeing 737, Airbus 320, Cessna 172p SkyHawk, Cessna 310, Concorde, F-
16, Soko J-22 Orao, Piper Cherokee Warrior 11, Pilatus PC-7, Spitfire 1la, letalo
bratov Wright in vrsto drugih. Dostopne so celo zahteve, ki jim mora ustrezati 3D
graficni model, da lahko uporabnik izriSe svoje letalo (ali kak drug objekt) in ga
potem s pomocjo programa FGFS animira. Seveda je najbolj smiselno, ¢e imamo za
vsak 3D model letala tudi pripadajo¢ simulacij ski model. FGFS ima Sirok nabor 3D
graficnih modelov znanih letal, ki so dosegljiivi na naslovu [24]. SIMDLAV s
kombinacijo programa FGFS lahko pokaZe $¢ dodatno veljavo. Ce v SIMDLAV-u
razvijemo model letala, ki je v naboru za animacijo v FGFS, je ta kombinacija Ze

simulator letenja.
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File Viow Location Autopilot Weather Equigment ATC/Al Debug Help

Slika 4.1: Piper Cherokee Warrior II nad Bohinjskim jezerom

File View Location Autopilot Weathar Equipment Debug ATC/Al Hel

Slika 4.2: Boeing 747 v son¢nem zahodu nad Ljubljano - spredaj Roznik, v ozadju desno Smarna

gora
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File View Location Autopilot Weather Equipment ATC/Al Debug Help

Slika 4.3: DC-3 v no¢nem letu in slabem finalu pristaja na Brniku v smeri 31.

Slika 4.4: Cessna 172 nad slovenskim primorjem - v ozadju Piranski zaliv z rtom Savudrija, levo

letaliS¢e Portoroz
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File View Location Autopilot Weather Equipment ATC/Al Debug Help

i V2N . .

Slika 4.5: F-16 v letu nad Okland Bay Bridgem

ile View Locaton Autopilol Weather Equipment Debug ATC/AL Help

Slika 4.6: Letalo bratov Wright - v ozadju pod meglico Jersey City, desno spodaj Manhattan, skrajni

levi otok je Liberty Island, levo zgoraj letahs¢e Newark Liberty
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Na slikah od 4.1 do 4.6 so prikazani le nekateri modeli letal iz nabora FGFS.
Prikazani so v letu nad poznanimi in arhitekturno ali geografsko znanimi mesti, kjer
se izkazejo sposobnosti programa FGFS. Poleg izpopolnjenih modelov letal je za
dobro animacijo potrebno tudi okolje, glede na katerega se letalo giblje. Relief
pokrajine, teksture, stavbe, reke, ceste, vremenski in astronomski pojavi dajejo
obcutek realnega okolja. FGFS omogoca moZznost simuliranja leta nad katerimkoli
delom Zemlje. V ta namen je dosegljiv digitaliziran zemljevid sveta. V njem so v
osnovi vrisane teksture povr§ja, relief, reke, ceste, nekatera ve€ja znana mesta imajo
dodano Se izrazito infrastrukturo (most Okland Bay Bridge). Uporabnik lahko na
zemljevidu spreminja teksturo povisja, postavlja nove objekte (stavbe, konstrukcije,
avtomobile, drevesa ...), vriSe natanCnejSe poteke cest in na ta nacin izpopolni
obmocje, nad katerim Zzeli leteti z letalom. Te spremembe lahko izvajamo s
programom FlightGear Scenery Designer. Tudi ta program je dostopen v odprti kodi
in nekomercialno dostopen. Na sliki 4.7 je prikazan primer dopolnitve obstojece

scene z dodanim (pribliznim) modelom Ljubljanskega gradu.

File View Location Autopilol Weather Eguipment ATC/Al Debug Help B

Slika 4.7: Pilatus PC-7 v zavoju — vidni so Ljubljanski grad, Ljubljanica s Tromostovjem in v ozadju
Roznik
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Kot primer prikazimo Se kvaliteto ujemanja modeliranih arhitekturnih in geografskih
znaclilnosti nekaterih mest v programu FGFS z realnimi situacijami. V ta namen smo
uporabili program GoogleEarth, s katerim lahko dobimo satelitske posnetke celega
sveta. Primerjavo bomo naredili le za tista podrodja, za katera so dosegljivi

podrobnejsi satelitski posnetki.
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Slika 4.8: Satelitski posnetek Piranskega zaliva

Na sliki 4.8 je prikazan satelitski posnetek Piranskega zaliva s priblizno iste pozicije
kot je na sliki 4.4. Nepogresljivi detajli ujemanja v tem primeru so: Savudrija,
letalis¢e PortoroZz, PortoroSki zaliv in Piran. Odstopanje napisov krajev lahko
pripiSemo napac¢nim koordinatam pozicij mest. Na sliki 4.9 je fotografski posnetek
situacije, kot je modelirana s FGFS na sliki 4.5. Podobno lahko primerjamo realno
situacijo, ki je prikazana na sliki 4.10 z modelirano (4.6). Prikazani satelitski
posnetki so narejeni pravokotno na povrSje, mi pa situacije opazujemo pod
doloCenim kotom, zato pride do nejasnosti in popacitev. Na sliki 4.11 je prikazan
vertikalni satelitski posnetek velike locljivosti Liberty Islanda, ki je bil tako kot drugi

dobljen s programom GoogleEarth.
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Slika 4.10: Satelitski posnetek New Yorka, Jersey Cityja in Hudson Riverja
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Eyelaltl 1215t

Slika 4.11: Vertikalni satelitski posnetek Liberty Islanda z znanim Kipom svobode

Do zemljevida podrocCja, nad katerim Zelimo z letalom leteti, pridemo s pomocjo
karte, ki je prikazana na sliki 4.12. Zemljevid sveta je razdeljen na enaka obmocja,
od katerih vsako obsega podrocje 10° zemljepisne Sirine in dolZine. Ti segmenti so
na sliki 4.12 oznacCeni z rumenimi pravokotniki. S klikom na doloCen segment prek
interneta naloZzimo zemljevid na raCunalnik, ga shranimo na predvideno mesto v
programu FGFS in Ze lahko izvajamo simulacijo nad izbranim delom sveta. Tak$ni
segmenti zemljevida so lahko zelo veliki, tudi do 150 MB, odvisno pa¢ od
natan¢nosti opisa povr§ja. Pravokotniki, ki so na sliki 4.12 oznaceni z rjavo barvo, ne
nosijo infomacij in predstavljajo po veCini oceane in podrolja veCnega snega.
Celoten zemljevid sveta, predstavljen na sliki 4.12, obsega podatke v velikosti treh
DVD-jev. Zemljevid je dosegljiv na naslovu [22].
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Slika 4.12: Digitaliziran zemljevid sveta
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Poleg natan¢nih geografskih opisov podrocij sveta program FGFS zajema tudi
astronomske in vremenske pojave. V FGFS teCe program, ki izraCunava gibanje
nebesnih teles (Sonce, Luna, zvezde). Preracun se vrsi glede na zemljepisno $irino in
dolzino. Tako €as in mesto vzhoda ali zahoda sonca vedno sovpada z zahodom sonca
na podrocju, kjer z letalom letimo. Enako velja za Luno. Pri Luni je zanimivo tudi,
da program opiSe njeno vidno obliko (s€ip, mlaj in vse prehodne oblike). Pogram
dobi ¢as ZULU iz ure raunalnika, na katerem teCe in ga glede na zemljepisno
dolzino ustrezno prilagodi. Tako lahko dolo¢i intenziteto svetlobe ob soncnem
vzhodu ali zahodu, kar program zelo dobro izvede. Na ta nacin ustvari tudi no¢. Na
sliki 4.2 lahko vidimo son¢ni zahod in zato manjSo intenziteto svetlobe. Zaradi
izraCunavanja gibanja planetov lahko datum in uro na racunalniku speminjamo in
simuliramo let letala ob razli¢nih ¢asih (lansko leto ali vec let v prihodnost). Pozicija
Sonca, Lune in zvezd bodo vedno pravilne. FGFS omogoca tudi opis vremenskih
pojavov. Uporabnik lahko doloCi nivoje in intenziteto oblakov ter vidljivost skozi
ozracje. Na sliki 4.1 je bila vidljivost nastavljena na 20 km, razprSeni oblaki so bili

na visini 1750 m, cirusi pa na visini 7000 m.
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FGFS je zmogljiv in uporaben program. Uporabniku je v veliko pomo¢ njegova
lastna internetna stran, forum in zbirka pogostih vprasanj, tako da reSevanje
problemov ne bi smelo predstavljati vecjih tezav. Program doZivlja tudi neprestan
razvoj in izboljSave. V tem delu smo uporabili verzijo 0.98. Uporabo FGFS za
vizualizacijo, podobno kot SIMDILAV, uporablja tudi program AeroSim. Alternativa
FGFES-ju je Microsoftov Flight Simulator 2000, vendar ni tako razsirjen kot FGFSin

pomoc¢ uporabniku zanj ni tako enostavno dostopna.
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4.2 SIMDLA Vin HightGear Flight Simulator

Program SIMDLA V pokaze svojo pravo uporabnost Sele v povezavi s FlightGear
Flight Simulatorjem. Ce izkoristimo mozZnosti, ki jih SIMDLAV ponuja, lahko
zgradimo model (kateregakoli) letala. Ce obstaja tudi grafi¢ni 3D model tega letala v
FGFS lahko z modelom letala letimo kjerkoli na Zemlji, vklju¢imo lahko lastne
scene in dodamo poljubne detajle. Kombinacija programov je lahko zelo realistiCen
simulator letenja. Na sliki 4.13 je simboli¢no prikazana povezava obeh programov.
Povezava dveh racunalnikov, na katerih neodvisno tecCeta SIMDLAV in FlightGear
Simulator, sicer ni nujna, v primeru da razpolagamo z racunalnikom z zadostno
zmogljivostjo (procesorsko in grafi¢no). Ce ta pogoj ni izpolnjen, je priporoéljivo

uporabiti predlagano povezavo po sliki 4.13.

. FlightGear-
1 Simulatorrgﬁ
UDP mreZni protokol, port o e R
. N
5500, 'localhost' ali IP -
Ragunalnik 2

Slika 4.13: Povezava programov SIMDLA Vin FGFS

V primeru povezave na sliki 4.13 so nekatere funkcionalnosti FGFES blokirane; v
uporabi so le tiste, ki so potrebne za vizualizacijo. FGFS v tem primeru po protokolu
dobiva le informacije o poziciji in legi letala ter njegovi hitrosti. Pozicija je doloCena
z zemljepisno dolZino, Sirino in viSino. Lego letala podajajo trije Eulerjevi koti (¥, 6,
@), njegova hitrost paje V. Teh sedem veliCin je potrebnih za animacijo leta s FGFS,
SIMDILAV jih izraCuna precej veC. Pozornost velja posvetiti doloCanju zemljepisne
dolzine in Sirine. Enacbe gibanja, kot smo jih izpeljali v poglavju 2, dolocajo pozicijo
letala s koordinatami x,, y, in H, ki so koordinate izraZzene v koordinatnem sistemu
Zemlje. Ko letalo leti, se mu spreminjajo omenjene koordinate, za FGFS pa mora biti

premik izrazen s spremembo zemljepisne dolzine in Sirine. ReSitev je seveda v
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sprotnem pretvarjanju premikov, vendar pretvorba ni enostavna, saj lahko vnasa
napake, ki se superponirajo. Za pretvorbo premikov smo uporabili pretvorbo, kije v
Matlabu dostopna v obliki funkcije kmZrad. Za nizke viSine leta je pretvorba
sprejemljiva, saj funkcija uposteva premike na zemeljski povrSini. SIMDLAV v
osnovi predpostavlja vodenje letala s pomocjo racunalniSke miske in modelirane
komandne palice. Prav nobene ovire ni za razSiritev in prilagoditev krmilnih
vzvodov. V knjiznici programa AeroSim, obstaja vmesniski blok, na katerega lahko
priklju¢imo igralno palico, ki daje boljSi obCutek pri krmarjenju letala. S pomocjo
knjiznice Dials & Gauges lahko uporabnik poljubno natan¢no oblikuje tudi repliko

kokpita za letalo, kije predmet obravnave.

Sama simulacija letenja poteka na dveh racunalnikih, kar pomeni, da je potrebno
hkrati spremljati dogajanje na dveh zaslonih, kar gotovo ni prednost. MoZznost, ki jo
ima FGFS, je tudi menjava pogledov na letalo. Tako lahko pogled v FGES
nastavimo, kot da pilot sedi v letalu. Za razliko do situacij na prejSnjih slikah, ko smo
letalo in okolico opazovali s pozicije zunanjega opazovalca, je na sliki 4.14
opazovalec (pilot) namesCen v pilotski kabini. Pred seboj vidimo vse pomembne
instrumete in le-ti prikazujejo vrednosti, kijih izracunava SIMDILAV in so torej realni
parametri leta. Na ta naCin nam zadostuje spremljanje razmer le na enem zaslonu. V
tem primeru drzimo v rokah le krmila in spremljamo let na racunalniku, kjer tece

FGFS.
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Slika 4.14: Spremljanje leta iz pilotske kabine - P51 Mustang nad Pearl Harbourjem

File View Localion Autopilot Weather Equicment ATC Al Debug Help

Slika 4.15: Drugacen pogled iste situacije



5 Vodenje letala DHC-2 Beaver

5.1 Osnovne funkcije avtopilota

Avtopilot v letalstvu pomeni avtomatsko vodenje letala in predstavlja kombinacijo
regulacijskih zank, ki imajo kakrSnokoli nalogo vodenja letala. Avtopilot mora torej
izpolniti ve¢ funkcij. Zagotoviti mora, da letalo sledi oziroma leti v nastavljeni smeri
ter na Zeleni viSini. Poleg tega mora zagotoviti odklone krmilnih povrsin, da razvijejo
sile in navore na letalu, ki zagotovijo neko ravnotezno gibanje letala. Prav tako
morajo razvite sile in navori povrniti letalo v ravnotezno stanje (delovno tocko), Ce
so ga motnje spravile izven delovne tocCke, in/ali slediti spremembam reference
viS§ine oziroma smeri. Iz podanih zahtev je mocC razbrati, da avtopilot ves ¢as deluje v
okolici delovne toCke, torej ohranja neko predvideno ravnotezno stanje (obicajno let

naravnost) in hkrati izpolnjuje zahteve po Zeleni smeri in viSini leta.

Tipi¢na struktura avtopilota je ve¢zan¢na. Vzrok, daje temu tako, je v tem, da Ce se
spreminja neka veli¢ina, se vzroc¢no ali posledi¢no spreminja Se vsaj ena, in
informacije, ki jih ob tem obe veli¢ini nudita, je mo¢ uporabiti skupaj v regulacijske
namene. Ce se letalu spreminja viSina, na kateri leti, se to pozna na spremenljivki, ki
opisuje viSino leta, pozna pa se tudi na spremenljivki, ki opisuje hitrost dviganja.

Povsem ocCitno namrec je, da Ce se letalo dviga ali spusa, mora za to razviti hitrost

143
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dviganja ali spuscanja. Podobno se letalu pri zavoju spreminja spremenljivka, ki
opisuje smer leta. Ker zavoj letala ni mogol brez poprejSnjega nagiba, lahko
upravic¢eno trdimo, da ¢e ima letalo nek nagib, posledi¢no tudi zavija. Pri regulaciji
viSine in smeri (ali katere druge veliCine) imamo torej na razpolago regulirano
veli¢ino in eno ali ve¢ pomoZnih reguliranih veli¢in, ki jih lahko uporabimo v
regulacijskih zankah. ObiCajno gre pri strukturi avtopilota za kaskadno regulacijo, ki
jo v teoriji sistemov vodenja opiSemo kot kombinacijo notranje in zunanje zanke.

Primer kaskadne regulacije je podan na sliki 5.1.

Refe Referenéna Regulima
crerenica veligina Pogresek velitina
spremeljivke .
gibanja Spremenljivka
Regulator + Regulator R gibanja
Kp2 A Kpl Letalo »

Slika 5.1: Kaskadna regulacija z notranjo in zunanjo zanko

Podana definicija avtopilotov je zelo specifi¢na. S posploSitvami z znanji iz sistemov
vodenja bi lahko opisali avtopilot kot skupino kaskadnih regulacij, ki vsaka zase
razpade na glavno in pomozno zanko, vsaka s svojim regulatorjem. Ker gre za
regulacijo letala, spremenljivke, ki jih reguliramo, praviloma izhajajo iz letalstva,
bodo v nadaljevanju uporabljani tovrstni izrazi, Ceprav bi se zlahka uporabljali
nadomestni posploSeni izrazi iz teorije vodenja sistemov, kot je bilo prikazano. Let
letala je moC razdeliti na vzdolZno in precno gibanje. Omenjeni gibanji letala sta v
splosnem med seboj odvisni, vendar ju je vseeno moc¢ lociti in razlikovati. Njun
medsebojni vpliv je zelo ociten pri letu letala v zavoj, kjer letalo z zavijanjem
izgublja viSino. Ce zelimo v omenjenem primeru kompenzirati izgubo viSine, je
potrebno pri regulaciji upostevati vzdolZzne in pre¢ne medsebojne povezave. Pri letu
letala v zavoj so to medsebojne povezave, ki kompenzirajo izgubo viSine v zavoju
zaradi nagiba letala (preCno gibanje) z odklonom viSinskega krmila. Potreben
dodaten odklon viSinskega krmila lahko natan¢no dolo¢imo s pomocjo fizikalnega
opisa in za popolno kompenzacijo izgube viSine je potrebno omenjeno kompenzacijo

upostevati. Pri obravnavi leta letala in v tej povezavi obravnavana regulacija se
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pojavi $e vrsta drugih pomembnih spoznanj. Ce si predstavljamo rep klasi¢nega
letala, na katerem sta krmili za smer in viSino, in si nadalje predstavljamo celo letalo,
(tudi rep letala) zasukano za nek kot @ okrog osi x (roll), potem se pokaze Se vpliv
krmil. Krmilni povrSini v takSnem poloZaju (zasukani za kot <p) nimata veC strogo
lo¢enih krmilnih funkcij kot pri kotu @ = 0°. Obicajno smerno repno krmilo sedaj
opravlja Se funkcijo viSinskega krmila in njegov odklon vpliva na smer ter viSino
letala. Podobno repno viSinsko krmilo v omenjeni situaciji postane Se delno smerno
krmilo in vpliva na vi§ino ter smer. Ce je letalo zasukano za kot @ = 90°, se funkciji
obeh krmil popolnoma zamenjata. Ce pa bi letalo letelo zasukano pod kotom
@ = 180°, bi bilo za enako funkcijo krmil potrebno spremeniti predznaka odklonov
obeh krmil.

Omenjeni primeri so podani za ilustracijo pomembnosti upostevanja medsebojnih
vplivov vzdolZnega in preCnega gibanja letal. Vplivi vzdolznega in pre¢nega gibanja
ter funkcije krmil v odvisnosti od lege letala, ki so bili prikazani v prejSnjih primerih,
so zelo izraziti in pri naCrtovanju vodenja letala je mocl izbirati med dvema
moznostma. Ena izmed njih je, da pri regulaciji upoStevamo kar najveC izrazitih
medsebojnih vplivov, taksnih, kot so bili podani v primeru klasi¢nega letala. Druga
moznost paje, da si izberemo nacin leta, kjer so razni medsebojni vplivi minimalni
ali pa sploh ne obstajajo. TakSnemu nacinu leta letala lahko reCemo delovna foc¢ka in
letalo obravnavamo v okolici delovne tocCke, kjer so omenjeni medsebojni vplivi
majhni. Prednosti, v glavnem pa poenostavitve, ki so zajete v drugi moZnosti, so
StevilCne, je pa tako zasnovana regulacija uporabna v ozjem podro¢ju okrog delovne
tocke kot tista, ki jo zajamemo s prvo moznostjo. V nasem primeru ne bomo razvili
novega algoritma vodenja, pa¢ pa bomo uporabili in dopolnili Ze namensko zgrajen
algoritem vodenja za letalo DHC-2 Beaver in ga uporabili na istem tipu letala, ki bo

zgrajen s programom SIMDILAV.



146 5 Vodenje letala DHC-2 Beaver

5.2 Avtopilot letala DHC-2 Beaver

V nadaljnji obravnavi bomo uporabili regulacijske algoritme, ki so bili razviti
namensko za letalo Beaver v delu FDC Toolbox. Na sliki 5.2 je prikazan regulator, ki
ga bomo oznacili s PAHRAH. PAH {Pitch Attitude Hold) je regulacijski algoritem,
ki uravnavanjem odklona viSinskega krmila vzdrzuje predpisan kot prevracanja
(pitch, 6) letala. RAH {Roll Attitude Hold) je regulacijski algoritem, ki z odkloni
krilc (aileronov) vzdrzuje predpisano valjanje (@) letala. RAH je v naSem primeru
dopolnjen s koordinacijo v zavoju {turn-coordinator), ki izpolnjuje dvojno funkcijo.
Kar najbolj mora zmanjSati kot bo¢nega zanosa v zavojih s pravilnimi odkloni krilc
in smernega krmila, minimizirati pa mora $e neZeljena nihanja (sukanja -yaw), ki se

pojavijo, Ce letalo vstopi v zavoj zgolj z odkloni krilc.

Pitch Adtitude Hold

Ki_1 - Kq
—| +
S +
theta_ref Ktheta Integrator
deltae
Cable &
deltaa BEAVER
ctuator ————J
actua .or dynamics
dynamics deltar
l Ki_2 »
T -
_I b .
: s |
pil_ret Kphi Integrator
(Kr*9 80665 refvelocity Fsin(u[1])
{lq
drr-Kr
Tum-coordination
dar
Raoll Attitude Hold dar

Slika 5.2: Blo¢ni diagram PAHRAH regulacijskih zank

V koordiniranem zavoju je potrebno odkloniti tako krilca kot smerno krmilo, vendar
morata biti njihova odklona nasprotna. Kordinacija v zavoju je dodana s faktorjema

dar in drr v osnovni zanki za dolCanje kota valjanja {roll). Ce sta ta dva faktorja



5.2 Avtopilot letala DHC-2 Beaver 147

pomnoZena s kotno hitrostjo », ustrezno dolocita koordinacijo v zavoju z ustreznimi
odkloni §, in §. Minimiziranje neZeljenih nihanj (sukanj -yaw) zaradi odklona krilc

se doseZe z uporabo relacije po enacbi 5.1, ki pa velja le v kombinaciji s koordinacijo

v zavoju:
g .
r==8ing.
y @ (5.1

Po vecini so konstante regulacijskih zank odvisne od hitrosti leta V. Letalo izkazuje
drugac¢ne lastnosti, in sicer glede na hitrost, s katero leti. Izracuni parametrov
regulatorja v odvisnosti od hitrosti letala so podani v tabeli 2. Proporcionalni
regulator ne zadostuje za izniCenje pogreska v ustaljenem stanju, zato je potrebno
dodati Se integrirni Clen. V regulacijski shemi je upostevana tudi dinamika izvrSnih
¢lenov. Vsi parametri regulatorja in dinamika izvrSnih Clenov je doloCena za hitrost

40 m/s. Dinamika izvrsnih Clenov je podana z enacbami od 5.2 do 5.13:

-1 88068 23518866’
Asisinskokrmito = 0 0 I, |, - 62
| 736 —809,7962 —20.1972

25,1568 0,0005
Bvi.s‘inskolcnnilo = 0 0 b4 (53)
| 58694 —0,0516

Cvi.s‘inskoknnilo = [0 67’1621 0]’ (54)
D, isinskormito = [0 0]’ ~ (5.5)

- 105970 —3,2326 —9,2515
Akrilce = 0 0 1 3 _ (56)
| 10877 6848274 ~19,6229 :

(27,4630 —0,0054 | A ’
B =| 0 0 | (5.7
| 3.0187 —1.1144 | “ |

Cou =0 838753 0], | (5.8)
Dkn'lce =[0 0]’ | V o (5.9)



148 5 Vodenje letala DHC-2 Beaver

[-9213]1 48550 14,0889
= 0 0 J) , (5.10)
| 06720 —809,2957 —50.3478

A

smerno krmilo

24,5709  0,0042

Bsmemakrmilo = 0 0 H (5 1 1)
| 7,5436 - 0,7416

Csmemokrmila = [0 57’2958 0]’ (512)

Dsmemakrmilo = [0 0] ’ (513)

Parametri regulatorja so definirani v tabeli 2, uporabili pa smo definicije parametrov,
ki so bili doloCeni v [12]. Oznaka V v definicijah parametrov regulatorja pomeni

hitrost letala.

parameter | vrednost parametra

K, —0,001375V7 +0,1575V —4,8031
K, —0,000475V 7 +0,0540V — 1.5931
K, 0,5

K, 0,000975V? — 0,108V + 2,335625
K, 0,25

K, -4

dar 0,165

drr —0,000075V7 +0,0095V —0,4606

Tabela 2: Parametri regulatorja PAHRAH

V namen izvedbe avtopilota je potrebno regulacijsko shemo na sliki 5.2 dopolniti.
Referen¢ni vrednosti obeh zank sta kot valjanja (roll) ter kot prevracanja (theta), kar
pa nam v primeru, da Zelimo letalo (s pomocjo avtopilota) prepeljati iz ene tocke v

prostoru v drugo tocko v prostoru, ne pomaga prav dosti. Zato moramo regulacijsko
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shemo spremeniti v toliko, da bosta referenCni vrednosti viSina leta H in smer leta .

Dopolnjena regulacijska shema je prikazana na sliki 5.3.

Altitude Select
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+
+
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phi

Ki_4 Integrator2
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Turm-coordination l

Roll Attitude Hold dar

Heading Select

Slika 5.3: Dopolnjena regulacijska shema

Regulacijsko shemo smo dopolnili s Se dvema dodatnima zankama, ki ju imenujemo
Altitude in Heading Select. S pomocjo prve doloCamo viSino leta, s pomocjo druge
pa smer leta. V zanki sta dodana regulatorja tipa PI, da iznilita pogreSek v
ustaljenem stanju. Pomembno se je zavarovati pred integralskim pobegom, zato smo
uporabili integratorja z omejenima izhodoma. Poleg tega smo omejili tudi najvecje
vrednosti pomoznih referen¢nih vrednosti phi in theta. Omejitev je seveda smiselna,
saj letalo ne sme delati preostrega zavoja (velik nagib letala) in se tudi ne sme
prehitro dvigovati ali spuscati (kot 6). V obeh primerih se letalu zmanjsa hitrost, kar
lahko povzroCi prevleCen let in posledicno strmoglavljenje. Zasnovan regulacijski
algoritem namrec ne zajema kontrole hitrosti leta in vplivanja na plin. Opozoriti velja
Se na eno poenostavitev v regulacijski shemi na sliki 5.3. Referentna veli¢ina
zunanje zanke za regulacijo viSine je viSina leta. PogreSek dejanske viSine glede na
referen¢no viSino doloci kot theta (6), tj. nagib letala glede na zemeljsko povrsje. To
je sicer dobrodosla informacija pri vodenju letala po viSini, vendar je potrebna velika
mera pozornosti pri nacrtovanju regulacije. Kot theta sicer pove, kakSno lego ima
letalo glede na povrsje, v splosSnem pa to ni mera, ki bi dolocala, ali se letalo dviga
ali spusca, kar je pomembno pri regulaciji viSine. Pri manjSih hitrostih se lahko

zgodi, da letalo glede na povrSje leti pod nekim pozitivnim kotom, pa kljub temu
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izgublja viSino, ker ne ustvari zadosti vzgona. Obratno se lahko zgodi pri velikih
hitrostih, ko je letalo glede na povrSje zasukano z negativnim kotom, pa kljub temu
leti naravnost, ker Se vedno ustvari dovolj vzgona. Pravilneje bi bilo v regulacijski
algoritem vpeljati Se eno veli¢ino - hitrost dviganja H. V regulacijski shemi na sliki
5.3 bi jo umestili med regulator viSine H in regulator za regulacijo kota 6.
Informacije o hitrosti dviganja zagotavlja nepristransko informacijo o spremembi
viSine letala. Seveda paje potrebno hitrost dviganja ali spuS€anja letala omejiti, da ne
pride do prevleCenega leta in strmoglavljenja. Zavisi od trenutne moc¢i motorja. V
naSem primeru uporabimo poenostavljeno regulacijsko strukturo, tj. tisto, kjer iz kota
theta sklepamo na tendenco spremembe viSine leta. To lahko storimo zato, ker
poznamo razmere, v katerih bomo algoritem vodenja preizkusali. Kljub temu smo
omejili skrajne vrednosti kota theta na £10°. Podobno moramo omejiti tudi najvecje
nagibe letala v zavojih (kot ro/l). V nasem primeru smo omejitev kota valjanja (@)
omejili na vrednost +30°, sicer je struktura regulacijske zanke za dolo¢anje smeri leta
(kot ) zelo podobna regulacijski zanki za doloCanje viSine H. Regulacijski algoritem
na sliki 5.3 vkljucuje tudi del za koordinacijo v zavoju in zmanjSevanje neZeljenih
uCinkov spreminjanja smeri. Parametri regulatorja razSirjenega regulacijskega
algoritma so podani v tabeli 3, omejitev integratorja integrator] je £0,05, omejitev

integratorja integrator2 pa =0,002.

parameter | vrednost parametra
K, 0,005

K, 0,05V -1,1

K, 0,15

K., 0,01

Tabela 3: Parametri dopolnjene regulacijske sheme

Razvit regulacijski algoritem, ki je prikazan na sliki 5.3, smo v nadaljevanju
uporabili za test vodenja letala, in sicer dvakrat. Prvi¢ smo razvit regulacijski

algoritem uporabili za vodenje letala DHC-2 Beaver, ki je bil doloCen na podlagi
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meritev v vetrovniku na TehniSki univerzi v Delftu oz. Fakulteti za letalsko tehniko.
Ta model je bil uporabljen tudi v delu FDC - A Simulink Toolbox for Flight
Dynamics and Control Analysis [12] in ga lahko smatramo kot neke vrste
referenCnega. Drugi¢ pa smo popolnoma isti regulacijski algoritem uporabili za
vodenje sicer istega tipa letala DHC-2 Beaver, le da tokrat na modelu, ki je bil
dobljen s pomocjo razvitega programa SIMDILAV. Na podlagi primerjave odzivov iz
obeh primerov lahko ocenimo uporabnost in kvaliteto modela letala, dobljenega s
pomocjo programa SIMDLAV. Testna preizkusa vodenja letala smo izvedli pri
popolnoma istih pogojih. Casovna poteka referenénih signalov sta bila popolnoma
enaka, hitrost paje bila v obeh primerih 40 m/s. Rezultati so prikazani na slikah od

5.4 do 5.6.
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Spremljanje smeri leta (tloris)
3500 I T 7

L J— R I—
(. - | U ST SN W R SRRSO ,,,,,,,,,, L. SUSIRRER—. S——" ——

o 1 | | IO S=—NrAE TN SRS SAS— | CE— — b et St M

ye [m]
@
S

1513 4 | ORURGRNRRISS | ORI | RSP (SR - - TR, SRR, FRSUCOML . SO, fevvenmeennenon]

=700 ) ISR e S ............. e 4

FDC
— SIMDLAV

B i a i i L -
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000
xe [m]

Slika 5.6: Tlorisni pogled na smer leta

Test, ki smo ga izvedli je na prvi pogled nekoliko neobicajen. Obicajno na tak nacin
testiramo robustnost regulatorja, in sicer s tem, da isti regulator uporabimo na
razlicnih modelih. V naSem primeru pa smo poleg tega Zeleli opazovati $e odstopanja
med modeloma letala istega tipa (Beaver), ki sta bila dobljena na dva povsem
razlicna nacina. Test smo izvedli tako, da smo (slika 5.3) enkrat uporabili model
letala FDC-Beaver, drugi¢ pa model letala SIMDLAV-Beaver. Primerjava regulacije
viSine je prikazana na sliki 5.4. Opazimo lahko, da je skupen odziv sistema
regulatorja in modela letala, ki smo ga dobili s programom SIMDLAV nekoliko
hitrejSi, sicer pa robustnost regulatorja Se vedno zagotavlja stabilno delovanje
regulacijske zanke za regulacijo viSine leta. Zaradi nacina izvedbe testa je lahko edini
mozni razlog neujemanja odzivov le v odstopanju modelov letal. Ce bi Zeleli iskati
vzroke za odstopanje modela SIMDLAV-Beaver glede na model FDC-Beaver, bi se
sooCili z zelo tezko nalogo, saj bi morali v obratnem vrstnem redu, kot smo letalo
gradili, le-tega analizirati in ugotovitve prenesti na fiziCne sestavne dele letala.

Voev v

Oc¢itno je vir pogreska prav tam skupaj z nenatanc¢no dolocivijo teziS¢a letala,
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velikosti krmilnih povrsSin in prijemaliS¢ aerodinami¢nih sil in navorov. Podobno
lahko ugotovimo tudi za regulacijo smeri leta, kjer je regulacijski sistem z modelom
letala, ki je bil dobljen s programom SIMDLAV Se nekoliko hitrejSi, vendar stabilen.
Vzroke za odstopanja gre zopet iskati v prej omenjenih virih napak pri modeliranju.
Opaziti je tudi mocan medsebojni vpliv viSine in smeri leta. Predvsem pri regulaciji
viSine se moc¢no izrazi vpliv zavijanja letala na spremembo viSine leta. Na sliki 5.4 je
ta vpliv dobro viden pri ¢asu 120 s, kjer je bil preklop smeri leta iz 30° na 180°. To je
posledica medsebojnih kriznih povezav (vplivov) viSine in smeri leta v sploSni
delovni tocki. Ta problem lahko omejimo s posebej nacrtovanimi regulatorji za
multivariabilne sisteme (kakrSen primer letalo gotovo je), ki pajih v naSem primeru
ne bomo posebej obravnavali. Omenjamo jih le v toliko, da nakazemo smernice za

doseganje Se kvalitetnejSe regulacije.
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Slika 5.7: Pospeski na teziS¢e letala v smereh koordinatnih osi sistema letala

Voew v

Slika 5.7 prikazuje Casovne poteke pospeskov, ki delujejo na teziSCe letala v smerech
koordinatnih osi koordinatnega sistema letala. Ti pospeSki so posledica spremembe

smeri leta in sovpadajo s spremembami smeri po slikah 5.4 in 5.5. Primerjava
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odzivov s pospeSki je zanimiva, ker vidimo velikosti pospeSkov, ki delujejo na
teziSCe letala, hkrati pa ti pospeski delujejo tudi na potnike letala. Cilj je seveda ¢im
mehkejSe vodenje letala, brez skokov in odve¢nih nihanj. Tudi primerjava
pospeskov, ki delujejo na letalo zaradi spememb smeri leta, potrjuje, da letalo
Beaver, ki je bilo dobljeno s programom SIMDLAV odstopa od letala, ki je bil
dobljen v vetrovniku. Iz grafov na sliki 5.7 se lepo vidijo obremenitve letala (in
potnikov) med spreminjanjem smeri in viSine leta. Vidimo, da med celotnim
trajanjem leta letala nikoli ni bila preseZena obremenitev 0,6 teZnostnega pospeska.
Pospeski so izrazeni v enoti teznostnega pospeSska g, Izracun pospeskov smo

izracunali po enacbah od 5.14 do 5.16:

1.

a, =—(@i+qw-r), (5.14)
8o

a, =—1—(v+ru—pw), (5.15)
8o

a, =i+ pv-qu). (5.16)

0

Slika 5.6 prikazuje tlorisni pogled na let letala ob izvajanju primerjav modelov na
podlagi odzivov po slikah 54 in 5.5. Zaradi hitrejSega odzivanja modela letala
SIMDILAV-Beaver letalo posledicno naredi tudi druga¢no pot, Ceprav pravilno sledi
referencnim signalom in izni¢i pogreSek v ustaljenem stanju. IzhajajoC iz razmer na
sliki 5.6 lahko ugotovimo, da z omenjenim nac¢inom skoraj nimamo moznosti doseci
predpisane toCke. Kje je torej vzrok? Opraviti imamo z gibanjem telesa v prostoru, ki
ima svojo lastno in &asovno spremenljivo hitrost. Ce letalo izpolni pogoja sledenju
dvema referenénima spremenljivkama, ki opisujeta gibanje, je to Se vedno premalo,
da bi lahko natan¢no predpisali gibanje telesa v prostoru. Z izpolnitvijo sledenju
referen¢nima vrednostima viSine in smeri smo zagotovili le po en pogoj pri
dolo¢anju pozicije in lege letala. Spomnimo se, da je pozicija telesa v prostoru
opisana s tremi koordinatami in lega telesa s tremi koti. Zato moramo za dosego
(prelet) predpisane tocke v regulacijskem algoritmu upoStevati vse tri koordinate
pozicije (x,, y, in H). V naSem primeru bomo avtopilot poenostavili in predpostavili,

da v vsakem trenutku poznamo pozicijo letala (x, y,) in vemo, katero tocko moramo
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preleteti. Zato moramo glede na razvit regulacijski algoritem s pomocjo koordinat x,
iny, nekako dolociti smer leta ¢, z viSino H pa moramo paziti, da smo vedno dovolj
visoko nad povrSjem. Razvoj avtopilota za letalo je Sirok pojem. To lahko pomeni,
da zagotovimo le ohranjanje smeri leta, ohranjanje smeri in viSine leta ali celo prelet
dolo¢enih toc¢k na povr§ju. Posebno pomembna lastnost avtopilotov je izloCitev
motenj vetra. Veter namreC letalo odnaSa iz zaCrtane smeri, zato bi letalo zgreSilo
cilj. Avtopilot mora letalu v vetrovnih razmerah zagotoviti let pod druga¢nim kotom,
¢e zeli natanc¢no doseci cilj. V nadaljevanju bomo predstavili preprost avtopilot, ki

ohranja smer in viSino leta ter preleti vnaprej dolo¢ene toc¢ke na povrSini.

Za ohranjanje smeri in viSine leta zadostuje regulacijski algoritem, ki je prikazan na
sliki 5.3. Z ustreznim doloCanjem referennih vrednosti viSine leta H in smeri leta ¢
lahko dosezemo predpisan nacin leta. V ta namen moramo vkljuciti Se informacije o
trenutni poziciji letala in pozicije tock, ki jih zZelimo preleteti. Glede na regulacijsko
shemo na sliki 5.3 moramo dodati Se dve povratni zanki z informacijama o trenutni
poziciji letala (x, in y). Potrebno je izvesti tudi mehak algoritem dolo€anja
nadaljevanja smeri leta iz trenutne pozicije v koné¢no pozicijo in pa dolocanje viSine
leta. Regulacijska shema avtopilota za letalo Beaver je prikazana na sliki 5.8.
Referencni spremenljivki v sistemu vodenja sta viSina leta H in smer leta o,
izraCunati pa ju moramo iz pozicije letala. Tocke na zemeljskem povrSju so obicajno
podane z geografsko dolZino in Sirino, s tujko pogosto imenovani /longitude in
latitude v zemljevidih z mrezo WGS-84. Izhod iz nasega modela letal so koordinate
x,, y, in H in veljajo, kot smo omenili Ze prej, za raven model Zemlje. Zelo koristno
je, ¢e koordinatni sistem, v katerem merimo koordinate x,, y, in H, orientiramo tako,
da os x kaze na sever, os y pa na vzhod, premike letala posebno enostavno
preratunavamo v spremembe geografske dolzine in $irine. Ce privzamemo, da je
majhno podroc¢je na zemeljski povrSini ravno, si Se dodatno olajSamo delo. V
primeru, da opazujemo let letala od neke zacetne tocCke, nam premik letala od te
tocke predstavljata koordinati x, in y, seveda v ravnem modelu Zemlje. Ce
preracunamo, kakSno spremembo predstavljajo ti premiki v geografski dolzini in
Sirini, vseskozi vemo, kje na povrSini Zemlje se letalo nahaja. Preracun premikov na

spremembo geografske dolzine in Sirine smo izvedli s pomodjo funkcij almanac,
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radlkm in km2rad, ki so vgrajene v Matlabu in upoStevajo preracune na povrsju
Zemlje. Na ta nacin lahko let letala umestimo na katerokoli podrocje Zemlje, le da
pri tem upoStevamo omejitve, ki izhajajo iz poenostavitev. Prva je, da zamenarimo
ukrivljenost Zemlje, druga pa je, da so premiki letala upostevani glede na povrsje
Zemlje in na visini leta. Ce letalo leti dovolj nizko in na kratke razdalje, je napaka

dovolj majhna in rezultati uporabni.

Auvtopilot
F. Jenko, September 2005

e, ye H--> long,lat,H

H et pozicija —bi;artezicne WGS-84 '———b Position
MATLAB n
Function i g
Referenca psi_ref v | Airspeed
Auwtopilot & Beaver FlightGear
vmesnik
| longitude, latitude, H

Slika 5.8: Avtopilot letala Beaver

Razvit avtopilot za letalo Beaver smo uporabili na primeru vodenja letala v realnih
razmerah. Letalo bomo zaceli opazovati v zraku nad letaliS¢em v Portorozu, kjer
bomo vkljudili avtopilot za nadaljevanje leta ob slovenski obali proti Kopru, od tam
naprej proti Ljubljani in dalje proti Brniku, kjer bo konec opazovanja leta. Z
avtopilotom nismo vzletali ali pristajali, uporabili smo ga zgolj v namem preleta
vnaprej podanih toCk. Visina leta je bila vnaprej sprogramirana, ker poznamo profil
terena, nad katerim bomo leteli. Graf na sliki 5.9 prikazuje tlorisni pogled na let
letala z avtopilotom, graf na sliki 5.10 pa prikazuje viSino leta. ViSina leta je
projecirana zgolj na zemljepisno S$irino, profil viSine leta pa je bil nastavljen Se pred
simulacijo. Avtopilot, ki smo ga uporabili, ni imel moZnosti vplivanja na plin letala,

zato je letalo vseskozi letelo z istim plinom tudi ob dvigovanju.
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Slika 5.9: Tloris leta letala z uporabo avtopilota
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Slika 5.10: Graf viSine leta z uporabo avtopilota ob konstantnem plinu
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1z grafov na slikah 5.9 in 5.10 je razvidno, da avtopilot izpolni obe bistveni nalogi, tj.
sledenju predpisani viSini leta in doseganju Zeljene pozicije. Glavna pomankljivost je
gotovo ta, da ne vkljuCuje regulacije plina oziroma vrtljajev motorja, kar v dolo¢enih
manevrih predstavlja celo nevarnost prevleCenega leta in strmoglavljenje. Da bi se
temu izognili, smo omejili hitrost dviganja in spus€anja s kotom theta. Podobno smo
omejili hitrost zavijanja letala z najve¢jim kotom nagiba phi. Razvit avtopilot tudi ne
vkljuCuje posebnih algoritmov uravnavanja smeri leta zaradi vetra. Avtopiloti, ki so
vgrajeni v sodobna letala, izpolnjujejo vse te zahteve in Se veC¢. Ena od pomembnih
lastnosti avtopilotov je tudi, da so sposobni voditi letalo tudi v pristajanje - ILS.
Razvit avtopilot tega ne omogoca, je pa mogoca navezava na FDC Toolbox, Kjer je
razvit avtopilot, ki podpira tudi VOR (Very high frequency Omnidirectional Radio

range) in ILS (Instrument Landing System).

File View Location Aultopilot Weather Equipment ATC/Al Debug Help

Slika 5.11: Letalo Beaver v izvedbi za vzletanje na vodi
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Rezultat magistrskega dela je posplosen nelinearni matemati¢ni model letala, v okvir
katerega lahko pretvorimo Kkaterikoli model realnega letala. Glavne sklope
matemati¢nega modela predstavljajo aerodinamiCni opis letala, pogon, gravitacijska
sila in vpliv vetra. Vsi ti glavni sklopi z veliko mero natan¢nosti matemati¢no opisejo
obnasanje poljubnega realnega letala. V njih so zajeti detajli, ki so bili bodisi
dobljeni na osnovi eksperimentalnih poskusov bodisi s pomocjo racunskih postopkov
namenske programske opreme ali pa smo za njihov opis razvili posebne matemati¢ne
modele. Izhodi teh glavnih sklopov so sile in navori, ki delujejo na letalo in
povzrocajo njegovo gibanje - spremembo lege in pozicije. Enacbe gibanja opiSejo
gibanje letala in veljajo ob dolocenih predpostavkah, ki pa bistveno ne omejujejo
uporabnosti predlaganega nelinearnega modela letala. Program SIMDLAV, ki je bil
razvit ob predlaganem nelinearnem modelu letala, povzema vse funkcionalnosti in
detajle modeliranja, ki so bili predstavljeni v tem magistrskem delu. Programska
aplikacija SIMDLAV, ki teCe v okolju Matlab-Simulink, predstavlja simulacijski
model nelinearnega matemati¢nega modela letala. Se ve¢, SIMDLAV poleg
realizacije dinamike letala omogoca tudi animacijo leta letala in podaja primer
nacrtovanja vodenja letala. Z zdruzenimi vsemi temi lastnostmi je SIMDLAV
samosvoj primer simulatorja letanja, ki ima pred drugimi simulatorji letanja najvecjo
prednost v modularnosti in nudi uporabniku Siroke moznosti sprememb osnovnega

koncepta letala in dodatne modelirane podrobnosti. Veliko podporo mu omogoca
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povezava s sorodnima simulacijskima programoma FDC Toolbox in AeroSim.
Animacijske moZznosti SIMDLAV najuspeSneje izkaze v povezavi z namenskim

programom FlightGear Simulatorjem.

Odgovor na vprasanje, kako dober priblizek realnega letala lahko podamo s
predlaganim konceptom nelinearnega modela letala, lahko podamo le z mero
uporabnosti dobljenega simulacijskega modela za namene nadaljnje uporabe. Nekaj
primerov smo skozi predhodna poglavja 7ze podali. Modelirane in upoStevane
podrobnosti na vseh nivojih omogocajo spremljanje znacilnih pojavov in performans
letala v katerikoli situaciji in v vseh rezimih leta, tudi ob tako kriti¢cnih, kot sta
prevleCenem let in poruSitev vzgona. Ne zgolj aecrodinamicni opis letala, tudi sistema
pogona in vetra sta modelirana s tolikSno podrobnostjo, da so zagotavljeni uporabni
simulacij ski rezultati v primerjavi z realnimi letali. Kvaliteta modela letala, ki je
rezultat postopka modeliranja, je odvisna od razpolozljivih podatkov o letalu, ki ga
matemati¢no oziroma simulacijsko gradimo. Povsem razumljivo je, da z vsemi
bistvenimi podatki o letalih ne moremo razpolagati (vojaska letala), zato moramo za
dolocene nedostopne podatke vzeti priblizke. Ti pa vnaSajo znaten delez v
odstopanje simulacijskih modelov glede na realne modele. Koncept gradnje
matemati¢nega (in simulacij skega) modela je cikli¢en in narava postopka je nenehno
izboljSevanje in priblizevanje realnemu modelu. Razvit koncept matemati¢nega
modela letala potrebuje vnos priblizno 100 pomembnih parametrov (znacilk) o letalu.
Na podlagi le-teh se z numeri¢cnimi postopki izra¢unajo preostali nujni podatki.
Model letala je v kon¢ni obliki opisan s 150 komponetami sil, ki delujejo na letalo in
s 300 komponentami navorov, ki jih povzroéajo te iste sile. Stevilo komponent sil in
navorov je razmeroma veliko, c¢asovna zahtevnost za njihov izracun pa
nezanemarljiva. Prav zaradi zasnove programskega okolja Matlab-Simulink se

razmeroma velika natancnost opisa letala odraza v pocCasnosti izvajanja simulacije.

Natanc¢nost gradnje modela letala, modelirane podrobnosti, modularnost, moznost
povezave s programsko opremo iste vsebine, povezava s programsko opremo za
izvajanje animacije, moznost nadgradnje in nadaljnjega razvoja ter nacrtovanje

vodenja so glavne prednosti in moZnosti razvitega koncepta nelinearega
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matemati¢nega modela letala in njegove realizacije v programski obliki SIMDLAYV.
Poleg obravnave realnih modelov letal lahko pristop k modeliranju letal tudi
obrnemo v Konstruiranje. S spremembami gometrije in aerodinamike letala lahko s
ciklicnim postopkom skonstruiramo lastno letalo, prouimo njegovo obnaSanje,
stabilnost in nacrtmo ter preverimo koncept vodenja. Primer vodenja letala istega
tipa, za katerega razpolagamo z dvema razlicno dobljenima matemati¢nima
modeloma, smo obravnavali v poglavju 5. Prav ta primer najbolj objektivno potrdi
uporabnost modelov letal, zgrajenih na osnovi matemati¢nega koncepta, ki smo ga
razvili v tem delu. Isti regulacijski algoritem je uspe$no vodil model letala Beaver, ki
je bi vzet iz programa FDC Toolbox in model letala, ki je bil zgrajen s programom
SIMDLAV. Prvi model je bil osnovan na podalgi meritev v vetrovniku in ga
upravieno lahko smatramo kot referencnega. Odstopanja med modeloma v isti
regulacijski zanki sta podana na slikah 5.4 in 5.5. Odstopanja so celo presenetljivo
majhna, ¢e vzamemo v obzir nabor podatkov, s pomocjo katerih smo model letala
Beaver v programu SIMDLA V zgradili (Tabela B. 1). Za preostale nepoznane podatke

smo privzeli ocenjene priblizne vrednosti.
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V tej prilogi bomo podali Newtonove enaCbe za togo telo. Vsebina te priloge je
obravnava Nevtonove mehanike, ki je pomembna za dobro razumevanje enacb

gibanja letala. VeC detajlov je mo¢ najti v [7].

A.l Sile na togo telo

Zamislimo si masno tocko om, ki se giblie s ¢asovno spremenljivo hitrostjo V, ker
nanjo deluyje sila F. Obe veli€ini V in F sta mereni relativno v desnosu¢nem
pravokotnem koordinatnem sistemu togega telesa. Z uporabo Newtonovega drugega
zakona lahko zapiSemo:

F=énV. (A1)

Zgornjo enacbo smo uporabili za eno masno tocko togega telesa. Ce zgornjo enacbo
uporabimo za vse masne tocke, iz katerih je sestavlieno togo telo, lahko zapiSemo

enacbo:
av d

=Y 'TJZZEZV'J""
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Predpostavimo, da ima teZiSCe togega telesa hitrost V,, in komponente hitrosti u, v,
w izrazene v smereh osi X, Y, Zkoordinatnega sistema telesa. Hitrost poljubne masne
tocke togega telesa je potem vsota hitrosti teziS¢a telesa, ki se giblje s hitrostjo V..,
in hitrosti masne totke, ki jo ima glede na tezis¢e telesa. Ce je poznamo pozicijo
masne toCke glede na tezisCe telesa in jo oznaCimo kot vektor r, lahko hitrost

poljubne masne toCke izrazimo v vektorski obliki:

V=V, +i (A3)
in
SV-dn=3(V,, +i)-dm=mV, + %Zram : (A.4)

W oew v

V enacbi A.4 pomeni m skupno maso togega telesa. Za teziSCe telesa velja:

Dxdm=0 (A.5)

in enacba za izracun celotne sile F, ki deluje na telo, je tako:

F=m-V,. (A-6)

A.2 Navori na togo telo

voev v

Navor dM, ki vrti telo okrog teziS¢a telesa, se izra¢una po enacbi A.7:

él\’[z%(rxV)&nz(i‘xV)&m+(rxV)&n, | | (A7)

kjer je
r=V- Vt.t. (A8)
in

(rxV)&m:rxéF:éMm, : | | - (A10)
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V enacbi A. 10 pomeni dM,,. navor, ki ga povzroCa sila dF. Vrtilno koli¢ino masne

woew v

toCke glede na teziSCe letala oznaCimo z dh in ga definiramo z enacbo:

Sh=(rxV)om.

(A.H)
Z uporabo enacbe A. 11 in predhodno podanih enacb, dobimo odvisnost:
mt.t. =6h - (V - Vt.t. )>< om = & + Vt.t. x Vom . (A.12)
Ce prispevek vseh masnih toc¢k sestejemo dobimo:

d )

> M, =;Zéh+v,.,_ xY Vom. (A. 13)
Celotni navor na telo okrog tezis¢a podaja enacba A. 14:
oM,, =h, (A 14)

Woev v

kjer je h pripadajoca vrtilna koli¢ina okrog teziSCa telesa.

A.3 Vrtilna koli¢ina

Opazujmo togo telo, ki ima kotne hitrosti zapisane v vektorju €2 s komponentami p,
g, r, ki oznaCujejo vrtenje okrog osi X, Yin Zkoordinatnega sistema. Vektor £ lahko

potem zapiSemo v obliki:

Q=ip+jq+kr, (A15)

kjer so i, j in k enotni vektorji vzdolZ osi X Yin Z. Skupno hitrost masne to¢ke lahko

podamo v vektorski obliki, ki upoSteva translacijsko in rotacijsko hitrost:

V=V, +Qxr (A.16)

W v

i vrtilno koliCino togega telesa okrog teZisCa telesa zapisemor:
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h=>ch=>rxV, +Qxr)n :erV,_,&n+er(9.><rbm. (A.17)

Prvi ¢len desne strani enabe A.17 je enak ni¢:

(S rom)xv,, =0, (A.18)

drugi ¢len pa lahko zapiSemo v obliki:

Sex(@xrm=>{Q@r r)-r(@-r)pm =3 {Q”r”z ~r(Q- r)}5m : Y(A.l9)

Ce v enatbah A.16 in A.17 zamenjamo r z r = ix + jy + kz in uporabimo v enacbi

A.15, dobi slednja obliko:

thZ(xz +y2+zz}5m—Zr(px+qy+rz)&n. (A.20)

Komopnente vektorja h vrtilne koli¢ine vzdolz osi X, Y in Z, ozna€imo s Ay, h, in A,

in jih izrazimo:

hx:pZ(yz+zzbm—quy§m—erz&n, (A21)
h, :—pryé’m—qZ(xz+zz)5m—rZyz&n, (A.22)
h, =—przé’m—quz§m+rZ(x2+y2)5m. (A.23)

simbol definicija

Ixx Z()’Z +22)§m

I, Z(x2 + 22)5m

I, Z(xz +y2)5m

S nyé‘m

J. > xzdm

J . > yzom

TabelaA. 1: Masni vztrginostni momenti in deviacijski masni vztrginosti mometti
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Cleni v enatbah od A.21 do A.23 so definirani kot masni vztrajnostni momenti in
masni deviacijski vztrajnostni momenti. Z uporabo definicij zapisov v tabeli A.l
lahko enacbe od A.21 do A.23 zapiSemo v vektorski obliki kot produkt matrike
tenzorja vztrajnostnih momentov I in vektorja kotnih hitrosti £2:

h=1.Q, (A.24)

kjer je matrika I definirana kot:

I.-J,-J,
I=|-J, I,-J,|. (A.25)
~J.=J, I,

A.4 Enacbe gibanja za togo telo

Ce izberemo koordinatni sistem, ki je vpet na telo, potem so vztrajnotni momenti in
produkti vztrajnosti v enacbah od A.21 do A.23 konstantni. Vrtenje samega
koordinatnega sistema potem podaja vektor kotnih hitrosti £. Za poljuben vektor r,

ki doloca pozicijo v koordinatnem sistemu telesa, lahko zapiSemo:

i=&  axr. (A.26)
ot

Ce uporabimo enacbo A.26 skupaj z sploSnima enaCbama za sile (A.6) in navore

(A. 14), dobimo odvisnost:

F= m(% +Qx V,‘,_] (A.27)

in

Q
Mt‘t‘=‘2_l;+9xh=§%—)+ﬂx(l-ﬂ). (A.28)
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Vektorski enacbi A.27 in A.28 tvorita osnovo za opis dinamike togega telesa in sta
bili uporabljeni za opis gibanja letala v tem delu in programski aplikaciji SIMDLAYV.
Linearne in kotne pospeske iz enacb A.27 in A.28 lahko izrazimo na levi strani in

dobimo enacbi A.29 in A.30:

ov, F

=" -QxV,, (A.29)
ot m

2 1M, -0x1.9). (A.30)
at L.t

Enacbi A.29 in A.30 lahko zapiSemo po komponentah vzdolZz osi koordinatnega

sistema v obliki:

ﬂzﬂ_quv’ (A.31)
m

. K

v=—"t+pw—ru, (A.32)
m

w:fi—pv+qu (A.33)
m

in

p=P,p’+P,pq+P,pr+P q°+P,qr+Pr’+PL+FM+PN, (A.34)

4=0,0" +0,pa+0,Pr +0,q° + 0, + 0,7’ +QL+OM+ON,  (A35)

F=R,p’+R,pq+R,pr+R ¢ +R,qr+R > +RL+RM+RN . (A.36)

P, P, .., R, so koeficienti, ki so rezultat matricnega mnoZenja in so sestavljeni

zgolj iz ¢lenov matrike tenzorja vztrajnostnih momentov I. Podani so v tabeli A.2.

Vektorji V/,,, 2, Fin M, so definirani:

V,, =iu+jv+kw, (A.37)
Q=ip+jq+kr, (A.38)
F =iF, +jF, +kF,, (A.39)

M,, =iL+jM +kN . (A.40)
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Enacbe, izpeljane v tej prilogi, opiSejo gibanje kateregakoli togega telesa relativno

glede na Zemljo, Ce so izpolnjene naslednje zahteve:

L.

2
3.
4

Telo mora biti togo skozi ves Cas gibanja.
Masa telesa mora biti konstantna v ¢asovnih intervalih, ko se gibanje opisuje.
Smatra se, daje Zemlja v vesolju nepremicCna, tj. njeno vrtenje se zanemari.

Ukrivljenost Zemlje se zanemari.

Ce se izpeljane enaCbe uporabijo za opis gibanja telesa, je opis gibanja zaradi

domnev 3 in 4 tolen le za relativno kratek cas. Za opazovanje daljSih casovnih

intervalov priporo¢amo Studij [14].
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* simbol definicija
] 11,0, -2J.J.J, —1.J 2—1WJ,Q2—1”JW2
I, IWIZZ —J
1, JoT, T
I, S 4L
1, 1.1, _szz
I IJ,.+J,J,
L 1.1,-J.
=y Xy
P I /|
P, L/l
P, L /|
P, SIS NAY
qu _(szll_JszZ—(I){y_Ixx)IB)/VI
B, -(sz +(I, -1, ~J,.L) ] ]I
Py (J 1 1)/
Py JI+JI)/|I|
E ( L,-J.L) /|l
L /]
3; L/
0, I /|
0, SRV
c. e G, 1) 1
0, -1, +(1 )1 ~J.1) /Il
Do (JI J])/|I|
o J1+J1)/|1|
Or o )/l
R 7 /1]
R, L/
R, I, /|
R, ~uds =T, 1) ) 11
R, L =J, 1, _(,,,y L)/ 1|
R, —(JWI +(1 J.1,) /1
qu
Ry, J1+J1)/|1|
& ( SAANL

Priloga A

Tabela A.2: Definidije koeficientov vztrginogti
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Letalo in proizvajalec
Razpon krila:

Povrsina krila:

Aerodinamiéna tetiva ¢:

V-lom krila:

Profil krila:

Teza praznega letala:
Moc¢ motorja:

Premer propelerja:

Kapacteta rezervoarjev:

Lega teziiCa:
I

Iy:

L:

Jxy:

Jxz!

Jyz:

DHC-2 Beaver, De Havilland Aircraft of Cahada Ltd.
14,63 m

23,23 m*

1,5875m

10

NACA 64 A 416

14970 N

450 KS pri 2300 min™

2,59 m

5211

med 17,36 % ¢ in 40,24 % c
5368,39 kgm®

6928,93 kgm’

11158,75 kgm®

0,0 kgm®.

117,64 kgm®

0,0 kgm2

TabdaB. 1: RazpoloZljivi podatki o letalu DHC-2 Beaver
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