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Abstrakt

Hlavnim cilem této prace je navrh modelu bezpilotniho mini-letounu. Za timto
ucelem je nutné vytvofit a popsat softwarovy systém pro jeho navrh, analyzu,
modelovani a simulaci. Vrdmci této prace je navrzen a analyzovan
experimentalni mini-letoun dosedajici na ocas V-TS, ktery v sobé kombinuje
dva rGzné rezimy letu: horizontalni a vertikalni. Vertikdlni reZim zde ptfitom
slouzi pro vzlet a pfistani. K validaci a zhodnoceni ptesnosti CFD softwaru pro
analyzu mini-letounu je vyuzito vysledki ze dvou némeckych projekti:
AVIGLE a SAGITTA. Pro vyvijeny mini-letoun je vytvoifen model s fidicim
systtmem ve formatu modelu letové dynamiky JSBSim. Nakonec jsou
provedeny simulace testujici jeho chovani.

Abstract

The main objective of this work is to design a mini-UAV model. For this
purpose, it is necessary to create and describe a software solution for its design,
analysis, modelling, and simulation. An experimental tail-sitter mini-UAV V-TS
which combines two different modes of flight (horizontal and vertical) is also
designed and analysed. The vertical mode is used for vertical take-off and
landing of the mini-UAV. Results from two German projects (AVIGLE and
SAGITTA) are used to validate and evaluate the accuracy of CFD software. A
model of the experimental mini-UAV with a control system is created in the
format of JSBSim flight dynamics model. Finally, simulations are performed for
its dynamic response test.
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1. UVOD

Bezpilotni letouny Ize vyuzit v Siroké Skale aplikaci a odvétvi, napt. pro ucely
pruzkumu, zemédé&lstvi, kartografie, archeologie, zachrany zivota, az po ucely
bezpecnostni. Vzhledem k ¢im dal vétSimu pozadavku na sniZzovani vydajl, bez
ohledu na oblast aplikace, je mozné bezpilotni mini-letoun navrhnout pomoci
bezplatnych softwarovych néstroji. V softwarovém systému je pak nutny
nejenom navrh, ale také analyza a simulacni testovani, a to i se zaméfenim na
fizeni a popft. autonomni chovani. Takovyto systém pak tento proces zjednodusi,
urychli a zlevni. Je vSak také potfeba zhodnotit kvalitu tohoto feSeni a zptisoby
moznych postupti, protoZe ndvrh a konstrukce musi byt efektivni.

Dulezitost kvalitniho navrhu doklada i situace, kdy nevhodné navrzeny a
fizeny bezpilotni letoun se stane velice jednoduse nestabilnim, nasledkem ¢ehoz
vétSinou havaruje. Pii havarii neni samotnd ztrata stroje a financi hlavni
negativni véci, tou je moznost nékoho zranit, v krajnim ptipad¢ i usmrtit. Tento
problém se Casto objevuje v diskusich o nasazeni bezpilotnich mini-letounti ve
meéstech. Vzhledem k moznosti selhani techniky jej ale bohuZel nelze nikdy plné
vyloucit, pouze minimalizovat.

Provoz bezpilotnich letound je pii spravné konstrukci méné nékladny nez
provoz pilotovanych letounil a helikoptér. Maly bezpilotni letoun také miize
operovat v nizSich vyskach, je vice nenapadny a hlre detekovatelny radarem.
Oproti oby¢ejnym kameram ma bezpilotni letoun vyhodu v mobilité, tudiz miize
pokryt relativné rychle a levné velkou plochu. S naslednym pfidanim umélé
inteligence by také v budoucnu mohly bezpilotni letouny zvladnout automaticke
pilotovani a popft. 1 zneskodnéni zaSkodniki nesmrticimi zbranémi. V soucasné
dobé jsou vzdy do urcité miry stale zavislé na operatorovi, coZ v ptipadé ruseni
nebo ztraty komunikace miize zplisobit problémy, které je potieba brat v potaz.

Relativné levné zkonstruované mini-letouny by mohly byt ve velkém poctu
vyuzivany jako mobilni prizkumné/hlidaci jednotky pro stfezeni aredll
municnich skladl, ¢imz by se ptfi vhodné zvolené strategii mohlo snizit riziko
zagkodnického chovani. Dalsi moznost pouziti je hlidani hranic CR, popt. vnéjsi
hranice Schengenského prostoru, proti nelegalni migraci.

V prvni ¢asti této prace je zhodnocen soucasny stav feSené problematiky a
jsou definovany cile disertacni prace. Druha cast obsahuje teoreticky zaklad
nutny pro pochopeni tématu a oblasti probiranych v nésledujicich kapitolach.
Tteti kapitola pojedndva o bezplatném software pro navrh, analyzu, modelovani
a simulaci bezpilotniho letounu, a 0 moZnostech pouziti tohoto softwaru. Jsou
zde také uvedeny aplikace, které byly naprogramovany v ramci této prace za
ucelem vytvoreni kompletniho softwarového systému. Ve Ctvrté kapitole jsou
validovéna data z CFD aplikaci a je vybran jeden program, ktery je dale vyuZit
k analyze navrZzené¢ho modelu. V paté kapitole je proveden navrh bezpilotniho
mini-letounu dosedajiciho na ocas a v Sesté je uvedena optimalizace profilu
kifidla, nalezena specidlné¢ pro tento mini-letoun. V sedmé kapitole je poté



bezpilotni mini-letoun analyzovan a jsou vyhodnoceny jeho aerodynamické
parametry spolu se statickou stabilitou. V osmé kapitole je popsan samotny
model mini-letounu. V devaté kapitole je feSen navrh fidiciho systému a
definovan algoritmus pro automatickou Ziegler-Nicholsovu metodu nastaveni
PID regulétoru. V desaté kapitole je simulaci ovéfena funk¢nost modelu a jeho
fidiciho systému.

1.1 Soucasny stav FeSené problematiky

Celosvétove je navrh, analyza, modelovani a simulace letounti vSech riiznych
typl a konfiguraci Siroce probiranou problematikou. V literatuie [1], [2], [3],
[4], [5], [6], [7], [8], [9], [10], [11], [12], [13], [14], [15] se vyskytuje popis
problémt z oblasti navrhu bezpilotnich letount, v¢etné jejich vyvoje a realného
nasazeni. V nékterych z téchto literatur je uvedeno 1 modelovani a simulace;
pifevazné v softwaru Matlab/Simulink, Datcom, FlightGear a JSBSim. Velmi
casto se jednd o prevedeni redlného letounu do pocitacového modelu, resp. o
zkoumani realné¢ naméfenych charakteristik modelu v simula¢nim prostiedi.

V CR bylo relativné nedavno v ramci pfevazné diplomovych a bakalatskych
praci uvedeno nékolik navrhli, implementaci, testovani a nasazeni malych 1
vétsich bezpilotnich letounti [16], [17], [18], [19], [20], [21]. Jedna se pfevazné
o koptéry a letouny s pevnym kiidlem.

Ve svétové 1 Ceské literatute [22], [23], [24], [25], [26] se vyskytuje teoretické
popsani fyzikalnich problémil z oblasti aerodynamiky, stability a mechaniky
letount. Literatura [27], [28], [29], [3], [1], [30], [20] je pak vice zamé&iena na
analyzu aerodynamiky malych bezpilotnich letounti, poptf. na jejich navrh a
realizaci. V [31], [32], [33], [34], [35], [36], [37] je popsan koncepcni design a
analyza bezpilotnich letouni pomoci ndstrojii jako OpenVSP, FreeCAD,
XFOIL, QPROP, OpenFOAM a SU?, ale také komerénich nastroji jako je Star-
CCM+. Napt. v pracit [32] je proveden navrh a analyza letounu pomoci
kombinace OpenVSP a OpenFOAM. V [35] byl namisto toho pouzit Digital
DATCOM, AVL, a QPROP.

V literatute [22], [1], [2], [3] se vyskytuje teoretické popsani problémil z
oblasti navrhu systémil bezpilotnich letounti, vetné tizeni. Literatura [38], [39],
[40] se navic zaméfuje vyhradné na fidici systémy pro malé bezpilotni
prostiedky. Publikace [41], [42] popisuji nejnovéEjsi trendy a praktické postupy v
navthu a implementace ¥idicich systémid. Clanky [43], [44], [45] detailnd
popisuji postup konkrétni metody navrhu a optimalizace. Zdroje [46], [47], [48]
se zamétuji vyhradné na letouny s pevnym kiidlem; naproti tomu v [49], [10],
[12], [50], [51] je rozSifen navrh i1 pro konfiguraci ,,Tail-Sitter* (pro tcely této
prace bude pouzit volny pieklad ,,letoun dosedajici na ocas®).

V CR byl v ramci diplomovych a bakalafskych praci uveden seznam
bezpilotnich letount rtiznych druhti a velikosti, napt. v [52], [53], [54]. V oblasti
modelovani, simulace a fizeni bezpilotnich letount je u nés literatura pomérné
skromnad, a ne vzdy pfili§ detailni [55], [54], [56], [30], [20], [57], [19].
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Co se tyce letounii dosedajicich na ocas, bylo vytvoieno nékolik prototypt
s lidskou posadkou. Jednalo se naptiklad o turbovrtulové stihacky Convair
XFY-1 “Pogo” [58] a Lockheed XFV-1 [59]. Pogo dosedal na kola, ktera byla
pfimontovéana na okrajich delta ktidla a vertikdIni ocasni ¢asti. Pro srovnéni, u
XFV-1 byla kola pfimontovana na ocasni ¢ast konfigurace X. S letounem Pogo
doslo k Gspésné zméné letu z vertikalniho na horizontdlni a naopak. Na druhou
stranu u XFV-1 se toto nikdy nepovedlo, a to pfesto, ze byl pouzit stejny motor.
Ten totiz nebyl dostatecné¢ vykonny — dostate¢né vykonny motor byl pouze
navrzen, ale nikdy nebyl vyroben. Oba projekty byly nakonec ukonceny, také
kvili obtiznému vzletu a pfistani, které museli piloti absolvovat.

V piipadé€ bezpilotnich letounti byl vyvijen napt. SkyTote [60] a GoldenEye
[61]. SkyTote je vybaven koaxidlnim rotorem s protibéZnym chodem.
GoldenEye je vybaven dmychadlem. Tyto letouny jsou ale rozmérové vétsi a
hmotnéjsi, nez je pro mini-letouny potieba. Navic je jejich kompletni feSeni vice
komplexni, nez je pro nas ptipad nutné.

Samoziejmé existuji také zastupci v kategorii mini-letount, jako je letoun se
tfemi trupy a dvojici opacén€ se tocicich vrtuli publikovanych v [62] [63]. 1
piesto, Ze jej autofi nazyvaji “tail-sitting VTOL UAV”, tak pro to, aby dosahnul
vertikalni pozice ptred vzletem, musi byt podepien ty¢i. Navic béhem pftistani se
nejdiive dotkne zemé€ ocasnim podvozkem a poté hlavnim podvozkem
umisténym vepiedu. Ocas tedy nebyl navrzen pro plné dosednuti letounu a navic
3 trupy nejspiSe nebudou aerodynamicky pfili§ efektivni pro maly bezpilotni
letoun. Bezpilotni mikro-letoun se dvéma motory a koaxidlnimi vrtulemi byl
vyuzit také v [64].

Dalsi typ bezpilotnich mini-letount dosedajicich na ocas je uveden v [65],
kdy tento letoun mé 4 rotory a zadné fidici plochy. Dal§im podobnym ptipadem
je také mini-letoun se ¢tyfmi rotory, ktery je konfigurovéan jako samokiidlo [66],
stejn¢ jako mikro-letoun se dvéma vrtulemi, popsany v [67], [68] a mini-letoun
s jednou tlacnou vrtuli, ktery byl uveden v [10]. V publikaci [69] a [70] je
prezentovan pokrok vyvoje bezpilotniho letounu s dvéma vrtulemi, s kiidlem ve
tvaru T, a tzv. kachnim (canard) uspofadanim ocasu a kiidla. Koncep¢éni navrh
mini-letounu vybaveného dmychadlem, C¢tyfmi ovladatelnymi ploSkami byl
piedveden v [71] a velmi podobne¢ feSeni s malymi kiidly a ocasni ¢asti bylo
implementovano v [72].

Z dalsich ptikladl je moZzné uvést mini-letouny v pracich [73], [74], [75], a
[76], které maji fyzicky odd€lené rotory pro vertikalni let a jeden nebo dvé
vrtule pro horizontdlni let. Také se v projektech objevuji 1 mini-letouny
s klopnymi kiidly (tilt-wing), jako je [77], [78]; a popt. i konfigurace s klopnymi
rotory (tilt-rotor) je ¢asto navrhovana [79], [76]. Nicméné¢ tyto koncepty jsou pro
malé bezpilotni letouny komplikované vice, nez je nutné, protoze potiebuji vice
mechanickych ¢asti, coZz zvySuje vadhu 1 pozadavky na strukturu a sloZitost
tfidiciho systému. Takovyto mechanismus neni pro mini-letoun optimalni.
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1.1.1 Zhodnoceni soucasného stavu

V sou€asném stavu této problematiky je mozné nalézt nékolik nepftilis
prozkoumanych oblasti. Jednou z nich je tém¢et vyhradni zaméfeni na simulace
jiz redlné zkonstruovaného a zanalyzovaného letounu. Ve svété chybi postup, pfi
kterém dojde k ndvrhu, analyze a simulaci pouze na Urovni pocitacového
modelu, pficemz dokaZeme fici, Ze je tento model dostatecné piesny, a tudiz
realné pouzitelny. S takovymto modelem by bylo mozné provadét dikladné
simulace, diky kterym by se odhalila slab4d mista v ndvrhu letounu pied jeho
fyzickou realizaci. Dalsi vyhodou by byla detailni analyza krizovych stavl a
testovani moznosti jejich feSeni, napf. nahlé zvySeni uhlu nabéhu na pfilis
vysokou hodnotu pii nizké rychlosti, selhani motoru a autonomni pokus o
nouzove piistani s vyuzitim klouzani vzduchem apod.

Otevira se zde také budoucnost k vytvofeni rozhodovaciho systému
autonomniho bezpilotniho letounu, k testovani scénaiti multiagentnich systémi
a k vytvoteni fyzikaln€ presného bojového simulacniho systému. Obzvlasté
u posledni moZnosti je zfejma jiz naznacend vyhoda, kdy jen pomoci reverzniho
inZzenyrstvi miZzeme vytvofit pocitacovy model ciziho letounu a tento model
dale analyzovat, zjistit jeho vyhody a slabiny, a to vSe bez fyzické realizace ¢i
jeho kradezZe. Ziskan¢ poznatky by pak Sly vyuzit na zlepSeni schopnosti nami
vyvijenych letounll anebo pro efektivni boj s letouny nepfitele.

Dostate¢né neprobadanou oblasti je vyuzivani ryze bezplatného softwaru
v celém procesu vyvoje bezpilotniho mini-letounu a zhodnoceni kvality tohoto
postupu. Ve studiich sice 1ze nalézt vyuziti bezplatného softwaru, jedna se vSak
spiSe o dil¢i ukoly (napf. pouziti jen pro vizualizaci, jen pro navrh apod.) nez o
komplexni a uceleny vyvoj. Obzvlasté v CR zatim neni tato oblast v podstatd
vubec prozkoumana.

I kdyz v poslednich letech pocet téchto vyzkumi roste, Casto se objevuji
ptipady, kdy dojde k propojeni bezplatné aplikace s aplikacemi placenymi. I
takovyto vyzkumny zamér ma dozajista svllj pfinos; nicméné pokud ma
organizace dostatek finan¢nich prostfedkli na zakoupeni licence na drahé
nastroje, jako je napt. Matlab/Simulink, miZe si dovolit 1 profesiondlni CFD
programy a vice komplexni modely letové dynamiky. Casto je timto postupem
negovana vyhoda navrhu a analyzy za vyuziti malého mnoZstvi financnich
prostiedkd.

Naopak pro malé podniky a vyzkumné organizace, které¢ jeSté nedisponuji
dostatkem kapitdlu nebo zkuSenosti je ryze bezplatny software skvélou
ptilezitosti k prvotnim experimentim a pozdéji 1 k vyvoji nového bezpilotniho
letounu. Dosud vSak nebylo dostate¢né prokdzano, zda je tento postup plné
realizovatelny a s jakou odchylkou lze ptibliZzné pocitat oproti readlnym datim.

Pokud uz se v pracich objevi aerodynamicka analyza, tak je provedena
pomoci aplikaci, které nejsou pfili§ vhodné pro pifesnou analyzu malych
bezpilotnich letouni. Napt. Digital DATCOM neni doporucen pro
aerodynamickou analyzu letounii s nizkym Reynoldsovym ¢islem a AVL je

12



postaven na jednoduchych CFD metodach, které omezuji aplikovatelnost tohoto
softwaru.

VétSinou 1ze mezi zkoumanymi mini-letouny nalézt konfigurace koptér
(quadkoptéry, octakoptéry, helikoptéry apod.) a pevného kiidla. Méné
probadanou oblasti, obzvlasté pak v CR, je vyvoj konfiguraci bezpilotnich
prostiedkt hybridniho letu, jako jsou konvertoplany, nebo letoun dosedajici na
ocas. Pravé neobvyklé konfigurace jsou vybornou volbou pro analyzu moznosti,
piesnosti a robustnosti bezplatnych nastrojli, protoze zde dochazi k sestrojeni
mini-letounu s obecné¢ mén€ zndmym chovanim a riziky.

Tento typ letounu je vhodné zvolit také proto, ze existuje mnozstvi rozdilnych
misi a operaci, které by bezpilotni mini-letouny mély zvladnout. Mini-letoun by
mél byt manévrovatelny a mél by vzlétnout a pfistat na témét jakémkoliv misté
(s co moznd nejmensi pfistavaci drdhou). Navic je vhodné, aby dosahoval
energetické efektivity, ¢imz se mysli méné spotfeby paliva za stejnou dobu a
rychlost letu. Mini-letoun dosedajici na ocas takovéto schopnosti nabizi a
kombinuje tak vyhody b&znych letadel s pevnym kiidlem a koptér.

Ve zkratce je mozné konstatovat, Ze tento typ letounu v provedeni s nutnosti
lidské posadky nebyl pfili§ dobrym népadem, a proto nebyl nikdy dokoncen a
nasazen. Na druhou stranu s moderni vypocetni technikou a se vzristajicimi
moznostmi senzorl, 1ze nyni tyto nevyhody minimalizovat. S nahrazenim pilota
ve form& moderniho fidiciho systému by mélo byt mozné¢ implementovat
pouzitelnou konfiguraci letounu s moznosti dosednuti na ocas.

Mezi mnozstvim realizaci VTOL Iletounti je tento typ pravdépodobné
nejjednodusSim na realizaci a ftizeni, protoZze nevyzaduje Zadné dodatecné
mechanické ¢asti pro prechod mezi vertikdlnim a horizontdlnim letem. Toto
pomiiZze snizit hmotnost a slozitost vyroby a fizeni. Naproti tomu letouny
s oto¢nou vrtuli, nebo kiidly takovéto ptidavné soucésti potiebuji. Jiné typy
hybridnich letountli zase nebyvaji stejn¢ aerodynamicky efektivni.

VétSinou jsou pro tuto konfiguraci vyuZity koaxialni vrtule, jsou vytvofeny
jako samokiidlo, nebo maji odd€leny pohon pro vertikalni a horizontalni let.

Nicméné lze vytvoftit 1 jednodussi navrh letounu dosedajiciho na ocas, ktery
literatura v podstaté nezminiuje. A to mini-letoun s dvojici protibéznych vrtuli
umisténych na ktidlech a s konfiguraci ocasu ve tvaru Y. Takovyto mini-letoun
byl navrZen v ramci této disertacni prace a nejedna se o probadanou konfiguraci
ve svete, a dosud nebyla feSena ani v Evropé.

1.2 Cile disertacni prace

Cile disertatni prace byly upraveny dle doporuceni komise pro statni
doktorskou zkousku. Diléi cile disertacni prace lze chronologicky shrnout do
nasledujicich bodi:

e Vytvoieni softwarového systému pro navrh, analyzu, modelovani a

simulaci bezpilotniho mini-letounu (vyuZzit aplikace s bezplatnou licenci)
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Analyza ptesnosti bezplatnych CFD aplikaci

Navrh modelu bezpilotniho mini-letounu dosedajiciho na ocas
Aerodynamické analyza navrZzeného mini-letounu

Vytvotreni modelu bezpilotniho mini-letounu véetné pohonného systému
Naprogramovani softwaru pro navrh fidiciho systému bezpilotniho letounu
Navrh fidiciho systému bezpilotniho mini-letounu

Provedeni simulaci vzletu, letu a pfistani bezpilotniho mini-letounu

Hlavnim cilem je navrh modelu bezpilotniho mini-letounu. V tomto piipadé
byla zvolena konfigurace mini-letounu dosedajiciho na ocas. Navrh, analyza,
fizeni, ani simulace mini-letounu této hybridni konfigurace nebyla v takovém
rozsahu pomoci bezplatnych aplikaci v CR ani ve svété dosud viibec fesena.

Druhym hlavnim cilem je vytvofeni vhodného softwarového systému pro
navrh, analyzu, modelovani a simulaci bezpilotniho mini-letounu. V ramci
splnéni tohoto cile budou také vyuZzity jiz dostupné bezplatné aplikace, diky
¢emuz jsou minimalizovany finan¢ni naklady.

Dil¢im vysledkem prace je urcit aerodynamickou charakteristiku navrzené¢ho
mini-letounu, kterd bude néasledné¢ pouzita jako vstup do matematického modelu.
Tento model bude vyuzit k ndslednému navrhu fizeni a vykonani simulaci pro
otestovani vlastnosti mini-letounu. Ridici systém bude navrzen tak, aby mohl
mini-letoun vertikalng vzlétnout, operovat v rezimu letadla, a vertikalné pfistat.
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2. TEORETICKA CAST

Tato C¢ast obsahuje zékladni teoretické poznatky, které byly vyuZity
v disertacni praci. Jedna se spiSe o stru¢ny popis nez vycerpavajici informace.
Pro diikkladnéjsi sezndmeni s problematikou je mozné nahlédnout do citovanych
publikaci.

2.1 Bezpilotni systém

Vétsina bezpilotnich systému obsahuje: samotny letoun s pohonnym a fidicim
systémem, senzory pro sbér informaci, komunikacni datovou linku, pozemni
fidici stanici a pfipadn¢ i vybaveni pro vzlet a pfistdni. Schéma typického
bezpilotniho systému je zobrazeno na Obr. 2.1; nicméné konkrétni slozeni zavisi
na jeho misi a rozsahu vyuziti. Je nutno dodat, Ze Zivotaschopnost celého
systému je zavisla na jednotlivych jeho Castech. [14] [1][2] [80] [81] [4]

NAVIGACE |—{ LETOUN _ |-|[UZITECNE ZATIZEN
|

N
|
!

1
1
1
1
1
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]
:
1 KOMUNIKACE |~ '
—— = 1
1
]
1
I
1
1
1
1
I
1
1
1

RIDIC STANICE | L VYBAVENI PRO
START A PRISTANI

[JINA ROZHRANI SYSTEMU |

Obr. 2.1: Struktura bezpilotniho systéemu [1]

Bezpilotni systém miZe mit také rozhrani pro komunikaci s jinymi systémy;
napft. pro pienos informaci do hlavniho fidiciho centra pro hlubsi analyzu dat,
moznost komunikace s jinymi pozemnimi, namoinimi, ¢i vzdusnymi jednotkami
nebo satelity, anebo pro predavani informaci s dalSimi bezpilotnimi systémy pro
zajisténi kooperativniho letu ¢i jinou operaci. Celek pak mulze vytvofit tzv.
»Systém systémi* (System of systems). [1] [82] [2]

Podptirnd zatizeni jsou jednou z oblasti, kterd se Casto podcetiuje, kdyz je
specifikovan bezpilotni systém. Zahrnuji provozni a udrzbatské ptirucky,
nastroje a nédhradni dily, a také specialni zkuSebni zatizeni a napdjeci zdroje. [1]

Bezpilotni systém musi byt ¢asto mobilni, proto musi byt zajiSténa pieprava
nejen pro samotny letoun, ale také pro vSechny sub systémy. Toto se tyka
nejenom malych systémi, které se mohou pifevazet v jednom automobilu a
mohou byt obsluhovany jednim aZ dvéma lidmi, ale také systémi pouZivajicich
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rozmérné a tézké rampy pro vzlet letoundi, s nutnosti rozebrat letoun kvili
pievozu, a s nékolika nakladnimi vozy a rozsdhlym lidskym tymem. [1] [2]

Ackoliv je lidsky persondl jednou z ¢asti celého systému, bezpilotni systém
mize zahrnovat riizné urovné autonomie od vzdaleného ftizeni k plné
automatickému dokonceni mise vcetné piizpisobeni a rozhodovani v reakci na
ménici se podminky. Bezpilotni letoun mtize obsahovat 1 ptidavné senzory
k vyhnuti se ptekazek (tzv. see-and-avoid nebo sense-and-avoid) jako jsou draty
elektrického vedeni, ptaci, stromy, budovy apod. [83] [84] [85] [86]

2.1.1 Bezpilotni letoun s pevnym kridlem

Na Obr. 2.2 jsou vidét jednotlivé hlavni komponenty letounu s pevnym
kiidlem. Letadlo se sklada ztrupu, ki¥idel, horizontdlniho a vertikdlniho
stabilizatoru (ocasni plochy), fidicich ¢asti, podvozku a pohonného systému.

[14] [1][2] [4]

Levé kiidélko
Vertikalni
stabilizator Horizontalni
stabilizator

Smeérové (vertikalni)
kormidlo

Vyskové (horizontalni)

kormidlo Levé kiidlo

Vzpéra kiidla

Pravé kiidélko

Pravé kisdlo Hlavni podvozek Pfedni podvozek

Obr. 2.2: Soucasti letounu s pevnym kridlem [14]

Ktidélka zde slouzi pro naklonéni letounu, které vyvold jeho zaboceni.
Ktidélka maji viici sobé vzdy nastavenou piesné opacnou polohu (samoziejmeé
krom¢ pfipadu, kdy jsou ob& nastaveny na ,nulovy”“ uhel). Pomoci
horizontalniho (vysSkového) kormidla pilot ovladd ndklon letadla a pomoci
vertikalniho (smérového) kormidla nastavuje vyboceni letounu, resp. sniZuje
moment zataceni. Klapky jsou vyuzivany k produkci vyssiho vztlaku na nizsich
rychlostech a ke zvySeni odporu pfii pfistdvani k zajiSténi pozadované ptistavaci
rychlosti a uhlu nab¢hu. [14] [1] [2] [4]

2.1.2 Bezpilotni letoun s rota¢nim kridlem

Na Obr. 2.3 jsou ilustrovany hlavni druhy letount s rota¢nim kiidlem. Jedna
se o helikoptéry s jednim, koaxialnim a tandemovym rotorem a multi-koptéry
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(napt. quad-, tri-, hexa- a octa-koptéra). Hlavnim atributem rotorovych letount
je jejich schopnost vznaset se, vertikalné vzlétnout a piistat. [1] [2] [87]

Jeden rotor Koaxialni rotor Tandemovy rotor Quad (Multi) rotor

-

/TN AT
| / Jll |"/__ | \
N A

Obr. 2.3: Konfigurace rotorovych letounii [1]

V prvnim piipadé se jednd o konvencni helikoptéru s jednim hlavnim
rotorem, ktery ovSem produkuje to€ivy moment v protisméru své rotace. Kvuli
kompenzaci tohoto momentu se zde umistuje postranni rotor, ktery obvykle
spotiebuje 10 % energie vzhledem ke spotiebé hlavniho rotoru. [1] [2]

Dale je zde helikoptéra s tandemovym uspotradanim rotorli, ktera ma dva
zdvihaci rotory za sebou. Kazdy rotor se to¢i opacnym smérem kvili vyruSeni
toCivého momentu. Nad urCitou hmotnost je vice efektivni pouzit dva mensi
rotory nez jeden velky, protoze pomér vahy rotoru vzhledem ke generovanému
vztlaku neimérné narusta [2] [1]

Helikoptéra s koaxidlnim rotorem ma jeden rotor namontovan na horni strané
druhého podél stejné osy otaceni; nicméné samotné rotory se to¢i v opacném
sméru kvili vyruSeni to¢ivého momentu. Nevyhodou mulze byt vétsi vyska
vzhledem k ostatnim konfiguracim kvili udrzbé a skladovéani; nicméné u malych
a lehkych bezpilotnich letounti je toto zanedbatelny problém. [2] [1]

Vyhody koaxidlni konfigurace zahrnuji témét perfektni aerodynamickou
symetrii, kompaktnost bez zranitelného ocasniho rotoru, efektivita z hlediska
vykonu a univerzalnosti designu trupu pro riizné ucely, ale pfitom kazdy rotor
pouziva stejnou napajeci jednotku, pfevodovku a fidici sub-systém; tzn., Ze
automaticky ftidici systém neni o nic vic komplexni neZ u klasickych letadel.
Navic, ptedevsim kviili symetrii helikoptéry je jeji reakce na turbulence vzduchu
nejnizsi ze vSech konfiguraci vrtulnikii; ve vétSin€ rezimi je dokonce nulova. [1]

Princip multi-koptér bude shrnut na nejspiSe nejpouzivangjSim typu;
quadkoptéte (typ se Ctyfmi rotory). Stejné principy plati pro vSechny koptéry se
sudym poctem rotorti. Aby se quadkoptéra mohla pohybovat doptedu, tak musi
dojit ke zvySeni rychlosti rotace dvou zadnich rotort kvili nato¢eni ve sméru
letu. Ve stejny €as se musi zvysit celkovy tah, aby nedoslo ke ztraté¢ vysky.
Nasledné, jakmile je quadkoptéra v rezimu dopfedného letu, rychlost rotorii
musi byt opét harmonizovana. Stejné tak je tomu 1 pii klonéni s tim rozdilem, Ze
se méni otaCky na prave a leve strané koptéry. [87] [2] [1]
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2.1.3 Bezpilotni letoun hybridni konfigurace

Vzhledem k tomu, ze maji helikoptéry jista omezeni a nevyhody z hlediska
jejich operac¢niho rozsahu, nizké rychlosti a obzvlasté energetické spotieby
(okolo 90 % energie vyuziva pro udrZzeni se ve vzduchu a jen 10 % pro pfimy
let), doSlo k vytvoteni hybridnich konfiguraci letouni, které dokézou startovat a
pristavat jako vrtulnik, a zaroven létat rychle, dlouho a ekonomicky jako letadlo,
¢imz jsou tyto nevyhody minimalizovany. [87] [2] [1]

Tento typ letount je tedy vhodny pro Siroké spektrum misi a pro operace
v témét jakémkoliv prostiedi. Schopnosti téchto letouni mohou byt vyhodou
napf. v zastavéné oblasti, pfirodé¢ a jinych prostiedi, kde existuje limitace
z hlediska mista, které by slouzilo jako runway, nebo pro sestaveni katapultu
apod. V porovnani s letadlem je mozné tyto letouny jednoduseji automatizovat
pro vzlet a pfistani nez letadlo s pevnym kiidlem. [87] [2] [1]

Na Obr. 2.4 jsou zobrazeny tii druhy letound, které lze zatadit do hybridni
kategorie konvertoplani. Konvertoplan je obecné letoun, ktery je schopen
kolmého startu 1 pfistani. Zarovenn je ovSem schopen horizontalniho letu, k
c¢emuz vyuziva pevnou plochu ktidla. [87] [1]

Tilt-Rotor Tilt-Wing Tilt-Wing-Body Ducted Fan
wnd EN
Vertikilni let ﬂ Vertikilni let Vertikilni let Vertikilni let
| |

~
| -
! |
| . o ] . L
= Horizontalni let - Horizontalni let - Horizontilni let Horizontalni let
ks S ii .JI
v Lopatky

Obr. 2.4: Konfigurace hybridnich letounii [1]

Konstrukce konvertoplanu je velmi slozitd, nebot’ je nutné najit univerzalni
feSeni dvou principidlné odlisnych zptsobii letu 1 fizeni. Let se v podstaté sklada
ze ti1 fazi. [87] [1]

Prvni fazi je vzlet, kdy se rotory nachdzeji v horizontélni roviné. Tato faze je
z hlediska stability velmi nebezpecna, nebot' je nutné piesné¢ a rychle
kontrolovat a ménit tah vSech motorti, a to 1 v zavislosti na vnéjSich vlivech
(néklon, vitr atd.) S nariistem vySky dochazi k ptechodu do druhé faze letu. [87]
[1]

Ve druhé fazi dochazi k postupnému pieklapéni rotort, kiidla nebo letounu z
horizontalni roviny do vertikdlni. I tato fadze je velmi nebezpecni. Dlivodem je
rychlost obtékani profilu nosn¢ho kiidla, ktera je velmi mala, v pocatku az
zanedbatelnd, a tudiZz hlavnim zdrojem vztlaku jsou stale rotory. Toto pfinasi
nevyhody z hlediska stability, ale navic 1 nutnost vyssiho tahu motort z hlediska
zmény uhlu vektoru tahu. [87] [1]

Posledni fazi je horizontélni let, kdy se disky rotorti nachazeji ve vertikalni
rovin¢ a vyvozuji tah pouze v horizontalnim sméru. Veskera kontrola podélné i
pricné stability spociva na fidicich plochach kiidel. Velkym problémem byva
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Casto 1 pfistani, které probihd v opatném sledu fazi. Zeyjména pak ptechod ze
tteti do druhé letové faze, kdy miize vlivem velké rychlosti dochéazet ke vzniku
virového prstence na rotorech a tim 1 ke ztrat¢ stability. [87] [1]

Konfigurace Tilt-Rotor ma sklopné rotory. Pii pfechodu z visu do
horizontdlniho letu dochédzi k jejich plynulému skldpéni z horizontalni do
vertikalni roviny (tj. o 90°) pticemz ktidla zGstavaji v horizontalni roviné. Pii
pfistani se pak tento proces provadi naopak. Alternativou je konfigurace 7ilt-
Wing, kdy dochézi k rotaci celého ktidla a tim 1 samotného rotoru, ktery je na
kiidle pevn€ umistén. [1] [87]

Konfigurace Tilt-Wing-Body umoziuje prevracet cely letoun a neni zde tedy
nutné mit dal$i mechanické €asti pro rotaci rotoru nebo kiidla. U tohoto typu
jsou tyto Casti pevné ukotveny. U této konfigurace je kvili bezpecnému
pieklopeni letounu doporucen spiSe mensi pomér velikosti kiidel, jejich nizsi
zatizeni a samoziejmé dostateCné vykonny pohonny systém. Do této konfigurace
patii 1 kategorie letounti dosedajicich na ocas. [1]

Letouny konfigurace Ducted Fan pouzivaji jako pohonnou jednotku
dmychadlo. Hnaci jednotka je nazyvana vétrakem (Fan), protoZze ma omezeny
primér a vyznacuje se vysokou pevnosti; tj. vysokym pomérem plochy Cepele a
plochy disku. Vétrak je nej€astéji sloZzen ze dvou opaéné rotujicich ¢asti, aby se
minimalizovala rotace téla kvili toivému momentu. Zmény v tahu jsou
zpusobeny zménou rychlosti rotace a zmény v hlu natoceni téla zménou polohy
sklopnych lopatek. Problém miize byt fizeni polohy téla, protoZze lopatky mohou
postradat dostatecnou silu ¢i reakci k zajiSténi fiditelného, stabilniho letu. [1]

2.2 Modelovani a simulace letu

Software pro modelovani a simulaci ma za cil pomahat pti navrhu, vyvoji,
testovani a validaci komplexnich systému letadel. Pfesnost softwaru zajistuje
spolehlivost a €innost systému pro simulaci letu a miize snizit ¢as a naklady
potiebné k vyvoji jakéhokoli bezpilotniho letounu. [88] [80]

Simula¢ni program muZze bézet ve dvou modech: [80]

e v realném Case (pouZivany v real-time systémech a pii prezentaci simulaci)

e pomoci skriptil (pouzivany pii testovani zkuSebnich postupit)

Jak je znamo, modelovani a simulace letu ma mnoho vyhod; napt. Gspora
energii a financi, bezpe€nost a zadné limity z hlediska lokality a pocasi. Navic
mohou byt simulovany 1 ndrocné a nebezpecné ukoly. Nicméné je potieba
zdUraznit, Ze nelze zajistit dokonalé simulace (tj. 1:1) chovani letounu v redlném
prosttedi — vZdy je potieba pocitat s ur¢itou odchylkou. [80]

Navic pfesné modelovani a simulace bezpilotniho letounu neni jednoduchy
ukol vzhledem k potfeb& vypoctu spousty parametrt, bud’ fyzickym méfenim,
experimenty, odhadem z dostupnych dat podobného letounu nebo za pouZiti
softwarovych nastrojii. Jedna z nejvétSich vyzev je vypocet aerodynamickych

19



koeficientli. Ty charakterizuji odezvu navrhovaného letounu na zakladé¢ jeho
geometrie. [7] [14]
Pro modelovani a simulaci bezpilotniho letounu jsou zapotiebi pti nejmensim
nasledujici prvky: [14] [80]
e Model letové dynamiky (Flight Dynamics Model — FDM)
Model bezpilotniho letounu
3D graficky model (jen pokud je potfeba 3D vizualizace)
Ridici systém
Lokaliza¢ni systém (napt. GPS/GLONASS/Beidou/GALILEO)
Simulator letu

2.2.1 Model letové dynamiky

Model letové dynamiky je matematicko-fyzikalni model, ktery definuje
pohyby letounu na zéklad€ sil a momenti, které¢ na n¢j pisobi. Model letové
dynamiky zahrnuje vyvoj fyzikalniho, inercialniho a aerodynamického modelu
reprezentujiciho bezpilotni letoun, vyvoj fizeni letounu a také zjisténi relativnich
povétrnostnich podminek. [7] [3] [14] [80]

Model letové dynamiky obvykle neumoznuje zjisténi aerodynamickych
koeficientll letounu, a proto musi byt ureny jinou cestou. Ve chvili, kdy jsou
aerodynamické koeficienty dostupné, tak lze modelovat pohyb jakéhokoliv
prostiedku od baldénu az po nadzvukovy letoun. [7]

Model letové dynamiky zpracovavéa parametry ze vSech moznych vstupnich
informaci a pomoci matematicko-fyzikalnich vypocti predikuje budouci stav
letounu. Po vypoctech je na vystup zaslana dynamicka odezva letounu. Obr. 2.5
ilustruje interni tok dat v modelu letové dynamiky. Pfesnost vystupli z modelu
letové dynamiky zavisi na kvalité vstupnich dat a urcuje vérnost letu letadla v
simuléatoru. [7] [3] [14] [80]
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Obr. 2.5: Schéma modelu letové dynamiky [7]
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2.2.2 Simulacni systém bezpilotniho letounu

Ptiklad hierarchie systému pro simulaci bezpilotniho letounu je uveden na
Obr. 2.6. Tato koncepce simula¢niho systému je rozdélena na tfi vrstvy
v zavislosti na funkci. Objekty v horni vrstvé maji vice povinnosti a fidi objekty
na niz§i Grovni; napf. zajiStuji vytvorfeni instance objektu, volani metod,
komunikaci a spravu operaci. Naproti tomu objekty na nizké vrstvé jsou vice
zaméteny na funkcionalitu. [80]

Simulaéni systém letu UAV

1. vrstva

modelovani modelovani systému modelovani
prostiedi letounu zafizeni 2. vrstva

modelovani letového
fidiciho systému
modelovani motoru
modelovani kinematiky
modelovani senzoru
modelovani kamery

modelovani nadmoiské vysky
modelovani tlaku vzduchu
modelovani vétru

modelovani elektromagnetismu
modelovani vybaveni pro prizkum

modelovani datového kanalu
modelovani termalni kamery

modelovani infraterveného vybaveni

3. vstva

Obr. 2.6: Struktura koncepce simulacniho systému bezpilotniho letounu [80]

Simulac¢ni systém zahrnuje model fyzikalniho prostfedi, model systému
letounu a model ptidavného zafizeni. Kazdy subsystém ma nezévislou funkci;
napt. model systému letounu je jadrem systému a je tvofen modelem fizeni letu,
motoru, kinematiky, snimact, datovych kanalt apod. [80] [83]

2.2.3 Modelovani bezpilotniho letounu

Modelovani letové mechaniky a dynamiky vyuziva pohybové rovnice, které
jsou vytvotfeny aplikaci Newtonovych zdkonii (2.1) a (2.2) v Sesti stupnich
volnosti (6DOF). Kompletni odvozeni, popis, linearizace apod. 1ze nalézt v [55],
[22], [89], [90] a [91]. Rovnice v jejich rozSifeném tvaru se vyuzivaji pro
studovani trajektorie, vykonosti, stability a fizeni letounu. [22] [55] [14]

F=m-a,

kde: @1
F je zrychlujici sila [N],

m je hmotnost [kg],

a je zrychleni [m - s].
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M=1I- ¢,

kde: 22)
M je zrychlujici moment [N - m],

I je moment setrvacnosti hmoty t€lesa k ose rotace [kg - m?],

¢je thlové zrychleni t&lesa [s2].

Sest stuptill volnosti znamena, Ze se letoun miize pohybovat ve tiech osach a
rotovat kolem kazdé této osy. Pohyb zpiisobeny gravitaci, pohonem a
aerodynamickymi silami pfispivaji k silam a momentlim, které piisobi na télo
letounu. Obr. 2.7 zobrazuje tfi osy, tii sily a tfi momenty plsobici na letoun.
sila nuti letoun ménit polohu ve sméru os, zatimco momenty zataCeni (yaw),
klonéni (roll) a klopeni (pitch) nuti letoun k ota€eni se kolem os. [7] [3] [14]
[22]

(piifngd osa)

* gravitace  (podélnd osa)
boéni =ila

Obr. 2.7: Sily a momenty pusobici na letoun [14]

Zékladnimi letovymi operacemi jsou vzlet, stoupani, horizontalni let,
zataceni, sestup a pfistani. Letoun by mél mit optimalni aerodynamiku ve fazi
horizontalniho letu, protoze zde letoun stravi nejvice ¢asu. Béhem rovnobézného
letu je vztlakova sila rovna gravitacni sile a odporova sila plisobi proti sile tahu.
Ktidlo tedy musi vyprodukovat dostate¢né velky vztlak, aby dokazalo
nadzvednout vihu letounu. Odpor letounu by mél byt co moZna nejmensi, coz
snizi spotfebu, protoze tah letounu tak maze byt nizsi. [92] [93] [94] [27] [95]

Pfi modelovani je na letoun nahliZeno jako na pevné téleso, piicemz se také
mnohdy v ramci zjednoduSeni predpoklada, ze se jeho hmotnost béhem letu
neméni. Pokud rozsifime rovnice (2.1) a (2.2) pro 6 stupiii volnosti, dostaneme
pro letoun po upravach 3 rovnice sil (2.3), (2.4), (2.5) a 3 rovnice momentil
(2.6), (2.7) a (2.8), kde u, v, w jsou rychlosti vztaZzené jednotlivé k ose (x, y, z);
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D> q, ¥ jsou uhlové rychlosti osy (x, v, z), a L, 1y, I- jsou momenty setrvacnosti
k ose (x, y, z), a I, je deviacni moment k rovin€ xz (vzhledem k tomu, ze rovina
symetrie je u letounu rovina xz, lze I, a /- uvazovat jako nulové, tudiz nejsou
zahrnuty). [55] [89] [90] [91]

F.=m-(ti+qw—rv) (2.3)
F, =m-(V+ru —pw) (2.4)
F, :m-(w+pv—qu) (2.5)
My=p-d,+qrl.-1,)-(G+p-q)I, (2.6)
M,=g-1,=p-r(I,~1,)+(p" =) -1, 2.7)
M.=iI_.+p-q-\l,-1,)+(qr-p)1. 2.8)

Nicméné tyto rovnice jsou vztaZzeny k soufadnicovému systému letounu. Je
ale nutné je vztahovat k soufadnicovému systému, ktery je fixni, tj.
k soutadnicovému systému Zemé. Pro popis orientace letounu vzhledem k zemi
se vyuzivaji Eulerovy uhly. Jedna se o tfi sousledné rotace, pficemz diraz je
kladen na potadi provedeni rotaci. Potadi je zde velmi dulezité, protoze tyto
rotace nejsou komutativni a zdménou potadi bychom dostali rizné konfigurace
polohy letounu. [55] [89] [91]

Potadi a popis aplikovanych rotaci je nasledujici: [55] [89]

e Souradnicovy systém letounu se otoCi kolem osy z o uhel ¥ (Psi) v

kladném sméru otageni. Uhel ¥ nazyvame smérovym thlem (yaw).

e Soufadnicovy systém letounu se oto¢i kolem osy y o thel @ (Théta) v

kladném sméru otageni. Uhel @ nazyvame uhlem podélného sklonu (pitch).

e Soufadnicovy systém letounu se otoCi kolem osy x o thel @ (F7) v kladném

sméru otadeni. Uhel @ nazyvame uhlem piiéného naklonu (roll).

Uhly, kladny smér otaéeni a soufadné systémy jsou naznateny na Obr. 2.8
(0SY Xe, Ve, Z. predstavuji soufadnicovy systém Zem¢). [55]
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Obr. 2.8: Znazornéni Eulerovych uhli [55]

Proménné p, g, r jsou s Eulerovymi thly spojeny kinematickymi rovnicemi
(2.9), (2.10) a (2.11). [55] [90]

p=¢—y -sin(0) (2.9)
q=0-cos(¢)+y -sin(¢)- cos(0) (2.10)
r=—0-sin(¢)+y - cos(g)- cos(0) (2.11)

Rovnice (2.12) ukazuje vztah mezi slozkami rychlosti U, V, W a Eulerovymi
uhly ¥, O, &. Z této rovnice miizeme po vyfeSeni soustavy pohybovych
diferencialnich rovnic urcit drahu letu vzhledem k zemi. Ly, je transformacni
matici pro piechod ze soufadného systému Zemé na soufadny systém letounu a
1ze ji vyjadiit rovnici (2.13). [55] [90]

X, u
Ve |=Lpe | v (2.12)
z w
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1 0 0 cos() 0 sin(@)) (cos(y) -—sin(y) O
L,=|0 cos(¢) —sin(p) |- 0 1 0 ||sin(y) cos(y) O (2.13)
0 sin(¢) cos(¢) —sin(@) 0 cos(0) 0 0 1

Jedna se o nelinearni diferencidlni rovnice, coz znamena, Ze se daji fesit
pouze pomoci numerickych metod. Jak jiz bylo naznaceno, rovnice se pouZzivaji
v letovych simulacich, pficemz vétSinou nds zajima rovnovazny let (ustdleny
pohyb) a pohyb, ktery se od ustaleného stavu odchyluje pouze o malé hodnoty.
[55][90] [89]

Soustavu téchto nelinedrnich rovnic miizeme nahradit soustavou linedrnich
diferencialnich rovnic, pfi¢emz uvazujeme pouze malé odchylky od ustaleného
piimocarého letu. Pro malé odchylky od ustdleného piimého letu je letadlo
linedrni dynamicky systém. [55] [89] [91]

Pohyb linearniho dynamického systému je kompletné popsan souborem
proménnych — stavovych veli€in, jejich pocet je zavisly na poctu stupiili volnosti
systtmu. Dynamika linearniho dynamického systému je popsdna dvéma
soustavami diferencidlnich rovnic (2.14) a (2.15). [55] [89] [91]

xX(t)=A4-x()+ B-u(?) (2.14)

y(@)=C-x()+D-u(t) (2.15)

x(t) je sloupcovy vektor stavovych proménnych délky n, nazyvany stavovy
vektor. u(t) je sloupcovy vektor vstupnich proménnych délky m, nazyvany
vstupni vektor. A4 je stavova matice typu (n, n), B je vstupni matice typu (n, m).
Matice A, B obsahuji konstantni hodnoty prvki. [55]

y(t) je sloupcovy vektor vystupnich proménnych délky », nazyvany vystupni
vektor. C je vystupni matice typu (», n), D je smérova matice typu (r, m).
Obvykle je » < n. Matice C a D maji konstantni hodnoty prvkli. Rovnice (2.14) a
(2.15) popisuji cely systém. [55]

2.3 Aerodynamika a CFD

Béhem néavrhu letounu je nutné peclivé monitorovat jak aerodynamiku, tak
vahu. Celkova vaha letounu by méla zlstat tak nizka, jak jen to je mozné,
protoZe se tim sniZi spotfeba paliva. Naopak, ze stejného diivodu by méla byt
aerodynamicka efektivita co mozna nejvyssi. [96] [97]

Aerodynamickéd efektivita (popf. aerodynamickd jemnost) letounu je
vyjadiena pomérem jeho vztlaku a odporu. V navrhu je Zadouci, aby se
maximum vyskytovalo na vysokych hodnotich soucinitelt vztlaku, ¢imZ jsou
minimalizovany fyzické rozméry letounu. [95] [96] [36]
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Soucinitele vztlaku, odporu a momentu je mozné popsat rovnicemi (2.16),
(2.17), a (2.18), kde L je vztlak, D je odpor, g je dynamicky tlak tekutiny, s je
obsah méteny v rdmci podélné a pticné osy, a ¢ je délka tétivy. [98] [99] [100]

L
C, =— (2.16)
q-s
D
CD:_ (217)
q-s
M
C. =
M e (2.18)

Dynamicky tlak g je definovan jako (2.19), kde p je hustota tekutiny, a v je
rychlost proudéni. [98] [99] [100]

q:l-p-vz (2.19)
2

Jak jiz bylo zminéno, pomér vztlaku a odporu ma vliv i na spotiebu, resp.
vykon motoru. Rovnice (2.20) ukazuje minimalni hodnotu vykonu pottebnou
pro let letadla, kde T je tah, V je rychlost, 7, je efektivita vrtule, m je hmotnost
letounu, g je gravitacni zrychleni, S je obsah kiidla, p je hustota vzduchu, L/D je
pomér vztlaku a odporu, a C; je soulinitel vztlaku. Ze vzorce je vidét jiz
zminéna informace, Ze aerodynamickd jemnost by méla byt co nejvétsi a
hmotnost co nejmensi. [96] [97]

2-m-g
p TV _mg\SpC (2.20)

7, L/D M,

Podobné 1ze vypocitat 1 potiebny vykon motoru pro zajisténi moznosti viseni
ve vzduchu. A to pomoci rovnice (2.21), kde M je efektivita rotoru a Vj, je
indukovana rychlost béhem vznaseni. [96] [97]
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TV, m- m-
p=——»_T8 | &8 2.21)
M M \2-§-p

Aerodynamika letounu zavisi jak na profilu kiidla a celkovém tvaru letounu,
tak 1 na uhlu nabéhu, Machov¢ Cislu, a Reynoldsové Cislu. Obycejné se zména
Reynoldsova ¢isla nejvice projevi v nizkych rychlostech a zména Machova ¢isla
ve vysokych rychlostech; zména thlu ndb¢hu se na aerodynamice projevi vzdy
bez ohledu na rychlost. [95] [101] [22] [102] [92]

Reynoldsovo ¢islo vyjadiuje relativni podil inercidlnich efekth (hybnosti
tekutin) ve srovnani s viskoznimi efekty (lepkavosti tekutin) na chovani letounu
(resp. kridla). Reynoldsovo ¢islo (Re) se vypocita jako (2.22), kde V' je rychlost
proudéni, ¢ je stfedni aerodynamicka tétiva kiidla, a v je kinematicka viskozita
tekutiny, ve které je letoun provozovan (v nasem piipad¢ vzduch). [95] [27] [22]

Re= /€ (2.22)
\%

Kombinace malych velikosti a nizkych rychlosti spojeny s mini-letouny
vyusti v letovy rezim s nizkym Reynoldsovym c¢islem. Za nizké Reynoldsova
Cisla jsou v letectvi povazovany hodnoty v intervalu od 10 000 do 500 000. Obr.
2.9 ilustruje letové spektrum v rozsahu Reynoldsovych &isel od 10% do 10°. Pod
dolnim limitem jsou viskézni efekty dominantni a je nepravdépodobné, ze by
mohl nastat jakykoliv efektivni a fizeny let. [27] [95]

1,000 T T T T T T

VSESTRANNE LETOUNY

STAN Ni INKY
STANDARDNI PODMINKY VETRNE TURBINY

NA UROVNI MORE

PTACI

VELKE

LETOUNY C

RYCHLOST
LETU

("’S) .

ULTRA LEHKE
LETOUNY LETOUNY VZDUCHOLODE
POHANENE
01 LIDSKOU SILOU
B HMYZ
MODELY
LETADEL

0.01 1 1 1 ] 1 1 ] 1
1 S : -
1 10 10° 10° 10* 10 10° 10 10° 10°

Obr. 2.9: Letove spektrum Reynoldsovych cisel [95]
Hmyz a nano-letouny patii do oblasti Re < 10% kde je proudéni silng
laminarni. Interval Re mezi 10 000 a 70 000 patii do oblasti z4jmu designera

mikro-letounti. Re od 70 000 az do 500 000 zahrnuje zvifata schopna letu a
mini-letouny do 25 kg. [95] [27] [96] [36]
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Na niz8ich Reynoldsovych ¢islech jsou viskozni efekty relativné velké, coz
zpusobuje vyssi odpor vzduchu a limituje maximalni vztlak, zatimco na vysSich
hodnotach dochazi k pfesné opacnému jevu, ¢imz se zlepSuje aerodynamicka
efektivita. K této ndhlé zméné¢ ve vykonosti dochazi okolo kritického
Reynoldsova cisla; tj. 70 000. Priibé¢h zmény je zobrazen na Obr. 2.10. [95] [96]

3
10 T T T

JEMNE PROFILY KRIDEL

T

10’}=

HRBOLATE PROFILY KRIDEL

[CL ]
Co By

10? 104 103 106 107
REYNOLDSOVO CISLO

Obr. 2.10: Vykonost profilu kiridla na nizkych Reynoldsovych cislech [95]

Markantni zména ve vykonosti geometricky hladkych profili kiidel je pobliz
kritického Re, kde se aerodynamicka efektivita zvySuje o vice jak tad. Je vSak
vysoce zajimave, Ze hruby nebo turbulentni profil kiidla nevykazuje tuto nahlou
zménu vykonu. Je vhodné zminit, Ze kritické Re rozd€luje profily kiidel hmyzu
s profily kiidel ptaka. [95] [36]

Pro vypocet aerodynamiky se vyuzivd vypocetni dynamika tekutin
(Computational Fluid Dynamics — CFD), coz je oblast fyziky zabyvajici se
modelovanim a proudénim. Zajist'uje predikci proudéni tekutin pouzitim: [103]

e Matematického modelovani — feSenim parcialnich diferencialnich rovnic

(Partial Differential Equations — PDE)
e Numerickych metod (diskretizace a techniky pro nalezeni feSeni)
e Softwarové nastroje (fesitele, aplikace pro pre- a post-processing)

Jinymi slovy, CFD pouzivd numerické metody pro vyfeSeni problému
interakce tekutin s pevnym povrchem [104] [105].

Rlzni teSitelé mohou vyuzivat rtizné algoritmy; nicméné simpleFoam (ze
software OpenFFOAM) je dobrym piikladem, jak fteSitel¢ funguji. Jednd se o
fesSitele ustaleného stavu pro nestlacitelné, turbulentni proudéni a pouziva tzv.
algoritmus SIMPLE (Semi-Implicit Method for Pressure-Linked Equations).
Tento algoritmus dovoluje propojeni Navier-Stokesovych rovnic s iterativni
procedurou. Tuto proceduru Ize shrnout takto: [106] [107]

e Nastaveni hrani¢nich podminek
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e VyteSeni diskretizované rovnice hybnosti

e Vypocet tokl v jednotlivych bunikach

VyfieSeni rovnice tlaku a aplikovani tzv. under-relaxation, kterd redukuje
oscilace feSeni a poméha udrzet stabilni prabéh vypoctu

Korekce tokt v jednotlivych bunikach

Korekce rychlosti na zdklad€ nového tlakového pole

Aktualizace hrani¢nich podminek

Opakuj az do konvergence

Pted CFD analyzou je nutné mit soubor meshe s vygenerovanou povrchovou
a objemovou siti. K tomuto se vyuzivd metoda konecnych prvkia. Model meshe
je mnoZinou polygontl, trojuhelnik® apod. Polygony jsou slozeny z indexi, které
ukazuji na pozici ve vertexovém poli. Soubory obsahuji informaci se seznamem
vrcholll a seznamem indext, které spolecné formuji polygony. Je to idealni
format jak pro CFD analyzu, tak pro renderovani v redlném cCase, a 3D tisk, ale
je nevhodny, pokud je potieba proveést jednoduché modifikace. [108] [109]
[110]

2.3.1 Optimalizace Profilu kridel

Navrh profilll je komplexni a ¢asové narocny proces, ktery vyzaduje odborné
znalosti zaklada aerodynamiky. [92] [111]

Obecné optimalizacni uloha lze vyjadiit vzorcem (2.23), kde f(x) je ucelova,
resp. cilova funkce, ktera ma byt minimalizovana (nebo také maximalizovana),
h(x) a g(x) jsou rovnostni a nerovnostni omezeni, které¢ definuji podminky, jenz
musi x spliiovat, a x reprezentuje geometrické zmény v povrchu profilu. [112]
[94][113]

Min/Max : f(x), Za podminek: h(x)a g(x) (2.23)

Kompletni optimalizacni smycka vyZaduje analyzu fteSenim PDE
s dynamickou meshi pro vypocet ucelové funkce a citlivostni analyzu, definici
vhodnych navrhovych proménnych (design variables) pro parametrizaci
geometrie profilu, algoritmus pro deformaci meshe kvlli nutnosti modifikace
numerické miizky po zmén¢ tvaru povrchu, a optimaliza¢ni algoritmus zalozeny
na gradientu za UCelem sméfovani navrhovych proménnych k optimu pro
zvolenou ucelovou funkci a omezeni. [114] [37] [115] [116]

VétSina systémil redlného svéta zahrnuje nelinearni  optimalizaci
s komplikovanymi ucelovymi funkcemi nebo omezenimi, pro které neni mozné
nalézt analytické feSeni (napf. pomoci kvadratického programovani,
geometrického programovani apod.). V takovém ptipadé je jednim z moZnych
feSeni pouzit iterativni metody. V ptipade optimalizace profild jsou tyto metody
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zalozené na jednoduché a piesto mySlence: modifikovat tvar profilu béhem
optimaliza¢niho procesu az do stavu, kdy neni mozné dale zlepSit hodnotu
ucelové funkce, kterd spliiuje zadané omezeni (nebo se mu asponl co nejvice
blizi). Jinymi slovy, optimaliza¢ni algoritmus nejprve vypocita ucelovou funkci
se zkuSebnim feSenim, a to je nésledné¢ vylepSovano az do konvergence.
Designer tedy musi urcit hodnotu ucelové funkce a/nebo gradienty. [117] [94]
[113][114] [118] [115][116]

Zakladni postup navrhu optimélniho tvaru profilu 1ze popsat napft. takto: [114]

e Aplikace stavu aktualnich navrhovych proménnych (tloustka, klenba
apod.) na geometrii profilu

e Deformace existujici meshe, nebo vytvofeni nové meshe okolo
aktualizovanému povrchu profilu ktidla.

e Vypocet ucelove funkce a jednotlivych omezeni (napt. na velikost odporu,
vztlaku apod.) pomoci vyfeSeni rovnic proudéni.

e Vypocet gradientu ucelové funkce a omezeni vzhledem k navrhovym
proménnym.

e Poskytnuti ucelové funkce, hodnot omezeni a gradienti vhodné
optimalizatni metodé pro ur€eni aktualizovaného stavu navrhovych
proménnych.

e Opakovat kroky az do nalezeni optimalniho feSeni.

Pro optimalizaci 2D profilu kiidla 1ze pouZzit tzv. Hicks-Henneovy bump
funkce. Tyto funkce Ize popsat rovnici (2.24), kde ¢ je f4d bump funkci,
maximem v bod¢ x;. Celkova deformace povrchu profilu od svého piivodniho
tvaru na pozici x podél tétivy miize byt vypocitan jako suma téchto funkei. Tyto
funkce jsou pfitom navrZeny tak, aby byl zajistén jejich hladky prabéh. [114]
[119][112][120]

f(x)= éai -sin(ﬂ - xC )t, e = lli)gg(((;f))’ X € <O’1>9 X # {O,l} (2.24)

Velikost a vliv kazdé funkce je modifikovdn pomoci vah «;, které jsou
aplikovany na kaZzdou funkci zvlast. Tyto véhy jsou zde navrhovymi
proménnymi. Tento typ parametrizace je povazovan za velice efektivni a
zajiStuje, Ze vysledny tvar meshe je hladky. Samozieym¢é neni vhodny pro
komplexné&jsi geometrie, napt. ve 3D. [112] [120] [119] [114]

Optimalizace zaloZenid na gradientu je pouzivana kvili snizeni vysokych
vypocetnich ndrokli pii feSeni nelinearnich rovnic. Je dilezité vyhodnotit
gradient pro kazdy navrh k zajisténi nového postupu optimaliza¢niho algoritmu.
V naSem ptipadé¢ to mize naptiklad znamenat vyhodnoceni soucinitele odporu.
Vypocet gradientu mize byt vykonan pomoci fetézového pravidla tak, jak je
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ukazano ve vzorci (2.25), ktery poskytuje flexibilitu pro pouziti 1 jinych
parametrickych metod. [112] [114]

o _ oty
g wmo M D
AT e e | | (2.25)
8f ox, ox,, af
Gradienty = Geometrické citlivosti x  Povrchovécitlivosti

V této rovnici (2.25) je n pocet navrhovych proménnych a m pocet bodu
povrchu profilu v meshi. f reprezentuje aktualni funkci zajmu — tcelovou funkci,
nebo omezeni. Proménné x; ur€uji posun podél povrchu pro kazdy diskrétni bod
na povrchu. Jakobidn 04/0x je znamy jako matice geometricke citlivosti a méfi
jaky vliv ma kazda navrhova proménnd na pozici kazdého bodu v miizce meshe
na povrchu profilu. Posledni ¢ast reprezentuje povrchové citlivosti vzhledem ke
zméné funkce z4jmu a se zménou v bodech mfizky v meshi na povrchu profilu.
[112][113]

Povrchové citlivosti mohou byt vypocitany pomoci adjoint metody. Jedna se
o analyticky pfistup, pouzity pro vypocet derivaci funkce. Adjoin metoda
obecné vyuziva N navrhovych proménnych, 1 feSeni proudéni, a 1 adjoint
vypocet. Takze hlavnim benefitem je nizka vypocetni narocnost vyhodnoceni
povrchovych citlivosti, kterd je nezavisld na poctu navrhovych proménnych.
Gradient pro jakékoliv omezeni mize byt vypocitan vyfeSenim dal$iho adjoint
problému pro kazdé omezeni. [112] [115] [119] [111]

Obecné je vykonost a charakteristika profilu kiidla vyhodnocena pomoci
nasledujicich kiivek: [92] [102] [111][121]

o Vztlakova kiivka
Odporova kiivka
Polara (soucinitel odporu vs. soucinitel vztlaku)

Kitivka aerodynamické jemnosti
Kiivka klopného momentu pro uhel ndbchu
Kitivka klopného momentu pro soucinitel vztlaku

Pti optimalizaci by bylo pomé&rné ¢asové narocné vyhodnocovat tyto kiivky,
takze je Casové vhodnéjsi se spokojit s vysledky pouze pro jedno nastaveni
analyzy profilu a az kone¢ny profil plné analyzovat. Samoziejmé tak ale mize
vzniknout situace, kdy pro dané nastaveni k optimalizaci dojde, ale celkovou
charakteristikou je profil horsi, neZ ten plivodni. [102] [122] [111]
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Problémem je vyhodnocovani klopného momentu, protoze ten se s tthlem
nab¢hu neméni jen na aerodynamickém stiedu. Pokud se ale aerodynamicky
stied profilu pfemisti, mize byt hodnota zkreslena a optimalizace je pak obtizna.
V tomto piipadé je mozné si pomoci faktem, ze klopny moment je na vSech
mistech profilu stejny, pokud je vztlak nulovy (sily jsou zde totiz nulové, takze
neovliviiuji moment). [102] [122] [111]

Vybér profilu kiidla zacina definovanim jeho pouZiti a poZadavki na let. Pro
podzvukové letouny jsou samoziejmé potieba jiné typy profilti kiidel nez pro
letouny nadzvukové. Obecné lze povaZovat za kritéria pro optimdlni profil
kiidla nasledujici polozky: [92] [123] [113] [124]

e Nizky soucinitel odporu pro horizontdlni let a stoupani, coz snizi nutnost

vysokého tahu motoru a tim 1 spotiebu

e Vysoky pomér vztlaku a odporu pro efektivni vyuziti paliva vzhledem
k vaze letounu
Vhodny idealni soucinitel vztlaku
Vysoky profil vztlakové kiivky
Nizky uhel nabéhu pro nulovy vztlak (spiSe zaporny thel)

Vysoky soucinitel vztlaku na nulovém thlu nabéhu

Vysoky padovy uhel

Vhodny prabeh vztlakové kiivky v ¢asti po maximdlnim vztlaku (v

,padove* €asti kiivky) — pribéh by mél byt pozvolny, nikoli ostry

Vysoky maximalni soucinitel vztlaku (kviili vzletu a ptistani)

e Nizky klopny moment, blizky 0 (jak ze zaporné, tak kladné osy) kvili
dobré stabilité a fizeni, a sniZzeni velikosti horizontalniho stabilizatoru

o Strukturdlni pozadavky (vhodnd tloustka, klenba, musi byt mozné jej
vyrobit atd.)

e Pozadavky na naklady

e U pouziti vice jak jednoho profilu na kiidlo je nutné vyhodnotit spojeni
obou profili

¢ Jiné mén¢ bézné pozadavky na navrh

Samoziejmé neexistuje unikatni profil kfidla, ktery mad optimalni vSechny
zminéné pozadavky, a tak je potfeba dosahnout kompromisu s ptihlédnutim na
hlavni potfeby letounu, protoze ne kazdy poZadavek milze mit stejnou véahu.
[92][123][113]

Pii analyze profill a kiidel je nutné zdiraznit, ze se vysledky 2D a 3D
analyzy jiz z principu li8i. Jednim z divodi je napiiklad pomér stran kiidla,
jehoz efekt na vztlakovou kiivku je zobrazen na Obr. 2.11. Jinymi slovy,
parametry jako pomér stran kiidla, z0Zeni kiidla, jeho Sipovitost, krouceni,
rozpéti, velikost tétivy atd. ovliviiuje soucinitele vztlaku, odporu a momentu 3D
kiidla. Charakteristika 2D profilu tedy nemusi odpovidat charakteristikam ktidla
s aplikovanym profilem a mize byt modifikovdna zminénymi parametry. [92]
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A 2D profil kiidla
CL (nekoneény pomér stran kiidla)

3D kifdlo
(nizky pomér stran)

]
Rostouci 1
pomer stran

7

kiidla

Obr. 2.11: Efekt poméru stran kridla na vztlakovou krivku [92]

2.3.2 Stiedni aerodynamicka tétiva

Experimentalné 1 vypocetné bylo zjisténo, Ze pokud aerodynamicka sila
plsobi v misté 1/4 délky tétivy od ndbézné hrany (hloubky profilu), zistava
velikost aerodynamického momentu témét konstantni bez ohledu na thel
nabchu. Toto plati pro vétSinu profilll pouzivanych pro nizké rychlosti a tato
oblast se nazyva aerodynamickym stifedem (aerodynamic center — AC). Pro
porovnani, u nadzvukovych letounll je aecrodynamicky stted blize 1/2 hloubky
profilu. [122] [125]

Pro jednotlivé komponenty letounu plati: [126]

e Aerodynamicky stfed profilu se nachdzi pfiblizné¢ v jedné ctvrtin€ jeho

hloubky.

e Aecrodynamicky stied kiidla (nosné plochy) se nachazi ptiblizné v jedné

ctvrting jeho stiedni aerodynamicke tétivy.

e Aerodynamicky stfed letounu s pfirozené fungujici stabilitou by se mél

WV v

Pro obdélnikové kiidlo je aerodynamicky stfed kiidla stejny jako stied
profilu. Nicméné pro kiidlo s jinym tvarem (napft. pro lichobéznikové, eliptické,
trojuhelnikové, slozené apod.) je nutné vypocitat prumérny aerodynamicky stred
pro celé kiidlo s vyuzitim stfedni aerodynamické tétivy. [122] [127]

Stfedni aerodynamicka tétiva (Mean Aerodynamic Chord — MAC) je velmi
dalezitym parametrem, ktery je vyuzivan ve vypoctech aerodynamiky a stability
pii navrhu letounu. Znalost tohoto parametru letounu je tedy nezbytnou
podminkou pro provedeni CFD analyzy. [128] [129]

Nasledujici popis vypocti MAC vyuziva pole tétiv, kdy pro kazdou tétivu je
samostatné vypocitan MAC, a to vzorcem pro vypocet MAC pro lichob&Znikove
kiidlo. Vysledky jsou poté zprimérovany (vaZenym priamérem) a nasledné je
vypocten findlni MAC. Tento postup dokdze nalézt piesné feSeni 1 pro
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komplikované tvary kiidel, vCetné eliptického (samoziejmé jen pro rezim
nizkych podzvukovych rychlosti). [128] [129]

Obecna rovnice vypoctu je definovana jako (2.26), kde S je obsah kiidla, b je
rozpéti kiidla, a ¢ je délka tétivy. MAC muze byt nalezen pro jakoukoli nosnou
plochu, véetné stabilizatort letounu. [128] [129]

b/2

2
MAC = 5 [c*dy (2.26)
0

Pro linearni lichobéZznikové ktidlo je mozné rovnici (2.26) zjednodusit na
(2.27), kde 4 je pomér zazeni, ktery je definovan dle (2.28), ¢, je kotfenova
tétiva, a ¢, je hrotova tétiva. [129] [130] [128] [131] [127]

2 1+ A+ 22
C
A= C—f (2.28)

Je také potieba zjistit pozici MAC jak na podélné, tak na postranni ose.
Vzdalenost od sttedove Cary letounu (na ose y) Ize vypocitat pomoci (2.29), kde
¥, je soutfadnice kotfenové tétivy na ose y. [129] [130] [131]

B +é'1+2-/1
Yymac =V 2 3+3.1

(2.29)

Pozice nabézné hrany MAC na ose x je popsana vzorcem (2.30), kde x, a x;
jsou soufadnice na ose x nab&zné hrany u kotfene kiidla a u hrany ktidla. [131]

.1+2-/1
3+3-4

(2.30)

Xpac,, =X, (X, —x,)

Potom je mozné vypocitat acrodynamicky stred dle vzorce (2.31). [131] [122]
[125]

(x40 > yAC):(xMACLE +0.25-MAC yMAC) (2.31)
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Pokud lze kiidlo rozdé€lit do vice nespojite¢ definovanych ¢asti, je mozné
vyuzit rovnici (2.32), pti¢emZ samoziejm¢& musi byt jednotlivé MAC kazdé ¢asti
jiz vypocitany. [129] [125]

MAC, -,
Z] 21 MAC, - S, + MAC, - Sy + MAC, - S, +...+ MAC, - S,

iS Si+8,+8,+...+8,

MAC =

(2.32)

Soutadnice na ose x a y lze nalézt stejnym vzorcem (2.32); samoziejm¢ je
potieba zaménit MAC za xpuc 1&, respektive yuuc. Po€et vypocitanych hodnot
MAC se rovna poctu jednotlivych ¢asti minus 1. [131]

2.3.3 Stabilita letounu

Stabilita je schopnost letounu vratit se po vychyleni zpét do rovnovazné
polohy letu bez zéasahu tidicich prosttedkil. Za nestabilitu 1ze povazovat takové
letové vlastnosti, kdy je velmi ndrocné a mnohdy 1 nemozné dosahnout plné
ovladatelny let, pfi€emz zasah autopilota se miji potfebnym uc¢inkem, a dokonce
muzZe nestabilni situaci vice zhorSit. Hranice stability je situace, kdy se letoun po
vychyleni nevrati do rovnovazné polohy, ale ani dale svymi letovymi
vlastnostmi nezvySuje nestabilitu letu — pro navrat k rovnovaznému letu je zde
zasah fidicich ploch nutny. [132][133] [92]

Podle tfech zakladnich os Ize stabilitu rozd¢€lit na podélnou pro rotaci kolem
osy y, smérovou pro rotaci kolem osy z a pfi¢nou pro rotaci kolem osy x.
Vzhledem k tomu, Ze pfi¢nou stabilitu nelze oddé€lit od sméroveé stability,
protoZe jsou spolu provazany, uvazujeme je jako stabilitu stranovou. Ke klonéni
letounu totiz dochazi pti letu s vybocenim. [132] [134]

Zakladnim principem podélné statické stability je vyvozeni vratného
klopivého momentu jako reakce na vychyleni z rovnovazného rezimu letu.
Jinymi slovy pfedstavuje schopnost udrzovat stalou rychlost letu (staly uhel
nab&hu). [132] [134] [133]

vvvvv

N
WVt

vvvvvvvv

N

letoun sice vice stabilni, jeho ovladatelnost se vSak snizuje. Proto je zde nutné
volit kompromis dle Gcelu pouziti letounu. Na Obr. 2.12 je mozné vidét princip

a4

[132] [134] [135] [92]
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| VZTLAK a TiHA

pFi zméné uhlu nabéhu

Y . vettak nosné plochy

Y, op -vailak VOP
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N.P. ... neutrilni bod
C.G. .. téziité
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celkovy pfiristek vztlaku..........
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pFiristek
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AY,

AX.... vzdilenost mezi
N.P. a C.G.

La 10/11

Obr. 2.12: Vztlak a tiha pri zméné uhlu nabéhu [135]

Ptedpokladem vypoctu podélné stability je, Ze zname sily plsobici na
jednotlivych ¢astech letounu (pro zkoumany rezim letu). Sestavenim momentové
rovnice vSech casti k t&€zisti letounu ziskdvdme zaddany vysledny moment.
Zavislost momentu na zvysujici se uhel ndbchu musi mit pro zajisténi stability
klesajici tendenci (dCy, / da < 0) tak, jak to ilustruje Obr. 2.13. Z grafu je mozné
vidét, Ze kiidlo a trup letounu ma destabilizujici efekt, ktery kompenzuje ocasni
plocha. K vypoctu je mozné vyuziti CFD aplikace, kdy vysledny moment

WOV W

letounu pocitdme v misté téziste. [132] [134] [92]

COMPONENT CONTRIBUTIONS TO PITCHING MOMENT - CLean

005 \
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—— Wing
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Obr. 2.13: Charakteristika klopivého momentu letounu a jeho casti [132]
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momentu vzhledem ke zméné thlu nabéhu. Lze tedy konstatovat, ze je-li sklon
této pfimky vice zéporny, je letoun vice stabilni, ale také méné ovladatelny. A
naopak, ¢im je sklon méné zaporny, tim je letoun mén¢ stabilni, ale Iépe
ovladatelny. Pokud mé& moment konstantni hodnotu, jednd se o neutrdlni
stabilitu. Kdyz moment s thlem nab¢hu roste, je letoun nestabilni. [133]

dumﬁmjici e

moment 7 ‘\
i Spars sysice 7 -}’/ NESTABILNI STAV
& -./ 4

e poloha tEZisté 5

ROVNOVAZNY
LET
poloha t&ziste 4, nachizi se v AC.
INDIFERENTNI STAV

(= j;:).

S iihel nabéhu (X

e

Resmt) ) ',NEUTMEVET-*;T:;_?_L\
~ destabitiowiiei G4 BILNT KTERISTIKA poioha st

moment

- LETO

A.C.

poloha tEZisH

<<PpHn —ZE-gEa®

polohy t&Zisté

Ln 810

Obr. 2.14: Podélné nestabilni, stabilni a neutralni letoun [133]

Efektivita horizontdlniho stabilizatoru (7ail Volume Ratio) je definovéana
vzorcem (2.33), kde S; je obsah horizontalni ocasni plochy, S, je obsah ktidel, /
je vzdalenost mezi aerodynamickym stfedem kiidla a horizontalni ocasni
plochy, a MAC je stiedni aecrodynamicka tétiva kiidla. [92] [135]

S, -1

Zm (2.33)

H

Optimalni vzdalenost pak lze vypocitat jako (2.34), kde Dy je maximalni
hodnota priméru trupu, K. je faktor korekce mezi hodnotou 1 (pro kuzelovity
tvar trupu) a 1,4 (pro nekuzelovity tvar trupu). [92]

ZO

)

4-MAC-S, -V
t=Kc-\/ A (2.34)

7Z'-Df

Pii vypoctu smerové stability postupujeme obdobné jako pii vypoctu stability
podélné. Zde hlavni stabilizacni moment vznika na svislych ocasnich plochach.
Stabiliza¢ni moment se také objevuje na kiidlech s vétsi Sipovitosti. Zavislost
momentu na zvySujicim se thlu vybofeni musi mit pro zajiSténi stability
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rostouci tendenci (dC,,. / df > 0); tedy opaény pribéh nezZ u podélné stability.
[132]

Cuz

Stabilni

Nz
’
’

v
™=

Nestabiiﬁf B

Obr. 2.15: Charakteristika momentu zataceni letounu [92]

Efektivita vertikdlniho stabilizatoru (Vertical Tail Volume Ratio) je
definovana vzorcem (2.35), kde S, je obsah vertikalni ocasni plochy, §,, je obsah
ktidel, / je vzdalenost mezi aerodynamickym stfedem kiidla a vertikalni ocasni
plochy, a b je rozpéti kiidla. [92]

S -1
V — \4 )4
YIS (2.35)

w

U pficné stability nelze najit na obvyklych letounech specidlni stabilizacni
cast. Nejvice se na ni projevuje geometrie, zejména vzepéti a uhel Sipu kiidla.
Jak jiz bylo zminéno, klonéni a vyboceni je vzajemné provazano. Pii vyboceni
je letoun ofukovan z boku a kiidlo, na jehoz stranu se letoun pfesouva, je
ofukovano vice z dolni Casti, zatimco druhé ktidlo je ofukovéano spiSe shora.
Prvni kiidlo ma pak vétsi vztlak. Vlivem rozdilu vztlakli vznikne klonivy
moment. Tento moment pusobi stabilizaCnim UCinkem pii kladném vzepéti
ktidla. Plati, Ze zavislost momentu na zvysujicim se tthlu naklonu musi mit pro
zajisténi stability klesajici tendenci (dCp / dp< 0). [132] [134]

2.4 Ridici systém, autopilot

Jednim z ukold fidiciho systému je umoZnit letounu dokoncit definovanou
misi optimalnim zplsobem; pfi¢emz optimalni zplsob zavisi na cili mise. Na
Obr. 2.16 je vidét obecny ptiklad obvodu fidiciho systému se zpétnou vazbou.
Na vstup regulatoru je pfivedena regulacni odchylka, coz je hodnota rozdilu
pozadované referen¢ni hodnoty r a aktualni hodnoty na vystupu systému y.
Regulator pak generuje akéni veli¢inu u, ktera fidi dany systém. [136] [43] [89]
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Obr. 2.16: Ridici systém se zpétnou vazbou a jednim stupném volnosti [136]

Na Obr. 2.17 je mozné vidét autopilota bezpilotniho letounu konfigurace
pevné kiidlo s vestavénou strategii fizeni. Vystupni parametry jednotlivych
regulatorti, resp. vstupni parametry letounu jsou: ptikaz ke zméné nastaveni
Skrticiho ventilu (rychlosti letu), kiidélek (rotace letounu kolem podéIné osy x),
sméroveho kormidla (rotace letounu kolem svislé osy z), a vySkového kormidla
(rotace letounu kolem ptfi¢cné osy yp). Je nutné dodat, Ze¢ vzhledem ke
komplexnosti neni vhodné takovyto fidici systém syntetizovat najednou, ale je
vyhodnéjsi ho rozdélit na dil¢i Casti a ty pak zkoumat oddélené. [136] [43] [14]

= | =
B Ba

! Strategic
Meéteni Yizeni

Bezpilotni letoun  f———

= | =
i~

Autopilot

Obr. 2.17: Autopilot s vestaveénou strategii rizeni [136]

2.4.1 PID regulatory

T razné typy reguldtor s proporcidlni, integrani a derivaéni Casti (PID)
jsou v primyslu Siroce pouZivanym standardem pro ftizeni procesii a stroji.
Diivodem je jejich jednoducha struktura, kterd je zaroven pomérné robustni,
protoze mnoho probléml v fizeni mize byt jednoduse, a pfitom dostatecné
kvalitng€ vytfeSeno pomoci PID regulatord. [137] [138] [139] [89]

Obecna rovnice PID regulatoru se zpétnou vazbou je znazornéna v (2.36), kde
parametry K,, K;, a K; jsou koeficienty proporcionalni, integrani a derivacni
komponenty vstupniho signalu e. Nastavenim tii koeficienti pak obdrzime
pozadovanou dynamiku regulatoru. [43] [89]

u(t)=K,-e(t)+ K, [e(t)di+ K, -&(t) (2.36)

Tato rovnice Ize také zapsat ve forme (2.37). [89] [140]

u(t) = Kp[e(t) +%- [e(t)dr+T, -e'(t)]- (2.37)

1
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Z vyse uvedenych dvou rovnic vyplyva, Ze jednotlivé koeficienty K; a T}, a K4
a T, 1ze mezi sebou prevést dle vzorcii (2.38) a (2.39).

K,
K; = T (2.38)
K,=K, T, (2.39)

2.4.2 Ziegler-Nicholsova metoda kritickych parametri

Pro zjednodusSeni procesu ladéni fidiciho systému, navrhli Ziegler a Nichols
metodu, kterd je Siroce pouzivana jak ve své v zakladni, tak v modifikované
formé. [141] [142] [138].

Postup metody kritickych parametrii pro fidici obvod s uzavienou smyckou je
nasledujici: [142] [143][139] [140]

e Vyfazeni integracni a derivacni slozky PID regulatoru (nastaveni zesileni

K;a K;na 0, resp. Casoveé konstanty 7; na nekonecno a 7, na 0).

e Vytazeni proporcidlni sloZky (nastaveni zesileni K, na 0).

e ZvySovani hodnoty zesileni K, az do chvile, kdy je dosazena hranice
stability — toto se vyznacuje trvalymi oscilacemi fizen€ veli€iny, pfiCemz
oscilace maji stejnou vysku. V tomto bod¢ je dosazeno kritick¢ hodnoty
zesileni Kj.;. Pokud neni moZné oscilace vyvolat, je potfeba pro nastaveni
PID regulatoru pouZit jinou metodu.

e Zméfeni periody oscilace k ziskani kritické hodnoty ¢asové konstanty 7.

e Ze ziskanych hodnot Ky, a Ty 1ze poté vypocitat nastaveni jednotlivych
slozek PID. Tabulka 2.1 obsahuje vzorce dle zvoleného typu regulatoru.

Tabulka 2.1 Rovnice pro nastaveni PID dle Ziegler—Nicholsovy metody
kritickych parametrti [138] [143][140] [142]

Typ regulatoru (nazev pravidla) K, Ti Ta
P (klasicky) 0,50 * Kirit - -
PI (klasicky) 0,45 * Kirit (L/1,2) * Thie -
PD (klasicky) 0,40 * Kiir - 0,050 * Thrie
PID (klasicky) 0,60 * Kiir 0,5 * Thrie 0,125 * Thit
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,70 * Kyt 0,4 * Thit 0,150 * T
PID (s mirnym prekmitem) 0,33 * Kirir 0,5 * Tyt 0,333 * Thrit
PID (bez prekmitu) 0,20 * Kiyit 0,5 * Thrit 0,333 * This
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3. BEZPLATNY SOFTWARE PRO NAVRH,
ANALYZU, MODELOVANI A SIMULACI
BEZPILOTNIHO LETOUNU

V soucasné dob¢ lze nalézt velké mnozstvi bezplatného softwaru, vCetné toho
s otevienym kdédem, pouzitelného v leteckém inzenyrstvi. Nekteré z téchto
aplikaci je mozné vyuzit i pro bezpilotni letouny. Protoze je ale velmi obtizné
pln¢ obsahnout vSechen tento software, jsou zde analyzovany a popsany jen ty,
které byly pouzity pro splnéni cill této préce.

Schéma na Obr. 3.1 piedstavuje komplexni shrnuti soucasného stavu
bezplatného softwaru pro efektivni navrh, analyzu, modelovani a simulaci
bezpilotniho mini-letounu; je zde uvedeno vice jak 50 aplikaci a vSechny jsou
popsany v autorové publikaci €. 1 [144].

Diagram ukazuje cesty, kterymi mohou byt pfedana data mezi aplikacemi.
Propojeni miize byt jak piimé (kompatibilni formaty), tak neptimé (manualni
zadani vstupnich/vystupnich hodnot, koeficientti, tabulek apod.). Je zde také
ilustrovana potencidlni zpcétna vazba ze simulaci na C¢ast navrhu, kterd
zdlraziiuje moznost vylepSeni stdvajiciho letounu a vytvofeni jeho nové verze.
Pokud jsou vSechny parametry letounu jiz znamy, tak prvni dvé Casti softwaru
nemusi byt uvazovany a je tedy mozné piejit rovnou k modelovani a simulaci.
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Obr. 3.1: Obecné propojent bezplatného softwaru pro ndavrh, analyzu, modelovani a
simulaci bezpilotniho letounu [144]

41



Vyhodou tohoto schématu je, ze mnohé uvedené aplikace lze vyuzit pro
Sirokou Skalu typa letounti, vCetné téch, které 1étaji vysSi nez podzvukovou
rychlosti. Programy také nejsou vzdy jen striktné zaméfeny na klasickou
konfiguraci letounii s pevnym kiidlem, ale zabiraji Sir$i oblast, v€etné letounti
s rotacnim kfidlem, letount s mavajicim kitidlem (Flapping-Wing), letount
leh¢ich nez vzduch (Lighter-than-Air), a také nékterych hybridnich typt, jako
jsou letouny dosedajici na ocas, letouny s dmychadlem (Ducted Fan), letouny
moznosti a komfort prace s aplikacemi jsou stale nejvice patrné u konfigurace
letound s pevnym kiidlem neZ u jinych typa. Proto také muize byt vyvoj napf.
kéd programu. Vzhledem k tomu, Ze vétSina aplikaci je dodavéana s open-source
licenci, neznamena nutnost rozsiteni nefesitelny problém.

Jak je vidét z Obr. 3.1, jednoznaéné ptevazuje software pro aerodynamickou
analyzu letounu, ktidel a jejich profilli. Toto ma svij diivod, nebot’ metody pro
aerodynamickou analyzu se vyviji jiZz fadu let a tento software obsahuje jak
vypocetné jednodussi (AVL, PANAIR, XFOIL), tak 1 vypocetné slozitcjsi
(CFD) postupy. Neustalou potfebu vyvoje tohoto druhu aplikaci jesté umocnuje
fakt, Ze presna aerodynamickd analyza letounu je dilezita kviili vyhodnoceni
jeho stability, manévrovatelnosti a energeticke efektivnosti (tj. spotiebg).

Pohonné a fidici systémy jsou druhou nej€astéji zkoumanou oblasti
bezpilotniho letounu. Ziskané udaje jsou pfevazné vyuzivany v modelech letové
dynamiky a simulatorech. Detailni aerodynamika a efektivita vrtuli, rotort nebo
dmychadel miize byt analyzovéna za pouziti samostatnych aplikaci jako je
JavaProp, QPROP/QMIL, CROTOR/XROTOR, a DFDC. Pro odhad nékterych
udaj je také mozné vyuzit uvedené kalkulatory.

Je zifejmé, Ze vSechny tyto aplikace nemusi byt pii vyvoji bezpilotniho
letounu pouzity v jednom projektu, protoZe jsou napi. zaméfeny jen na urcity
typ letounu, pohonu nebo maji lepsi alternativy. Déle je nutné upozornit, Ze ve
schématu nejsou zahrnuty aplikace pro strukturdlni analyzu. Modelovani a
simulace se bez téchto aplikaci miize obejit, nicméné v profesiondlnim vyvoji
bezpilotniho letounu je nutné strukturdlni analyzu provést. Pro tento ucel by
mohla byt pouzita bezplatna aplikace CalculiX.

3.1 Moznosti a navrh rozsireni bezplatného softwaru

Z Obr. 3.1 je vidét, ze software zaméfujici se na navrh a aerodynamiku je
nejvice rozvinutou oblasti. Je zde mnoho aplikaci, které jsou stale vyvijeny, a
bylo by tedy plytvéani zdroji, pokud by doslo k vytvoreni zcela novych aplikaci a
algoritmil, pouZzivajicich stejné metody, postupy a rovnice. Naproti tomu
podpora jiz vyvijenych aplikaci je spravnou cestou. V takovémto piipad¢ si
zasluhuji pozornost aplikace OpenVSP, FreeCAD, SU?, OpenFOAM, PyFR a
poptipadé 1 jednotlivé kalkulatory.
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Nejvétsim problémem bezplatného softwaru je v moznostech jejich propojeni.
V nékterych ptipadech neexistuje pfiméa konverze soubort nebo je jen castecna,
coz zbytecné zpozd’uje vyvoj letounu. Kvili tomu je dulezité se u aplikaci
zaméfit nejen na jejich funkcnost, ale také na dostateCny pocet bézné uzivanych
importnich a exportnich formatt. Toto je hlavnim klicem k vytvofeni
komplexniho bezplatného softwarového systému s variabilnimi moZznostmi
vyuziti, v€etné napojeni na jiné externi a popiipad¢ i placené aplikace.

V softwaru pro modelovani a simulaci jsou stale nékteré oblasti, které
pottebuji dalsi vyvoj pro efektivni simulaci bezpilotnich letount. Napt. JSBSim
a FlightGear umoZiuji modelovani elektrickych motorti, ale jedinou vstupni
proménnou je vykon (u definice vrtuli je jesté mozné nepiimo zadat 1 otaCky
motoru a pfevodovy pomér). Navic zde ani neni modelovan zdroj elektrické
energie, ktery je tim padem bran jako nekonecny. Tyto aplikace by tedy mohly
byt rozsiteny o simulaci efektivity motoru, zmény teploty motoru pii riizném
zatizeni, vybijeni a nabijeni akumulatorti, solarni ¢lanky, palivové ¢lanky nebo
energetické zdroje na bazi metanolu ¢i vodiku atd.

JSBSim, FlightGear a MIXR (dfive OpenEaagles) maji definované
komponenty k vytvoreni fidiciho systému, nicméné samotné nastaveni je pln€ na
uzivateli. Neni zde zadna aplikace, ktera by tento proces ulehcovala, a dokazala
by vytvofit schéma vizualni cestou s moznosti nastavit PID parametry nékterou
ze znamych metod za pomoci jen minimalni interakce a zakladnich znalosti
uzivatele. Systém komponent autopilota v JSBSim je nicméné koncipovan tak,
ze je mozné vyuzit geneticky algoritmus, a dokonce 1 metody symbolické
regrese (napt. gramatické evoluce) pro névrh fidicich systémd.

V JSBSim je také obdobny problém s definici simulac¢nich experimenti.
Skripty pro simulace se musi vytvaiet manualné v textovém editoru, coz zvySuje
nachylnost k chybdm. Tyto chyby se navic uzivateli projevi az pii spusténi
skriptu a neni proto mozné je odhalit jesté predtim. Schéazi zde tedy aplikace pro
spravu simulaci, kterd by nabidla ptfehledngj§i a jednodus$si rozhrani mezi
Clovékem a simula¢nim nastrojem JSBSim.

Aplikace FlightGear a MIXR podporuji testovani novych algoritmii uréenych
pro inteligentni bezpilotni letouny, které by mohly detekovat a sledovat zZivé
bytosti, vyhnout se pfipadnym kolizim a provadét prizkum. Jsou také nejlepSimi
kandidaty pro simulaci nejriznéjSich typt senzorii a kamer. V takovychto
ptipadech by bylo unikatni pfidat moznost modelovani vhodnych fyzikalnich
zdrojli pro tyto senzory, napi. zdroj tepla, zdroj a intenzita zafeni, obsah
chemickych latek ve vzduchu apod. Detekcei téchto zdrojti by se pak dany senzor
aktivoval a zaznamenal by vstupni data. Ackoliv 1ze senzory v téchto aplikacich
modelovat, tak pro tyto konkrétni ptipady by musely byt modely rozsifeny ke
specifickému uziti o dal$i fyzikdlni parametry jako je citlivost nebo moZznost
snimat data jen do urcité vzdalenosti od zdroje apod.

V téchto aplikacich je dan zaklad pro simulaci komunikace s letounem, které
mize byt pouzito pro testovani chovani bezpilotniho letounu pfi ztraté signalu
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z pozemni fidici stanice. Nicméné samotné fyzikalni principy pirenosu radiovych
vin a jejich Gtlumu nejsou v tomto softwaru namodelovany. Toto rozsifeni by
bylo nejvhodnéjsi aplikovat do JSBSim, ¢imz by tato funkcionalita byla
dostupna také v MIXR a FlightGear.

Dalsi zajimavou oblasti by bylo testovani kooperativnich multiagentnich
bezpilotnich letounti spolecné¢ s integraci platformy MIXR do simulatoru
FlightGear, ¢imz by se vyuzily vyhody obou komponent. Toto by mohlo vést az
k vytvotfeni komplexniho bitevniho simulatoru.

Nékteré ze zminénych névrhll na rozsiteni byly implementovany v radmci této
prace a budou uvedeny v nasledujicich kapitolach.

3.2 Softwarovy systém pro vyvoj modelu bezpilotniho letounu

V této casti je popsan software, ktery byl pouzit pro vyvoj modelu
bezpilotniho mini-letounu. Kompletni propojeni mezi aplikacemi pro cely
postup vyvoje je ilustrovdno na Obr. 3.2. Software v tomto schématu muze byt
pouzit i pro vyvoj model rozmérn¢jSich podzvukovych letound.

Zdroj profild kfidel

AirfoilTools.com
.
Navrh

comeic prof :
geometrie profilu IA-STAS Laleater
Airfoil Geometry Converter H—

OpenvsP
=t —Meshovani [ Zobrazeni sU2
1 1
(jen pro 2D) | | Gmsh | | enGrid : Larosternal
I — o w— | SR —
2D 3D
CFD Analyza
a Optimalizace | Vizualizace proudéni

Zpracovani Dat

CSW_History
Processing_Tool
for SU

Navrh Fidiciho systému Model letové dynamiky

a spravce simulaci a simulaéni software
Control System Deswgner) .
[ for 15BSim J { JSBSim '

Vizualizace Simulaci

= FlightGear l

Obr. 3.2: Software pro vyvoj modelu bezpilotniho letounu
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V ramci feSeni disertacni prace byly naprogramovany cCtyii aplikace, které
dosud nemély v bezplatné sfére své zastoupeni. V diagramu jsou tyto aplikace
zvyraznény cervenou barvou.

Schéma je mozné rozdé€lit na 3 hlavni ¢asti: navrh, aerodynamické analyza a
optimalizace, a modelovani a simulace.

Do ¢asti navrhu se daji zaradit aplikace MACSTAB Calculator, OpenVSP,
Airfoil Geometry Converter, a jako zdroje profili kitidel i AirfoilTools a
JavaFoil.

V ¢asti pro aerodynamickou analyzu a optimalizaci jsou uvedeny aplikace
SU?, enGrid, Gmsh, ParaView, a pro zobrazeni meshe formatu SU? i Larosterna
(1 kdyZ se nejednd o primarni ucel tohoto programu). Je zde mozné také zatradit
JavaFolil (pfi vyuziti aerodynamické analyzy profil kiidel) a Airfoil Geometry
Converter (pfi vyuziti automatického meshovani formatt s profily ktidel). Pro
zpracovani vyslednych dat je mozné vyuzit aplikace CSV_History Processing
Tool for SU? a Excel.

Posledni ¢asti je modelovani a simulace, v€etné navrhu fidiciho systému.
Byly zde pouzity aplikace JSBSim, FlightGear, a Control System Designer for
JSBSim.

Diagram také zobrazuje dvé cesty: jednu pro 2D analyzu a optimalizaci (napf.
profilu kiidel) a tu druhou pro 3D analyzu (napft. letounu, ktidla, ocasu). Priib&éh
optimalizace (jen pro 2D) je ilustrovan zpétnou vazbou na proces navrhu (ptes
aplikaci Airfoil Geometry Converter) kvili zdGraznéni moZnosti vylepSit
navrhovany letoun a vytvofit jeho novou verzi.

Cely postup vyvoje modelu lze strucné shrnout ndsledujicim zplisobem.
Nejdiive je potieba definovat zékladni pozadavky na letoun a nasledné zvolit
vhodny profil kiidla a ocasu. Ve vétsSing pripadi je nutné zhodnotit vice profilil
(a jejich ptipadnych optimalizaci), dle podminek, za kterych bude letoun
operovat. Poté je vytvoren geometricky model letounu a jsou do n¢j aplikovany
profily k#idla a ocasu. Dale je letoun analyzovan z hlediska stability a
aerodynamiky, a pokud vyhovuje, je mozné¢ vysledky pievést do matematického
modelu. Nakonec je nutné navrhnout fidici systém a proveést sérii simulaci pro
ovéteni jeho funkcnosti a pro evaluaci letovych vlastnosti letounu.

V nasledujicich podkapitolach jsou popsany jednotlivé aplikace, které se
nachazi v prezentovaném diagramu.

3.2.1 AirfoilTools.com

Webovy néastroj AirfoilTools.com [145] obsahuje databdzi geometrickych
udajia 1636 profili kiidel i s jejich aerodynamickou analyzou, pro interval
Reynoldsovych cisel od 50 000 do 5 000 000, provedenou aplikaci XFOIL.
Vyhledavani je mozné podle jména, tloustky, nebo prohnuti profilu. U kazdého
profilu se zobrazuje nadhled, a jeho geometricka data je mozné stadhnout ve
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formatu Selig nebo Lednicer. Ukazka detailu kiidla MH 38 je mozné vidét na
Obr. 3.3.
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Obr. 3.3: Detail kridla MH 38 v AirfoilTools.com

Nastroj také umoznuje generovat profily kiidel fady NACA 4-digit a NACA
5-digit. Je mozné definovat vlastni profil kiidla a ten poté vykreslit a ptipadné
exportovat — aerodynamickou analyzu v tomto nastroji ale neni mozné provést.
Profily Ize mezi sebou porovnéavat dle geometrie, piicemz je mozné nalézt
profily, které se sobé navzijem podobaji. Lze také porovnavat jejich
aerodynamické charakteristiky, pokud jsou v néstroji dostupné. [145]

V této disertacni praci byl nastroj AirfoilTools.com pouzZit ke zjiSténi
zékladnich informaci o aerodynamice jednotlivych profilii a popt. 1 k ziskani
jejich geometrickych dat.

3.2.2 JavaFolil

Aplikace JavaFoil [146] miize generovat mnoho druhi profill kiidel a také
uzivateli umoziuje definici vlastniho profilu, nebo jeho nacteni z formatu Selig.
Ke generovanym fadam profilii kiidel patii nasledujici: [147]

o NACA 4-digit series

e NACA 5-digit series

e NACA 6-digit series

e NACA 07-series

e NACA 16-series
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TsAGI “B” series

NPL “EC”, “EH” series

Symetrické bikonvexni profily

Symetrické profily s dvojitym klinem (Symmetric Double Wedge)
Profily s klenutou deskou (Cambered Plate)
Van de Voorenliv symetricky profil
Newmantv profil

Helmbold-Keinetv profil

Joukovskyho profil

Parsec s 11 parametry

Rosner se 4 parametry

Profil bratri Hortenil

Program JavaFoil obsahuje, v horni ¢asti okna, zalozky (viz Obr. 3.4), kdy
kazdé ze zalozek je pritazena konkrétni funkce. Jedna se o Casti urené pro
definici geometrie profilu kiidla (Geometry), pro modifikaci profilu (Modify),
inverzni navrh profilu (Design), vypocet rozloZeni rychlosti vzduchu (Velocity),
analyzu proudoveho pole (Flowfield), analyzu mezni vrstvy (Boundary Layer),
zobrazeni polar (Polar), aplikovani profilu na kiidlo letounu (Aircraft), a
nastaveni (Options). [147]

Geometry | Moty | Design | Welocity Flnwﬁeldl Boundary Layet | Pn\arl Ajrcraft Options

Flaewe Field

Angle of Attack: 5 = o Re Mach A Cl Cd Cm 0.25
Steps in x-Direction: 50 Field size: 100% - I 6] 6] 6] 6] 6] 6]

5000 | 100000 | 0,000 @ 1,040 | 0,00993 | -0,096
Steps in y-Direction: |30 Color Map Type: 1 -

[V black Tufts [V Colored Field [+ 1so Cp Lines | CpVectors W Streamines [v timed ¥ increased accuracy

Show distributions of (" Velocity Ratio v/v ¥ Pressure Coefficient Cp 0,059

Ana\yzeltll Prirt | Save. | Cnpy(Textjl Integratel

Obr. 3.4: Analyza profilu kiidla MH 38 v JavaFoil
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JavaFoil pouziva dvé tradi¢ni metody pro analyzu profil kiidel: [146] [148]

e Analyza potenciadlniho proudového pole (potential flow) je vykonéana
panelovou metodou vyssiho fadu. Tato metoda vypocita rychlost lokalniho
neviskozniho proudéni okolo povrchu profilu kiidla pro jakykoliv
pozadovany thel ndbéhu.

e Analyza mezni vrstvy (boundary layer) postupuje podél horni a spodni
plochy profilu, pfiCemZ analyza zacind na stagnatnim bodé¢ (stagnation
point). Pii vypoctu je feSena soustava diferencidlnich rovnic, a vysledkem
je nalezeni proménnych parametrii mezni vrstvy. Rovnice a kritéria pro
prechodovou vrstvu (tj. pfechodu laminarniho proudu v turbulentni) a
odtrzeni jsou postaveny na procedurach popsanych Epplerem. Tato metoda
funguje nejlépe v rozsahu Reynoldsovych ¢isel mezi 500 000 a 20 000 000.

Do aplikace byla implementovana nasledujici empirickd kritéria pro
piechodovou vrstvu: [148]

e Eppler 1 (standardni)
Eppler 2 (rozsiteny)
Michel 1
Michel 2
H12-Re(s)
Granville
Drelova aproximace " €. 1 (pouzivana pied r. 1991 v aplikaci XFOIL)
Drelova aproximace e" €. 2 (pouzivand od r. 1991 v aplikaci XFOIL)
Arnal aproximace e" (dle Wiirze)

Odpor je vypocten prozkoumanim parametrii mezni vrstvy na odtokové hrané
za pouziti Squire-Youngova vzorce. Aplikace také pocita se standardni korekei
stlaCitelnosti vzduchu, a pokud je rychlost proudéni do Machova cisla 0,5, tak
by mély byt vysledky dostate¢né ptesné — profily v proudéni o nadzvukové
rychlosti nemohou byt témito metodami uspokojivé analyzovany. Dale se
nedoporucuje povazovat vysledky za bodem maximalniho vztlaku za pfesné,

vvvvvv

vifivé proudéni. [146] [148]

V této disertatni praci byla aplikace JavaFoil pouzita pro rychlou
aerodynamickou analyzu vybranych profild kiidel z AirfoilTools.com. Bylo by
ale mozné ji také pouZit pro vytvoreni, analyzu, a export geometrie vlastnich,
popt. modifikovanych profila.

3.2.3 OpenVSP

OpenVSP (Vehicle Sketch Pad) je parametricky ndstroj pro navrh geometrie
letounu, a umoziuje uZivateli vytvorit 3D model zaddnim b&Znych inzenyrskych
parametri (jako je rozpéti kiidel, délka letounu apod.). Tento model pak mlze
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byt dale exportovan, napt. do formati MSH, STL, HRM, 3DM, FEL, TRI,
NASCART-DAT, POV, X3D (ve verzi 2.3.0) a také jesté¢ P3D, STP, IGS, BEM,
DXF, SVG, FACET, PMIN, OBJ, AIRFOIL-DAT, BZ (od verze 3.17). [149]
[150] [151]

OpenVSP dokaze nacist soubor s geometrii profilu kiidla, anebo pifimo
generovat nékteré z nasledujicich tad profild: NACA 4-digit (+modifikace),
NACA 5-digit (+modifikace), NACA 6-digit, NACA 16-series, CST (Class-
Shape function Transformation), Karman-Trefftzliv, bikonvexni, s dvojitym
klinem (Wedge), popf. je také mozné pouzit nckteré ze zakladnich
geometrickych utvari (kruh, elipsa, superelipsa (Laméovy kiivky), zaobleny
obdélnik a castecné-modifikovatelny tvar). Tyto profily pak lze aplikovat na
jednotlivé ¢asti kiidla nebo ocasu.

Existuje také tzv. VSP Hangar [152], kde je mozné nalézt riznorodé¢ modely
ve formatu VSP (pro verzi 3 1 2). V soucasné dobé¢ je zde ulozeno 285 letount,
které je mozno dale modifikovat, rozsifit, nebo pouzit jakékoliv jejich ¢asti. Obr.
3.5 zobrazuje bezpilotni letoun s pevnym kiidlem, ktery je zaroven schopen
vertikalniho vzletu pomoci ¢tyt rotort.

+ | OpenVSP 3170 - Tue 26/03/1¢
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Obr. 3.5: VTOL UAV s pevnym kridlem v OpenVSP v3

Tradiéni CAD nastroje generuji statické modely, které je obtizné;si editovat.
Ackoliv je tedy vyhodou vyuzivat CAD pro detailni ndvrh, pro koncepéni nadvrh
jsou vétSinou nevhodné. Misto manudlniho vytvareni jednotlivych komponent je
parametricky navrh zaloZen na pouZivani proménnych a funkci, které vytvari
vysledny 3D model. V tomto pfistupu ale musi byt v aplikaci ptfedem
definovana dand komponenta, kterd se bézn¢ v navrhu pouziva, napt. kiidlo
s nastavitelnym profilem. Poté je mozné jedinou proménnou zménit celou
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komponentu a piipadné 1 vSechny na ni zavislé Casti letounu. Parametrickym
navrhem lze v této aplikaci vytvofit model technikou Rapid Prototyping. V
OpenVSP je samoziejmé¢ také mozné vytvaret 3D objekty libovolnych tvart,
nicméné, obecné neni tento zplsob preferovan, protoze potlacuje hlavni vyhody
rychlého navrhu oproti CAD aplikacim. [32] [151] [153]

V jakékoliv fazi navrhu je mozné vygenerovat povrchovou sit’ (surface mesh)
letounu, ktera mize byt pouzita k analyzdm v OpenVSP, popft. 1 jako vstupni
model do 3D tiskarny nebo k prezentacim koncepéniho navrhu ve vysoké
kvalité. Také ji 1ze vyuzit jako vstupni bod pro vytvofeni objemové sité (volume
mesh) pro naslednou analyzu v CFD aplikacich. [153]

Dialog pro nastaveni meshovani je vidét na Obr. 3.6. Uzivatel zde muze
nastavit nékteré globalni parametry jako je minimalni a maximalni velikost
trojihelniku v meshi. [153]

.: =y X

C CFD Mesh 7
kGIDbaI‘l Display | Output| Sources | Domain | Wakes |

Global Mesh Control

Max Edge Len 2] | ————2<J0.50000
Min Edge Len /= | ——————J0. 10000
Wax Gap o} | ————————Jo.00s00

Num Circle Segments |}em | </ 16.00000
Growth Ratio jof— ) ——————— < 130000

|7 Rigorous 3D Growtn Limiting ]
Curve Adaptation Tolerance |} | jmm——0.01000
[=<[<] adustien [>]>3] [«<[<] adustraa |[>]>>]

| Intersect |

Use Set Al ]

[ Mesh and Export |

Obr. 3.6. Dialog pro nastaveni CFD meshovani

V této disertacni praci byla aplikace OpenVSP pouzita k navrhu 3D modelu
malého bezpilotniho letounu a k vygenerovani jeho povrchové sité, vcetné
ohraniCeni oblasti analyzy (farfield boundary).

3.2.4 Gmsh

Gmsh [154] je generator sit¢ (meshe — povrchové 1 objemové) konecnych
prvkl a obsahuje také CAD engine a post-procesor. Hlavnim cilem aplikace je
poskytnout rychly, jednoduchy a uZivatelsky piivétivy meshovaci néstroj
s parametrickym vstupem a s pokro¢ilymi vizualizaCnimi moznostmi. [110]

Gmsh je postaveny na Ctyfech hlavnich modulech: geometrie, meshovani,
feSitel (solver), a post-processing. Gmsh lze spustit jak s grafickym
uzivatelskym rozhranim (GUI), tak jako konzolovou aplikaci, pfiCemz vstup je
mozn¢ zadat interakci s GUI, nebo pomoci textového ASCII souboru za pouziti
skriptovaciho jazyka Gmsh. [154] [110]
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Gmsh umoziuje oteviit nasledujici formaty soubort:

e Geometrie — GEO, BREP, IGS (resp. IGES), STP (resp. STEP)

Mesh — MSH, DIFF, UNV, MED (resp. MMED), MESH, BDF, NAS,
P3D, STL, VTK, WRL (resp. VRML), PLY2

Post-Processing — POS, RMED

Obrazky — BMP, JPG (resp. JPEG), PBM, PGM, PNG, PNM, PPM

Gmsh umi exportovat geometrii, mesh a vysledky post-processingu do
nasledujicich formati:

e Geometrie — GEO, BREP, STEP

e Mesh — MSH, INP, KEY, CELUM, CGNS, DIFF, UNV, IR3, MED,
MESH, MAIL, M (MATLAB), BDF, P3D, STL, WRL, VTK, PLY2, SU2,
NEU, DAT (TOCHNOG)

e Post-Processing — POS, X3D, RMED, PVTU, TXT

e Obrazky — EPS, GIF, JPG, TEX, PDF, PNG, PGF, PS, PPM, SVG, TIKZ,
YUV

e Video (pro uloZeni jednoduchych animaci dat post-processingu) — MPG

Formaty jako SU2 a MSH se vyuZzivaji jako vstupni soubory do aplikaci pro
CFD analyzu, kde mohou byt analyzovany napt. letouny, automobily, lod¢ apod.
Pro aerodynamickou analyzu a optimalizaci profili kiidel (2D) v CFD musi také
byt proveden proces vytvoreni sité, a pravé k tomuto Ucelu byla aplikace Gmsh
pouzita v ramci této disertacni prace — aplikace Gmsh byla volné integrovana do
aplikace Airfoil Geometry Converter (popsané v kapitole 3.2.11) za ucelem
automatizovaného meshovani profili kiidel.

Dale byl Gmsh pouzit pro zobrazeni soubori v GEO a MSH formatu.
Zobrazeni profilu kiidla ve formatu MSH pomoci Gmsh je vidét na Obr. 3.7.

Obr. 3.7: Profil kridla MH 38, zmeshovadn a zobrazen pomoci Gmsh
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3.2.5 enGrid

enGrid [155] slouzi pro generovani sité (meshe — povrchové 1 objemové) a je
pouzivan piedevSim pro pouziti v kooperaci s CFD aplikacemi. Zobrazeni
vygenerované objemove sit¢ okolo povrchové sité je zobrazeno na Obr. 3.8. Je
mozné jej pouZzit i pro jednoduchou zménu geometrie 3D modelu.

sport Yiew Mesh  Jooks  Simulation Py

Fie [mpont Simuta gins  tiop
HEAB V] QO FOESAC PUARE LOPBAFOS
ax

1396208 wohume cells(130B208 tetras, O pyvamids, 0 prisens, 0 hesas), 142896 suace cell(142836 trangles, © quads), 252710 nodes, picked cel:ne cell picked

Obr. 3.8: Objemova mesh okolo mini-letounu V-TS, vytvorena a zobrazena v enGrid

V enGrid lze také vytvorit mezni vrstvu z hranolovych bunék (prismatic
boundary layers). Ctyfboké (Tetrahedral) buiiky jsou generovany pomoci externi
knihovny Netgen. [155]

enGrid interné ukldda datové struktury objektd ve formatu VTK a VTU.
Importovat je mozné formaty MSH, STL, VTK, BEGC (Blender), projekt
OpenFOAM, a projekt BRL-CAD.

enGrid poskytuje export do formatu SU2 (ve 3D), MSH, a umoziuje také
vytvotit kompletni projekt pro CFD aplikaci OpenFOAM, v¢etné okrajovych
podminek (boundary conditions) a podpory mnohosténnych bunék (polyhedral
cells). VSechny formaty, do kterych je mozné exportovat, jsou nasledujici:
MSH, SU2, MESH, STL, PLY, VRT, CGNS, BEGC (Blender), a projekt
OpenFOAM.

V ramci této disertatni prace byla aplikace enGrid pouzita k definovani
okrajovych podminek, vygenerovani objemové sit€¢ z povrchové sité (ziskané
pomoci OpenVSP), a jejimu exportu do formatu SU2, MSH, popt. projektu
OpenFOAM.
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3.2.6 SU?

Bali¢ek aplikaci Stanford University Unstructured suite (zkracen& SU?) [156]
je kolekei softwarovych open-source nastrojii naprogramovanych v jazyce C++
a Python. Tento software pro vypocetni analyzu a navrh je vyvijen za ucelem
feSeni slozitych, multi-fyzikalnich analyz a optimaliza¢nich uloh za pouZiti
libovolné nestrukturované sité, a také parcidlnich diferencidlnich rovnic (PDE —
Partial Differential Equation) pomoci metody kone¢nych objemti (FVM — Finite
Volume Method) nebo metody konecnych prvklt (FEM — Finite Element
Method). Tato sada nastroji byla navrhnuta s ohledem na jeji vyuziti ve
vypocetni dynamice tekutin a pro optimalizaci aerodynamiky ¢asti letount;
nicméné je rozsifitelna o libovolnou sadu fidicich rovnic, napt. pro potencidlni
proudové  pole,  elektrodynamiku,  chemicky  reaktivni  tekutiny,
magnetohydrodynamiku, termochemické nerovnovazné proudéni, modelovani
spalovani aj. SU? vyviji Aerospace Design Lab na katedie letectvi a
kosmonautiky (Department of Aeronautics and Astronautics) univerzity ve
Stanfordu. [37] [157]

Cely softwarovy balicek se sklada z nasledujicich modulii, které obstaravaji
specifické funkce: [157]

e SU2 CFD (Computational Fluid Dynamics Code) — Resi problémy pfimé
(direct), adjoint, a linearizace pro sadu rovnic jako jsou Eulerovy, Navier-
Stokesovy, a Reynoldsovo c¢asové stiedovani Navier-Stokesovych rovnic
(RANS — Reynolds-Averaged Navier-Stokes), a mnoho dalSich. Tento
modul mize béZet sekventné nebo paralelné. Vyuzivda FVM a strukturu
zalozenou na hranach (edge-based structure). Nespojity Galerkintv fesSitel
pro metodu kone¢nych prvkll je v soucasné dobé dokoncovan a bude
dostupny v nasledujici vydané verzi aplikace. Explicitni a implicitni
metody Casové integrace jsou implementované s interpolacnim schématem
centralni (centered), a protiproudé¢ (upwinding) prostorové integrace.
Software obsahuje také nékolik pokrocilych funkci ke zlepSeni robustnosti
a konvergence, vfetn¢ vyhlazovani rezidui (residual smoothing),
piredpodminovace (preconditioners), a techniku agglomeration multigrid.

e SU2 DOT (Gradient Projection Code) — Pocita parcidlni derivace funkci
s ohledem na zmény aerodynamického povrchu. K vyhodnoceni derivaci
jednotlivych funkci (napt. odporu, vztlaku apod.) vyuzivd povrchové
citlivosti, feSeni proudéni, a definici geometrické proménné.

e SU2 DEF (Mesh Deformation Code) — Pocita geometrick¢ deformace
aerodynamického povrchu a okolni objemové mftizky. Ve chvili, kdy je
definovan typ deformace, tento modul vykona deformaci mtizky za pouziti
rovnic linearni elasticity. Parametrizace troj-dimenzionalni geometrie je
definovana pomoci volné deformace (FFD — Free Form Deformation),
naproti tomu dvoudimenzionalni tlohy mohou byt definovany jak pouZzitim
FFD, tak tzv. bump funkci, jakou je napt. Hicks-Henne-ova funkce.
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e SU2 MSH (Mesh Adaptation Code) — Provadi adaptaci miizky za pouZziti
technik zalozenych na analyze feSeni konvergovaného proudéni (converged
flow), adjoint feSeni, a problém linearizace ke strategickému zjemnéni
meshe okolo klicovych oblasti proudéni. Tento modul také obsahuje pre-
procesor, ktery vytvaii vhodné struktury pro periodické okrajové
podminky.

e SU2 SOL (Solution Export Code) — Generuje soubory sieSenim pro
objemové a povrchové problémy ztzv. restart files, které slouzi pro
pripadné restartovani simulace a jejiho pokracovani od daného (jiz
vyteSeného) kroku.

e SU2 GEO (Geometry Definition Code) — Kdéd pro zpracovani a definici
geometrie. Konkrétné tento modul pocitd geometrickd omezeni pro
optimalizaci tvaru.

Bylo implementovano n€kolik forem RANS rovnic; napf. pro stlacitelné
proudéni, nestlacitelné proudéni, metodu smiSeného Lagrangeovského—
Eulerovského popisu kontinua (ALE — Arbitrary Lagrangian-Eulerian) atd.
Navic, jak laminarni Navier-Stokes-ovy, tak Eulerovy rovnice jsou v kdédu
dostupné jako podmnozina RANS rovnic, pokud dojde k vypnuti modelovani
turbulenci anebo kompletniho ignorovani viskozity. [37]

Déle je znamo, ze numerickd diskretizace fidicich rovnic pro dynamiku
tekutin, které pouzivaji klasickou formulaci, casto vedou k nadmérnému
zapocitani viskozity pifi nizkych Machovych cislech. Tato situace degraduje
vykonnost fesitele pro stlacitelné tekutiny v regionu nizkych rychlosti proudéni.
K vyfeSeni tohoto problému byla implementovana Roe-Turkelova technika,
ktera umoziuje pouziti stejnych numerickych metod, pouZivanych pro
stlacitelné proudéni, u téméef nestlacitelného proudéni (nearly incompressible
flow). Toto miize byt obzvlaste¢ uzitetné, kdyz jen v urcité oblasti proudéni
nedochazi ke stlaceni. Napt. proudéni pies viceelementovy profil kiidla (multi-
element airfoil) na vysokych thlech nabéhu mé oblasti jak stlacitelné, tak
nestlacitelné. [37]

V této disertatni praci byla aplikace SU? pouzita pro srovnani piesnosti
bezpilotnich letouni, kiidel (ve 3D) a profili kifidel (ve 2D), a optimalizaci
vybraného profilu kiidla (ve 2D).

3.2.7 Larosterna

Software Larosterna [158] v sob& obsahuje 2 aplikace. Prvni je parametricky
nastroj pro vytvoieni geometrie letounu a pro generovani meshe, ktery se
jmenuje SUMO. Tim druhym je vizualiza¢ni program SCOPE.

SUMO je, stejné jako OpenVSP, grafickym ndstrojem, ktery je urcen pro
rychlé vytvofeni letounu a jeho meshovani (povrchové i objemové) [158].
SUMO umoznuje import formati IGES/IGS, STEP/STP, STL, CGNS, BMSH,
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CEASIOM-XML, ZML, a mnozinu soufadnic v textovém souboru. Export je
moZné provést do formati:

e Geometrie — IGS, TXT (jako mnoZzinu soufadnic)

e Povrchova mesh — STL, MSH, CGNS, ZML

e Objemova mesh — SU2, CGNS, BMSH, ZML, TAUMESH

SCOPE je program urCeny pro vizualizaci povrchovych siti, tfepotani
ohybovych tvarG objektli (flutter mode-shapes), a letové trajektorie [158].
SCOPE muze nacist formaty SU2, MSH, STL, VTK, INP, CGNS, BMSH,
BOUT, BDIS, TAUMESH, NODE, GBF, ZML, a soubory aplikace NASTRAN
(BLK, BDF, F06, DAT, PCH). Export je mozny do formati SU2, STL, CGNS,
VTK, VTU, INP, BLK, BDF, BMSH, BDIS, TAUMESH, SMESH, CASE,
ZML, XML.

Vtéto disertatni praci byla aplikace SCOPE vyuzita ke kontrole
vygenerované sit¢ ve formatu SU2, protoze jin€ aplikace tento format nedokazi
zobrazit. Zobrazeni mesh z formatu SU2 v aplikaci SCOPE je vidét na Obr. 3.9.

Obr. 3.9: Povrchova mesh mini-letounu V-TS ve formatu SU2, zobrazena
v Larosterna:SCOPE

3.2.8 ParaView

ParaView je aplikace pro analyzu a vizualizaci dat. Uzivatel¢ mohou rychle
vytvofit vizualizaci za pouZiti kvalitativnich 1 kvantitativnich technik. Data lze
zkoumat interaktivné ve 3D, nebo programové za pomoci piikazli pro
zpracovani dat pouzivanych v ParaView. [159]

ParaView byl vyvinut k analyzovani extrémné velkého mnoZstvi datovych
sad a mze byt nasazen v superpocitacich k analyze dat o velikost Petabyti,
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stejn¢ jako na notebooku (samoziejmé s menSim mnoZzstvim dat). Diky tomu se
tato aplikace vyuziva v mnoha laboratofich, univerzitach, a obdrzela n€kolik cen
v oblasti vysoce vykonnych vypocti. [159]

Jednou moznosti pouziti je analyza vysledkii vypocetni dynamiky tekutin
(CFD) aplikované napt. na letoun nebo kiidlo [160]. Ta poté umoziiuje tymim
pro letecké inzenyrstvi studovat tlak, ktery tam piisobi, a tudiz i vztlak a odpor,
¢imz pak mohou zkoumat a vylepsit efektivitu navrhovaného designu [159].
Ukazka zobrazeni vysledkt rychlosti proudéni okolo mini-letounu je uvedena na
Obr. 3.10.

=]

Obr. 3.10: Rychlost proudu vzduchu okolo mini-letounu V-TS, zobrazena v Paraview

ParaView dokaze nacist data z nasledujicich CFD formata a aplikaci: CGNS,
Chombo, Exodus, Fluent, Nek5000, OpenFOAM, Plot3D, Tecplot, XDMF,
VTK, SU? [160].

ParaView je také skvE€lym néstrojem v oblasti strukturalni analyzy, a to pro
zobrazeni vstupnich meshi a vysledkd =z feSiteli zaloZzenych na metodé
kone¢nych prvkii. ParaView umoziuje nacist data z nasledujicich FEM fesiteltl
a formatl: Ansys, Ensight, Exodus, LS-Dyna, Spyplot, Tecplot, XDMF. [161]

V této disertacni praci byla aplikace ParaView pouZita k zobrazeni a analyze
proudéni vzduchu v blizkém okoli letounu, a tlakovych koeficienti plisobicich
na jeho povrch.

3.2.9 JSBSim Flight Dynamics Model

JSBSim [162] je model letové dynamiky (FDM) s Sesti stupni volnosti
(6DOF), ktery je obecné povazovan za velice presny. Proto je vyuzivan jako
vychozi FDM pro FlightGear Flight Simulator (vice v kapitole 3.2.10) a MIXR -
Mixed Reality Simulation Platform [163]. [7] [14] [162] [164] [165] [166]
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Pfesnost JSBsim byla prokdzdna mnoha experimenty; napi. Sheffieldska
univerzita ve Velké Britdnii simulacné testovala typ letounu Cessna-182 v
malé bezpilotni verzi a na Purdueové univerzit€¢ v Indiané¢ (USA) pouzili pro
simulaci malé bezpilotni letouny Shadow a Aerosonde. Na univerzit¢ v Neapoli
byl vyuzitim JSBSim jakozto fyzikalniho enginu vybudovian 6DOF letecky
simuldtor pro trénovani pilotd. JSBSim bylo také aplikovano v pohyblivych
simulatorech v institutu dynamiky letového systému (Flight System Dynamics)
a institutu letectvi a kosmonautiky na Poryni-Vestfalské Technické univerzité v
Céchach v Némecku. Také ministerstvo dopravy USA vyvinulo matematicky
model lidského pilota za pomoci JSBSim jakoZto jadra pro 6DOF simulaci. [14]
[167][168][7][162] [166]

JSBSim je napséno v programovacim jazyce C++ a lze jej spustit jako
samostatnou aplikaci, nebo jako integrovanou ¢ast leteckého simulatoru, ktery
zajistuje vizualizaci v prostoru. VSechny veliCiny, zavislé 1 nezavislé na Case,
1ze ze simulaci exportovat ve form¢ souboru (napi. CSV), nebo soketu (véetné
specialné navrZzenc¢ho soketu pro simulator FlightGear). [14] [162] [165] [166]

JSBSim dokaze modelovat letadlo, helikoptéru ¢i jiny letoun s rotorem,
systemy leh¢i nez vzduch (napt. vzducholod’, horkovzdusny balén, plynovy
clanek v letounu), raketu, balistickou stielu aj. Pti simulaci dokdze brat v tvahu
také rotaci Zemé nebo ucinky vétru na pohybové rovnice. [14] [169] [165]

Jednotlivé Casti letounu jsou definovany v konfiguracnich souborech formatu
XML; jedna se napt. o samotnou zdkladni definici letounu (tj. geometrie, miry,
vaha, setrva¢nost, pozice komponent, reakce pii dotyku se zemi apod.), systém
fizeni letu, pohon, aerodynamiku, podvozek, a autopilota. V konfiguracnich
souborech je mozné vyuzit algebraické funkce, jako je scCitani, odc¢itani,
nasobeni, déleni, ale také sinus, cosinus, pramér, mocnina a dal$i. VSechny
podporované operace jsou uvedeny v kapitole 3.2.14 a také v manudlu JSBSim
[167] [168].

Nevyhodou JSBSim je, Ze¢ pro interni vypoCty vyuZziva téméf vyhradné
imperialni jednotky (stopy — feets, libry — pounds apod.), které se ve vétSiné
svéta nepouzivaji. Proto miize pti rozSifeni kédu JSBSim o novou funkcnost
dochézet k problémim nekompatibilnich vypocti. Pro pouhé uZivatele nasStésti
existuje moznost zadavat a ziskavat data téméf u vSech parametri pomoci
jednotek metrické soustavy. Aby se piedeSlo problémim je doporuceno
v konfiguracnich souborech vzdy zadavat atribut jednotky (unit).

V JSBSim Ize modelovat i sily a momenty, které jsou generovany z externich
zdrojti. Takovato moznost je potfebnd pro modelovani vystielovaciho katapultu,
padaku, tazného lana, haku nebo jiného zachytavaciho zatizeni apod. [167]

Je moZné definovat rizné typy motort,, konkrétné elektrické, turbinové,
turbovrtulové, pistové, a raketové. Ackoliv je implementovan palivovy systém,
tak pro elektricky motor neni mozné nastavit zdroj energie (napt. akumulator); a
proto je vtomto ptipadé¢ zdroj elektrické energie v JSBSim uvaZovan jako
nekonecny. [14]
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JSBSim ma vytvofeny vlastni skriptovaci systém, ktery uzivateli umoznuje
navrhnout a opakované spoustét vlastni experimenty. K tomu se pouziva soubor
ve formatu XML, pii¢emz ptikazy jsou definovany v jednotlivych XML
elementech. Zakladni struktura takovéhoto souboru je vyobrazena na Obr. 3.11.

<Taml version="1.0" encoding="UTF-8"T>

<Taml-stylesheet type="text/xs1" href="http:/jsbsim sfnet/ TSBSimScript xs1" 7>

<runscript xmlnsxsi="http:/ waw w3 org/ 2001 XML Schema-instance”
isinoNamespaceSchemal ocation="http:/jsbsim. sfnet/ JTSBSimScript xsd"

name="...">
<description™.... < description™
<use gircraft="__." mitialze=""__"/>
<mun start="0.0" end="100" dt="0.00833333">
<event name="_ ">
<condition>. . </condition>
<set name="...." value="..." action="...." type="...." tc="_..."">
</event>
</

</mnscript>

Obr. 3.11: Zakladni struktura skriptovaciho JSBSim souboru

Skript se skladd z jednotlivych udélosti (XML element s ndzvem event).
Udalost ma definovano jméno (atribut name), podminku (XML pod-element
condition), a veli€iny, které se maji nastavit/piepnout (XML pod-element ser)
nebo vypsat (XML pod-element notify). Udalost se mlize vykonat jen jednou, a
to poprvé, kdy je splnéna dana podminka, nebo opakované po dobu, kdy je
podminka splnéna. [167] [165] [166]

Novou hodnotu veli¢iny lze zadat jako piirtstek/ubytek (delta hodnota), nebo
jako konkrétni cilovou hodnotu. PficemZ je mozné na novou hodnotu ptepnout
okamzité¢ pomoci schodovité funkce, a postupné pomoci nabéhové funkce (resp.
funkce rampy) a exponencialni funkce. Parametr nabéhové a exponencialni
funkce (tj. rychlost zmény hodnoty) lze nastavit pomoci Casové konstanty —
XML atributu tc. [167] [165] [166]

V ramci této disertacni prace byla aplikace JSBSim vyuzita pro modelovani a
simulaci vyvijené¢ho bezpilotniho mini-letounu. Navic byla naprogramovana i
nadstavbova aplikace Control System Designer for JSBSim, kterd v sob¢ toto
FDM obsahuje (viz kapitola 3.2.14).

3.2.10 FlightGear Flight Simulator

FlightGear [164] je letecky simulator napsany v jazyce C++ a lze pomoci néj
modelovat a simulovat Sirokou Skalu letount, véetné¢ vzducholodi a ornitoptér.
FlightGear je vhodny pro vizualizaci bezpilotniho letounu b&hem letu a pro
zkoumani kvality jeho fidiciho systému. Béhem simulace také umoZiuje
okamZité zobrazeni a export aktudlnich hodnot vSech veli¢in. Obr. 3.12 ilustruje
vizualizaci malého bezpilotniho letounu Rascal 110 UAV se zobrazenim hodnot
vybranych veli¢in. [7] [14] [170] [171] [172]
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Obr. 3.12: Rascal 110 UAV v leteckém simulatoru FlightGear

Vzhledem ktomu, Ze je JSBSim vychozim modelem letové dynamiky
aplikace FlightGear, tak je jejich mozné propojeni ulehceno. Tyto dvé aplikace
je mozné provozovat zvlast' a propojit je pomoci zasilani dat prostfednictvim
soketl, nebo lze vyuzit integrovany JSBSim uvniti FlightGear. Prvni metoda
umoziuje pouzit fidici systém a skriptovani aplikace JSBSim, naproti tomu
druha metoda umoziuje vyuziti vSech moznosti aplikace FlightGear. [167] [171]

Ze stejného divodu je mozné vyuzit XML soubory s definici letounu z
JSBSim i v aplikaci FlightGear. Pro FlightGear ale musi byt jesté¢ doplnény dalsi
soubory, jako je 3D model (podporované formaty: AC3D, VRMLI1, DXF aj.),
soubor s definici elektrotechniky, soubor s definici autopilota, a také hlavni
soubor, ktery v sobé ma uvedeny informace o vSech potiebnych souborech a
spojuje je tak dohromady (tento soubor je simuldtorem vzdy zpracovan jako
prvni). [171] [170] [14] [172] [173] [7]

FlightGear také umoziiuje uzivateli aplikovat zvukové efekty, animace 3D
modelu letounu nebo jeho uzite¢ného zatiZzeni, a vyuzivat sitové protokoly
témet pro jakékoliv pouziti. FlightGear mize byt propojen s externim FDM a
komunikovat s GPS pfijimaci, externimi autopiloty, fidicimi moduly, dal$imi
instancemi aplikace FlightGear, a jinym kompatibilnim softwarem. Navic je
mozné modelovat chovani realnych zatizeni vcetné systémovych selhani. [14]
[170] [173][172] [7]
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Dalsi specidlni funkce FlightGearu nemusi byt na prvni pohled uzivateli
ziejmé. Jedna se napf. o mozZnost startovat z letadlové lodé, vystieleni letounu
z katapultu, tankovani za letu, vyuziti externi aplikace Atlas (ptidava pohyblivou
mapu svéta), zobrazeni displejii, vyuziti vice pocitact, a nahravani a ptehravani
vizualizaci. [171]

FlightGear nabizi vybér tii vestavnych FDM: [170] [174] [171]

e JSBSim (viz kapitola 3.2.9)

e YASim

e UIUC

YASim pouziva jiny ptistup nez JSBSim, a to tim, ze ptimo simuluje efekty
proudéni vzduchu na rizné ¢asti letounu. Vyhoda této metody je, ze pro
simulaci sta¢i jen informace o geometrii a hmotnosti v kombinaci s bézné
dostupnymi vykonnostnimi charakteristikami pro zvoleny typ letounu. Toto
umoznuje rychlé zkonstruovani pomérné vérohodného chovani tradi¢niho
letounu bez potteb ziskavani aerodynamickych dat. Nevyhodou byva mensi
piesnost vysledkli simulace oproti redlnému stavu a nemoznost spolehlivé
simulovat nové koncepty letount, pro které neexistuji dostate¢né piesnéd data,
nebo neexistuji zadna. [170] [171]

UIUC je zalozeno na LaRCsim, ktery byl vyvinut v NASA. Toto FDM bylo
puvodné zaméfeno na modelovani letouni za podminek namrazy (icing
conditions). Nicméné nyni jiz zahrnuje nelinedrni aerodynamiku, diky které je
mozn¢ realn¢ji modelovat situace v extrémnich polohach letounu, jako je
vysoky tihel ndb¢hu a pad (stall). [170] [174] [175] [171]

V ramci této disertacni prace byla aplikace FlightGear pouZita pro vizualizaci
simulaci provadénych pomoci JSBSim. Tato funkcionalita je zprostiedkovéana
pomoci naprogramované aplikace Control System Designer for JSBSim, ktera
poloautomatizuje propojeni aplikaci JSBSim a FlightGear (viz kapitola 3.2.14).

3.2.11 Airfoil Geometry Converter

Airfoil Geometry Converter je konzolova aplikace, kterd pievadi soubory se
soufadnicemi z/do formati bézné pouzivanych pro profily kiidel. Souborové
datové formaty jako jsou Selig, Lednicer a NASA/OpenVSP byly vytvofeny pro
uloZeni geometrickych informaci o profilech kiidel. PiestoZe jsou tyto formaty
rozS8ifené a v sou€asné dob¢ neni diivod je vylepSovat, neni samoziejmé mozné
je pouzit pro CFD analyzu. Namisto toho je tieba provést vytvoreni 2D sité.
Vzhledem k tomu, Ze ptima konverze mezi témito formaty v Zadné aplikaci
neexistovala, byla vytvorena aplikace Airfoil Geometry Converter.

Pti optimalizaci profili kiidel v CFD aplikacich existuje také opacny
problém, kdy je optimalizovany profil ktidla uloZzen v mesh forméatu a je obtizné
jej aplikovat do navrhu letounu. Pro usnadnéni tohoto procesu byla
naprogramovana 1 opacnd konverze znékterych mesh formati na format
obsahujici Cisté geometrické informace profili. Vysledny optimalizovany profil
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je tak mozné vyuzit v CAD aplikacich a parametrickych programech,
specializujicich se na letecké inZzenyrstvi; jako je napt. OpenVSP.

Airfoil Geometry Converter tedy umoziiuje zrychleni piipravy na
aerodynamickou analyzu a optimalizaci profilu kiidla pomoci CFD softwaru
(jako je napt. SU%, OpenFOAM, PyFR apod.). Zarovefi usnadfiuje nasazeni
optimalizovaného profilu kiidla do redlného navrhu letounu. Celkové aplikace
ptispiva ke snizeni finan¢nich nakladl na vyvoj a nasazeni novych vylepsenych
profili kiidel, které mohou pozitivné ovlivnit acrodynamiku a spotfebu paliva
letounu.

Airfoil Geometry Converter vyuzivd moznosti aplikace Gmsh (popsané
v kapitole 3.2.4) pro automatizované¢ meshovani profilt kiidel do formatu SU2 a
MSH. Tento zpisob je mozny diky tomu, Ze lze Gmsh spoustét 1 jako
konzolovou aplikaci. Redlné tedy aplikace pii meshovani jen pievadi vstupni
soubory na format GEO a vytvaii ohrani¢eni oblasti analyzy (farfield).

Jednou z moznosti, jak vytvofit mesh z GEO formatu je manudlni pouziti
Gmsh aplikace. Kvili vétsi flexibilité je proto uzZivateli umoznéno exportovat
jen soubor v GEO formatu, ktery si miize dale upravit a meshovat dle vlastni

potieby.
Samoziejm¢ dal$i mozZnosti je proveést meshovani prosttednictvim aplikace
Airfoil Geometry Converter — tato moZnost nam umoZziluje operaci

automatizovat a tim ji vykonavat rychle. Na druhou stranu je omezena
moznostmi této aplikace. Vzhledem k tomu, Ze se jedna o projekt s otevienym
zdrojovym kdédem, tak ani toto neni pro uZzivatele tfetich stran nepiekonatelna
piekéazka. Parametry, které aplikace dokéaze zpracovat, popisuje Tabulka 3.1.

Po spusténi aplikace se ze vSeho nejdiive zpracuji vstupni parametry, a pokud
jsou v poradku, tak je vstupni soubor konvertovan na format GEO, nebo naopak
do formatu Selig/Lednicer. Pokud ma byt vystupem mesh, tak dojde k zavolani
externi aplikace Gmsh. Sablona piikazu pro volani aplikace Gmsh je definovana
nasledovné: “gmsh.exe <-i> -2 -0 <-0> -format <-f> -clmin <-mshmin> -clmax
<-mshmax>" (text uvedeny ve SpiCatych zavorkdch je poté nahrazen
konkrétnimi hodnotami/texty pfedanymi z aplikace Airfoil Geometry Converter
z jednotlivych parametri; vyznam jednotlivych parametri vysvétluje jiz
zminéna Tabulka 3.1).

Ptikaz pro pifevod profilu z geometrickych formati na mesh mulze byt
uzivatelem zapsan takto: “AirfoilGeometryConverter -i "MH 38.dat" -o "MH
38 with circle” -f msh -frf circle -frfsz 25 -mshmin 0.001 -mshmax 1.5.
Vysledky tohoto piikazu jsou zobrazeny na Obr. 3.25. Pocet prvkll v meshi je
vZdy unikatni a lze jen téZko predem predvidat; nicméné v tomto ptipad€ mesh
obsahuje 13 952 trojuhelnikovych prvkii a 6 976 bodu.

Pro pfevod z mesh na format Selig je moZné pouZit nasledujici zapis:
SYAirfoilGeometryConverter -i "MH  38.su2" -imesh -iairfoilboundaryname
"airfoil" -o "MH 38 selig" -f selig®.
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Tabulka 3.1 Vstupni parametry aplikace Airfoil Geometry Converter

Parametr Popis Doplitujici informace
-1 Jméno vstupniho * dat, *.txt, *.af, *.su2, *.msh
souboru Geometrické formaty: Selig, Lednicer,
NASA/OpenVSP
Mesh formaty: SU2, MSH (ASCII v2)
-imesh Informace, ze vstupni | Tento pfepinac je potieba vlozit, pokud je
soubor obsahuje mesh vstupni soubor mesh
-iairfoilboundaryname | Jméno skupiny prvka Zadani jména skupiny prvki definujici
definovanych pro profil kiidla v mesh souboru. Pokud neni
profil kiidla v souboru znamo, tak pro SU2 je tfeba v souboru
s meshi hledat nazev pobliz tagh MARKER TAG a
pro MSH pobliz tagti PhysicalName.
-norm Normalizovani Pokud je vstupni soubor mesh a je potteba
soufadnic normalizovat souradnice na interval <0,1>
-ndig Ptesnost — Pocet Cislic | Zadat, pokud maji byt soutadnice ukladany
s konkrétni pfesnosti. Jedna se o
celociselnou kladnou hodnotu. Vychozi a
minimalni hodnota je 6, vétsi hodnota nez
20 nema na presnost jiz zadny vliv.
-0 Jméno vystupniho Vhodné jméno vystupniho souboru; mozno
souboru zadat celou cestu. Vychozi je
"Output AirfoilGeometryConverter".
-f Vystupni format Pokud je vstupni soubor mesh: lednicer,
selig
Jinak: geo, su2, msh, mshl, unv, vrml, ply2,
stl, mesh, bdf, diff, med, atd. (pro dalsi
formaty viz Gmsh).
Vychozi hodnoty selig a geo (v zavislosti na
vstupnim souboru)
-frf Tvar ohrani¢eni Tvar ohraniCeni oblasti analyzy: circle,
oblasti CFD analyzy rectangle (tj. kruh, obdélnik)
Vychozi je circle
-frfsz Velikost ohrani¢eni | Velikost ohraniCeni oblasti analyzy. Jedna se
oblasti CFD analyzy o kladné ¢islo, minimum je 2, vychozi
hodnota 25.
-mshmin Minimalni velikost Kladné ¢islo s desetinnou ¢arkou. Vychozi
prvkl meshe je 0,001, hodnota musi byt vétsi nez 0 a
mensi nez mshmax.
-mshmax Maximalni velikost Kladné ¢islo s desetinnou ¢arkou. Vychozi

prvkl meshe

je 1,5, hodnota musi byt vétsi nez 0 a veétsi
nez mshmin.
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Obr. 3.13: Profil kiridla MH 38: GEO (a) a MSH (b) formaty vytvorené
pomoci aplikace Airfoil Geometry Converter

Samotnd konverze na GEO format probiha nasledujicim zplisobem:

031N DN KW —

9.

. Vytvoteni bodu profilu kiidla

. Vytvoteni bodl ohrani¢eni oblasti analyzy

. Spojeni bodi profilu kiidla pomoci ptimky

. Spojeni bodi ohrani¢eni oblasti analyzy pomoci piimky nebo kruhu

. Vytvoteni skupiny z jednotlivych ptimek (line loop) pro profil kiidla

. Vytvoreni skupiny fyzikalnich prvka ptimek pro profil se yménem “airfoil”
. Vytvoteni skupiny z jednotlivych pfimek pro ohrani¢eni oblasti analyzy

. Vytvoreni skupiny fyzikalnich prvkil pfimek pro ohraniceni oblasti analyzy

se yjménem “farfield”
Vytvoteni rovinného povrchu od okraji profilu kiidla po ohraniceni oblasti
analyzy

10. Vytvoreni skupiny fyzikédlnich prvk pro povrch definovany v bod¢ 9,

pojmenovany jako “fluid”

11. Pfidani prazdného fadku na konci souboru

Zpétny pievod z mesh na geometricky format ma nasledujici postup (Potradi
je z pohledu SU2 — pro MSH je vzhledem k odlisné struktuie formatu bod 3 az
za bodem 5):

1.

~N N LR W

8.
9.

Nejprve dojde k pfecteni souboru s meshi. V ramci toho se rozhoduje, zda
se jednd o vstupni soubor ve formatu SU2 nebo MSH (soubor SU2 musi
zacinat fetézcem ,,NDIME=*, a MSH ftetézcem ,,8MeshFormat®).

. Cteni informaci meshe — pocet dimenzi (SU2) a verze formatu (MSH)

. ZJi§téni poctu bodil a nacteni samotnych bodi

. Zjisténi poctu znacek pro ohraniceni skupiny prvki

. Nalezeni znacky s prvky profilu kiidla

. Nacteni prvkl definujicich ohrani¢eni profilu kiidla

. Konverze bodii z meshe na obecny vektor bodi a piipadnd normalizace

bodi (interval bodl na ose x musi byt <0, 1>)
Rozdéleni vektoru boda na horni a dolni polovinu
Ptevod posloupnosti bodii do formatu Selig nebo Lednicer

10. Zapis do souboru se zadanym ndzvem
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Zdrojové kody spolu se spoustécim souborem pro Windows a dopliujicimi
dokumenty, soubory a ptiklady je mozné nalézt v odkazu na software autora,
vystup €. 19 [176], a také v ptiloze na DVD. V publikaci autora ¢. 9 [177] byla
tato aplikace poprvé predstavena odborné vefejnosti a obhdjena v recenznim
fizeni. Tato aplikace vyplnila prazdné misto v pfevodu formatt a oteviela novou
cestu pro CFD analyzy a optimalizace profilt kiidel a kiidel samotnych.

Jednim ze zndmych uzivatell této aplikace jsou zaméstnanci izraelské firmy
Rafael Advanced Defense Systems Ltd. (komunikace probihala s dr. Michael
Weidenfeld-em), ktefi cht&ji ¢asti kodu vlozit do své vlastni CFD aplikace pro
analyzu profilt ktidel [178].

V této disertacni praci byla aplikace pouzita pro vytvofeni siti okolo vSech
zkoumanych profild kiidel pro navrZzeny Iletoun a také pro pievod
optimalizovaného profilu kiidla MH 38 z mesh formatu SU2 na format Selig.

3.2.12 MACSTAB Calculator

MACSTAB Calculator je aplikace pro vypocet sttedni aerodynamické tétivy
(MAC) libovolného kiidla a pro hruby odhad podélné staticke STABility
podzvukového letounu s kiidlem a ocasni Casti. Aplikace byla naprogramovana
vjazyce CH++ a vyuzivad knihovnu wxWidgets [179]. Grafické uZivatelské
rozhrani je ilustrovano na Obr. 3.14.

T# | MAC/STAB Calculator (Author: S — | o
Airfoil  Help
Open Project CTRL+0
Save Project CTRL+S
New NMLs CTRL+N
Import NML
1 Export NML
l Export VSP
[ Export VSP3
|
Open and Analyze Image
| Save Image
l Export NMLOUT
[
Exit AltrX Editor | Inputs | NML File Parameters | Stability | NMLOUT File
o Wing A Y= 0.000000 7] Show MAC in image
_ y of MAC 69.658537 xle of MAC 100390244
&uchord y=204,000000, xle=294.000000, c=10,000000/ wle= 0.000000
- w0 ste of MAC 367210512 xof /4 of MAC 167.097561
ILI M length of MAC 266829268 area of wing 41820.000000
span of wing 204000000 aspect ratio of wing  .995122
Obr. 3.14: GUI aplikace MACSTAB Calculator
, v . , . , . .
Vypocet MAC je proveden pomoci algoritmu, ktery implementuje

matematicky postup popsany rovnicemi (2.26), (2.27), (2.28), (2.29), (2.30),
(2.31), a (2.32) v kapitole 2.3. Zakladé se na teorii, Ze jakykoliv tvar kiidla lze
diskretizovat na jednotlivé lichobéZnikové plochy tak, Ze je mozné vypocitat
obsah a MAC pro kazdou ¢ast zvlast. Konec¢ny vysledek je poté ziskadn pouzitim
vzorce (2.32).
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Jak je vidét z Obr. 3.14, aplikace uzivateli zobrazi vysledky obsahu kiidla,
rozpéti kiidla, poméru stran ki¥idla, délky stfedni aerodynamické tétivy,
soutadnici na ose y, kterad znazornuje, kde tétiva lezi, a souradnice na ose x, které
znazornuji pocatek (x.z) a konec tétivy (xrz) a 25 % vzdalenost od pocatku
tétivy (x.4). VSechny parametry jsou prepocitavany pii kazdé zméné specifikace
ktidla.

Vypocet stability se provadi z parametrti zadanych uzivatelem, jako je
efektivita ocasni plochy, pozice t€zisté a neutrdlniho bodu (doporuc¢ené hodnoty
jsou uvedeny v aplikaci — viz Obr. 3.15), a také jest¢ z MAC, ploch, a pomért
stran kiidla a ocasu. Vhodnou stabilitu urcuje vypocitand vzdalenost mezi
nabéznymi hranami a aerodynamickymi sttedy kiidla a ocasu; nicménég, se zde
vzdy vyskytuje nutnost kompromisu mezi manévrovatelnosti a stabilitou.
Parametry popisuyjici stabilitu jsou samoziejmé pocitany s piihlédnutim k tomu,
ze existuje vzdy levé 1 pravé kiidlo, stejné jako leva 1 prava ocasni Cast —
v aplikaci se ovSem definuje vzdy jen jedna Cast (doporucena je leva cast,
protoze je pozice MAC obecné definovana relativné od kofenove ¢asti kiidla a
diky tomuto nebude potieba prepocet). Redlné to potom znamena, zZe vypocet
pro vzdalenost mezi aerodynamickym stfedem kiidla a aerodynamickym
sttedem ocasu v sob& zahrnuje dvojnasobnou hodnotu poméru stran kiidla/ocasu
a dvojnasobnou hodnotu jejich obsahii, nez aplikace zobrazuje uzivateli ve
vysledcich.

File Airfoil Help
NP
|
T
Vstupni udaje pro
definici urovné stability,
resp. manévrovatelnosti

Select part of aircraft
2 S [T T et Detet Editor | Inputs ‘NMLF.Ial Paramat&rs‘ Stability ‘NMLUUTF\\E
Wi Tail NsEl elete
@'Wing ) Tar Center of Gravity [%ofMAC] [¥] show wing and tail in image
0 9 9

Iy b 2B and 33
&ichord y=0,000000, xle=0,000000, c=100.000000/ {usuzlly between 28 and 3]

&chord y=200,000000, xle=10.000000, c=50,000000/ Static Margin [%0fMAC] 10000000
{mostly between 5 and 15] : xof CG 31925926 xof NP 40962063

Show stability parameters in image

Tail Efficiency [%] 85 AC_w, AC_tdistance 252658183 LE_w, LE_t distance 277.565591

Back tail volume ratio 0.565146

Obr. 3.15: Zalozky s informacemi o stabilité v aplikaci MACSTAB Calculator

Jedna ze specialit této aplikace je moZnost analyzovat obrdzek a prevést tvar
nebo profil kfidla na geometrické soutadnice, které poté mohou byt dale
zpracovany. Tato funkce mize byt uzitecna v reverznim inZenyrstvi
aplikovaném na libovolné kiidlo a ocas, nebo pro pocatecni specifikaci
eliptického kiidla. Jako format obrazku je podporovan PNG s hloubkou 1 bit (2
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barvy). Cernad barva znazoriiuje hrany kiidla (popf. vyplil) a bila pozadi.
Algoritmus ¢te fadek po fadku data z obrazku a hleda Cerné pixely, pficemz
prvni Cerny pixel je chiapan jako nédb¢&Zznd hrana a posledni Cerny pixel jako
odtokova hrana. VSe mezi témito dvéma pixely je ignorovano. Stejné tak je
ignorovan fadek, ktery neobsahuje asponi dva Cerné pixely.

Cela geometrie kiidla a ocasu (vCetné¢ zvolenych profili) mize byt
exportovana do formatu VSP2, ktery Ize oteviit v aplikaci OpenVSP 2.3.0, nebo
importovat do OpenVSP >=3.5.0. Pot¢ mlze byt exportované kiidlo a ocas
vyuzito v koncepénim névrhu letounu, nebo mohou byt dale analyzovany,
pievedeny do jinych formatii, modifikovany a popft. 1 vytisknuty na 3D tiskarné.

Vstupni a vystupni format projektu aplikace je vlastni typ textového souboru s
ptiponou MACSTAB. Po uloZeni projektu je vygenerovano nékolik typl
soubortl, které lze vidét na Obr. 3.16. Aplikaci vypocitané parametry jsou
ukladany do vlastniho typu vystupniho textového formatu NMLOUT. Jako
vstupni format s geometrii tvaru kiidla je vyuzit format NML a jako vystupni
formaty je mozné pouzit jak NML, tak VSP2 (export do 3D). Vstupni formaty s
geometrii profilu ktidla, kter¢ mohou byt aplikovany pii exportu VSP2 jsou
Selig (dat), Lednicer (dat), NASA/OpenVSP (af).

| example 1L.MACSTAB 1kB Soubor MACSTAB
_ example 1L.MACSTAB.nmlout 1kB Soubor NMLOUT
| example 1.MACSTAE_tail.nml 1 kB Soubor NML
|| example 1.MACSTAB_wing.nml 1 kB Soubor NML

Obr. 3.16: Soubory projektu MACSTAB

Jako vstupni format obrazku pro analyzu geometrie nebo profilu kiidla je
pouzit jiz zminény PNG (1 bit, tj. 2 barvy). Vystupnim formatem, ktery je
aplikovan pfi analyze a ptevodu obrazku na geometrii profilu kiidla je Selig.

Format NML (a c¢astené 1 algoritmus pro vypocet) vychéazi z konzolového
programu GETMAC [180], napsaného v jazyce Fortran. Celkova plocha ktidla
je tvotfena soustavou jednotlivych tétiv. Vypocet je vykonavan samostatné pro
kazdou lichobéZnikovou ¢ast zvlast, kterd je ohrani¢ena dvéma tétivami.

Kazda tétiva je definovana pozici své nabéZzné hrany na ose x a y, a dale svou
delkou. Jednotka je pfitom volitelnd; pro malé velikosti kiidla se mliZze jednat
napf. o volbu 1 pixel = 1 mm, ¢imZ by obecné mélo dojit k ptesnéjSimu vypoctu.
Podminkou pfti definici tétiv je, ze jejich potadi musi byt definovano od
nejmensi pozice na ose y po nejvetsi. Aplikace sama testuje, zda je tato
podminka splnéna a ptipadné uZivateli zobrazi upozornéni na chybu. Osa y ma
v aplikaci poc¢atek nahote.

Ve chvili, kdy zad4 uzZivatel parametry ktidla, tak se kiidlo automaticky
vykresli, pfi¢emz se piepocitava 1 velikost vykreslovaci plochy. Nakres kiidla a
ocasu miize byt ulozen do souboru formatu PNG (24 bit) jak se zobrazenim

VW e v
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vybrén pro jeho efektivni bezztratovou kompresi, ktera je pro obrazek s mensim
poctem barev vyhodna (coz bylo potvrzeno v autorové publikaci €. 3 [181]).

Zdrojové kody spolu se spoustécim souborem pro Windows a dopliujicimi
dokumenty, soubory a ptiklady je mozné nalézt v odkazu na software autora,
vystup €. 20 [182], a také v ptiloze na DVD. V publikaci autora ¢. 10 [183] byla
tato aplikace poprvé piedstavena odborné veiejnosti a obhdjena v recenznim
fizeni. Aplikace obecné pfispiva ke snizeni Casovych a finan¢nich nakladl na
koncep¢ni ndvrh a analyzu malého podzvukového letounu.

Jednim ze znamych uzivatell této aplikace je tym studenti z Mexické
univerzity Universidad Autonoma de Baja California (komunikace probihala se
studentkou yjménem Blanca Azucena Bravo Navarro), ktery vyuzil aplikaci pro
vypocet stiedni aerodynamické tétivy eliptického kiidla pro sviij vyvijeny maly
letoun na dalkové ovladani [184].

V této disertacni praci byla aplikace pouzita pro vypocet stredni
aerodynamické tétivy mini-letountt SAGITTA a AVIGLE, popsanych v kapitole
4. Stredni aerodynamicka tétiva byla vypocitana také pro navrZzeny mini-letoun
V-TS, u kter¢ho navic doSlo k odhadu podélné statické stability a zdznamu
vypoctenych dat (viz kapitola 5).

Reverzni inZenyrstvi s vyuZitim aplikace MACSTAB Calculator

Jak jiz bylo zminéno, vyuZiti aplikace pro vypocet MAC a pro odhad stability
je uveden az v ptislusnych nasledujicich kapitolach. V této Casti jsou popsany
moznosti jejiho vyuziti pro reverzni inzenyrstvi.

Pokud existuje fotografie zobrazujici tvar ktidla letounu z horni nebo ze
spodni strany, je mozné pomoci jednoduchych tUprav v grafickém editoru
dosahnout vhodného vstupu do aplikace MACSTAB.

Ptestoze je aplikace urc¢ena pro podzvukova letadla, u reverzniho inZenyrstvi
je mozné ji vyuzit napt. 1 u téch transsonickych. Pro demonstraci schopnosti
aplikace byla proto vybrana fotografie spodni casti dopravniho letadla —
fotografie je vyobrazena na Obr. 3.17 [185].

Z tohoto obrazku bylo vytiznuto kiidlo a byl pfeveden na odstiny Sedi. Déle
doslo k detekci hran pomoci Sobelova operatoru. Nasledné byly invertovany
barvy a vhodnym snizenim jasu a zvySenim kontrastu byl dosazen vysledek,
ktery je zobrazen na Obr. 3.18. Vpravo je na tomto obrazku vidét kompletni
pfevod na dvojbarevnou reprezentaci s tim, ze plocha byla pro lepsi nazornost
vyplnéna. Obréazek byl ulozen do formatu PNG s hloubkou barev 1 bit. Pro
upravu obrazku byly pouzity aplikace GIMP [186] a IrfanView [187].
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Obr. 3.17: Fotografie spodni casti letadla Airbus A320-200 [185]

Obr. 3.18: Kridlo Airbusu A320-200 v odstinech Sedi a s cernou vyplni

Po vybéru volby ,,Open and Analyze Image* v aplikact MACSTAB a vybéru
upraven¢ho obrazku dojde ke konverzi na strukturu formatu NML. Importovana
geometrie se zvyraznénim vypocitané stfedni aerodynamické tétivy a
aerodynamickym stfedem kiidla je zobrazena na Obr. 3.19. Byla zde také
vzdélenost mezi jednotlivymi castmi letadla je poté dopocCitdna za pouziti
zadanych parametri ovlivitujicich stabilitu.
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Obr. 3.19: Importované kridlo z obrazku a doplnéna ocasni cast

Nakonec je mozné exportovat kiidlo a ocas do aplikace OpenVSP tak, jak je
ilustrovano na Obr. 3.20. Nicméné vzhledem k tomu, Ze je algoritmus pro
nacteni bodli pomérné jednoduchy, neni 3D model pfilis uhlazeny. Diivodem je
vytvofeni pfiliS mnoho casti v geometrii kiidla, ¢imZz zde vznikaji urcité
nepiesnosti. DalSim faktorem je ztrata informaci (niZsi rozliSeni) v digitalni
fotografii. ReS$enim je vytvofeni algoritmu pro aproximaci a zobrazovani
vysledku uzivateli ptimo ,,za letu pti jeho aplikaci na kiidlo. Vzhledem k tomu,
Ze reverzni inzenyrstvi neni hlavnim cilem této prace, bude tento aproximacni
algoritmus implementovan v budouci verzi aplikace MACSTAB. V tuto chvili
je mozné provést pouze manualni uhlazeni fizené uzivatelem, které mize trvat
pomé&rné dlouhou dobu, a mize byt nachylné k chybam. I pfes tyto mensi
nedostatky je vystup z aplikace dobrym startovnim bodem pro dalsi zpracovani
a zkoumani kiidel nebo ocasnich ¢asti letadel.

Cely proces Upravy obrazku a importu do MACSTAB je zjednodusené
ukazan také na Obr. 3.21, kde je pro zménu pouzito eliptické kiidlo (stazeno ze
zdroje [188]), které jiz obsahuje informaci o poloze stiedni aerodynamické
tétivy. MACSTAB urcil pozici stejn€ na ose y, na ose x je pozice vykreslena o 1
pixel jinak, coZ je zpisobeno niZ§im rozliSenim zdrojového obrazku (137 (osa x)
x 375 (osa y)). Celkové vSak lze z tohoto potvrdit, Ze je aplikace pro vypocet
MAC velmi piesna.
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File Window View Geom Script Vorview Revert Help

......... example Zvsp OpenVSP 2.3.0 : Vehicle Sketch Pad

Obr. 3.20: Exportovany vysledek importu kridla z obrazku zobrazeny v OpenVSP

Import obrazku
7w uprava obrazku do MACSTAB CG

NP

Obr. 3.21: Postup importu obrazku eliptického tvaru kridla (zleva doprava)

Dalsi ukazkou je import profilu kiidla a jeho export do formatu Selig. Princip
je zde obdobny jako u tvaru kiidla, jen je pro export (a popf. 1 pro import
s okamzitym exportem) vyuZito menu ,,Airfoil*. Opét je potieba prevést obrazek
do formatu PNG s bitovou hloubkou 1 bit.

V [189] je mozné nalézt nésledujici obrazek (Obr. 3.22) profilu s ndzvem
HLHK 12 - M-n*. Nicméné soutfadnice pro tento profil chybi a nejsou jednoduse

dohledatelné. V takovychto ptfipadech je opét mozné pouzit aplikaci
MACSTAB.
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LHK 12 - M-n

A

Vieobecné pouZitelny profil vyvinuty
zejména pro stfedni a v&t$i motorové modely véetné ULL,
bez nutnosti pouzivat vztlakové klapky.
Maximalni tloustka 13%, maximdlni prohnuti 1,9%,

klopivy moment mensi nez -0,04.
Ve srovnani napfiklad s NACA 2412 jsou jeho optimalni hodnoty vyuzitelné ve veétSim rozmezi
uhlt nab&hu.
V porovnani naptiklad s CLARK Y, jehoZ se stale nemiiZe dost pfizniveh aviatiky nasytit, ma
tento LHK profil dvakrat mensi klopivy moment, vyrazné lepsi vlastnosti pfi 1étani na zadech a
umoziuje postavit pevnejsi a krouceni vice odolnou plochu .

J.Lnénicka ; 30.8.2014

Obr. 3.22: Zdrojovy obradzek s profilem LHK 12 - M-n

Po zpracovani obrazku do vhodné podoby jej lze opét zanalyzovat a preveést
na sérii geometrickych soutadnic; tentokrat ale do formatu Selig. Vysledek je
mozn¢é vidét na Obr. 3.23.

Obr. 3.23: Exportovany vysledek importu profilu LHK 12 - M-n

Pti blizS§im prozkoumani zde ale znovu vyvstavd problém s pomérné
kostrbatymi okraji a s pfili§ mnoha redundantnimi body v definici profilu. Na
rozdil od tvaru kiidla je zde mozné provést CasteCnou aproximaci v aplikaci
OpenVSP, a to pomoci hodnoty, ktera urcuje pocet bodii profilu kiidla (“Num
Points™) — viz Obr. 3.24. V tomto piipad¢ je lepsi volit nizsi Cislo nez vyssi.
Negativem ovSem zlstava, Ze vysledek aproximace nelze z OpenVSP jednoduse
exportovat, lze jej jen pouzit. Nicmén¢ jak uz bylo feceno, v budoucnu bude do
aplikace doplnéna aproximace bodli stim, Ze je planovano vyuZit praveé
algoritmu z open-source aplikace OpenVSP.
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Obr. 3.24: Aproximace bodii exportovaného profilu kridla v OpenVSP

3.2.13 CSV_History Processing Tool for SU?

Tato aplikace, napsand v jazyce C#, slouzi pro hromadné zpracovani CSV
soubort s informacemi o prib&hu konvergence feeni ziskané z aplikace SU?. Je
mozn¢ jednoduse sloudit vysledky analyzy stejné¢ho letounu nebo profilu kiidla,
které se liSi jen riznymi thly ndb&hu. Slouceni téchto vysledk se provede vzdy
do nového CSV souboru a volitelné také do XLSX formatu. Druhy zptsob
nabizi 1 automatické vygenerovani grafli pro kazdy zvoleny adresar s CSV daty
a vygenerovani findlniho grafu se srovnanim jednotlivych adresaia. Pro praci
s XLSX souborem byla vyuzita knihovna EPPlus [190] [191].

Hlavni okno aplikace je spolu s popisky zobrazeno na Obr. 3.25. Nejprve je
nutné zvolit adresére, ve kterych se nachazi CSV soubory, které chce uZzivatel
zpracovat, pficemz si miize také zvolit, zda se maji prohleddvat i podadresare.
Déle je mozné zadat nazev vystupniho souboru se slouCenymi daty (ten se
uklada pro kazdy adresar zvlast), a zvolit si, zda se vytvoii vysledny XLSX
soubor, kde budou slouceny veSkeré vstupni udaje, pro které se i automaticky

vytvofti grafy.

Hledani CSV souborii v podslozkich

- N
a_ CSV_History Processing Togl Bar SU2 v0.2.1 (€Tomés Vogeltanz) eS|

Nazev vystupniho
‘:::I CSV souboru se
sloucenymi daty

Vybeér jednotlivich
slofek s CSV : sy I Search in Subdirectorics |
dirsctory Create Comparison XLSX File

soubory
Sheet Names Options

@ Shest Name a5 Directory Name - .
8 Faths  Clear Paths

PP ™ QOutput File Path for Cor
Zadéni ndzva a i || Quput s Pathor Compateon

cesty vystupniho
XLSX souboru

Output File Name for History
History_All csv

A~

o HI

Spusténi zpracovani vstupnich CSV soubori

Obr. 3.25: Hlavni dialog nastroje CSV_History Processing Tool for SU? s popisky
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Na Obr. 3.26 je mozné vidét vysledny XLSX soubor s vygenerovanymi grafy
z aerodynamické analyzy profila kiidel Clark Y a MH 45. V souboru je
vytvofeno vzdy tolik listd, kolik adresait obsahuje validni CSV soubory. Navic
je jesté pridan jeden list, ktery obsahuje slouceni vysledkii vSech jednotlivych
analyz do jednoho vhodného porovnévaciho grafu.
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Obr. 3.26: XLSX soubor vygenerovany aplikaci CSV_History Processing Tool for SU?

Pro spravnou funk¢nost je nutné, aby nazvy CSV souborll za¢inaly ndzvem
,history* a koncily informaci o thlu nabéhu ve formatu ,,AoA<cCislo>* (napf.
,»A0A1.00°). Aplikace ma také jedno omezeni, které prameni z principu
fungovani XLSX souborti. Jednd se o nemoznost vytvorit list se stejnym
nazvem. Pokud tedy budou nalezeny dva adresafe se stejnym nazvem,
vygenerovani XLSX souboru neprobéhne spravné.

I pfes drobné nedostatky, aplikace CSV History Processing Tool for SU?
vyrazn¢ zrychluje zpracovani velkého mnozstvi numerickych vysledka z CFD
aplikace SU? a umoziiuje jejich jednoduchou vizualizaci a porovnani
s minimalni interakci uzivatele.

Piesné k vySe zminénému ucelu byla aplikace vyuZita i v rdmci této disertacni
prace. Zdrojové kody spolu se spoustécim souborem pro Windows a
dopliiujicimi dokumenty a soubory je moZzné nalézt v odkazu na software autora,
vystup €. 21 [192], a také v piiloze na DVD.

3.2.14 Control System Designer for JSBSim

Control System Designer for JSBSim je aplikace pro navrh tidiciho systému
mini-letounu s vyuzitim modelu letové dynamiky JSBSim (popsan v kapitole
3.2.9), pfiCemz umoznuje vizualizovat regulac¢ni obvody, které jsou navrzené v
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XML formatu, kompatibilnim s aplikaci JSBSim. Tato aplikace také slouzi ke
spravé simulacnich experimentii, zamétenych na zhodnoceni letovych vlastnosti
letounu, a to vcetné¢ jeho vizualizace v simulacnim prosttedi FlightGear
(popsano v kapitole 3.2.10). Aplikace byla vyvinuta v prostfedi Scilab (verze
6.0.1) [193], které je specialné urceno pro numerické vypocty. Hlavni okno
programu je uvedeno na Obr. 3.27. Uzivatelem vybrany regulacni obvod je
vykreslen ve spodni Casti aplikace.

 Contrl Syt s o 5 e N |- 5 i

C5V Processing Control Component Adjustment Help

‘ Hew ‘ ‘ Open ‘ ‘ Save ‘

‘ Inftal Parameters ‘ Define Simulation ‘ ‘ Start PID Design ‘ ‘ Start Simulfation

<global> | [fes_function
AUTOMATIC FLIGHT MODE SWITCH switch
|Aircraft - Wing Leveler (Roll - Ailerons) summer

Arrcraft - Heading Hold (Roll - Allerons) pid

<switch> fcs/wing-leveler-pid-on-off
<pid> fes/wing-leveler-error-pid

|<pure_gain> fcs/wing-leveler-error-pid-reverse
<switch> fcs/wing-leveler-command-selector
Aircraft - Aletude Hold (Pitch - Elevator) _| |pure_gain
Aircraft/Duocopter - Pitch Hold (Pitch - Elevator) E| |sensor
Aircraft - Yaw Damper (Yaw - Rudder) lag_filter

Aircraft/Duocopter - Velocity-Total Hold (Thrust - Thr
DUOCOPTER - ANGLES CALCULATION

Duocopter - Yaw Hold (Thrust - Throttle)

Duocapter - Yaw Hold (Yaw - Rudder)

Duocopter - Yaw Hold (Center of Gravity - Pointmass
Duocopter - Pitch Hold (Center of Gravity - Pointmass
Duocopter - Altitude Hold (Thrust - Throttle)

lead_lag_filter
washout_fitter
second_order_fiter
deadband
aerosurface_scale
kinematic

- | [actuator

integrator

T ]

Obr. 3.27: Hlavni okno aplikace Control System Designer for JSBSim

Aplikace dokdze nacist (tlacitko Open) a uloZit (Save) navrzené schéma
regula¢niho obvodu ve formatu JSBSim XML, dale pak definovat simula¢ni
experiment (Define Simulation), nastavit pocatecni podminky letounu pro
simulaci (Initial Parameters), spustit simulaci (Start Simulation), a definovat a
spustit proces automatického nastaveni zvoleného PID regulatoru (Start PID
design).

Diky tomu, Ze jsou veSkeré¢ soubory JSBSim ve formatu XML, lze je
modifikovat 1 v textovém editoru. Tento postup vSak muze byt u slozZitych
fidicich systémi naro¢ny na piedstavivost a nachylny k chybam, a proto ho Ize
doporucit jen pti drobnych upravach.

Uzivatel miize v aplikaci pfidat, editovat a mazat jednotlivé regulacni obvody.
V JSBSim jsou tyto obvody separovany do tzv. kanali (channels — jedné se zde
o nazev XML elementu). V pfipadé letounu obsahuje kazdy kanal regulacni
obvod pro specifickou c¢innost, jako naptf. pro fizeni sméru letu, vysky,
vyrovnani ktidel apod.

V jednotlivych kandlech je mozné spravovat jejich komponenty. Zplsob
vytvofeni dialogli pro pfidani a editaci téchto komponent byl naprogramovan
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tak, aby nemusel byt ménén algoritmus v piipadé, Ze je potieba néjakou
komponentu, €i jeji ¢ast doplnit. Tohoto bylo dosazeno pouzitim XML soubort,
které jsou umistény v aplikaci ve slozce ,templates\Components®. V kodu
dochazi k nacteni tohoto souboru dle vybéru komponenty, a poté ke generovani
jednotlivych textovych popiskl a vstupt dialogu. Diky tomuto Ize pouZit stejny
kéd 1 ve chvili, kdy je potieba zobrazit rizné polozky. Stejné jako JSBSim,
dokaze aplikace Control System Designer for JSBSim pracovat s nasledujicimi
komponentami (celkové 18):

e PID regulator (pid.xml)
Zesilovac (pure_gain.xml)
Programovany zesilovac (scheduled gain.xml)
Integracni ¢lanek (integrator.xml)
Prvek pro soucet/rozdil (summer.xml)
Ptepinal (switch.xml)
Matematicka funkce (fcs_function.xml)
Filtr typu Lag (lag_filter.xml) — viz vzorec (3.1) [168]
Filtr typu Lead-Lag (lead lag filter.xml) — viz (3.2) [168]
Filtr typu horni propust, tzv. Washout (washout filter.xml) — viz (3.3) [168]
Filtr druhého tadu (second order filter.xml) —viz (3.4) [168]
Senzor (sensor.xml)
Mrtvé pasmo (deadband.xml)
Akceni Clen (actuator.xml)
Translacni akcelerometr (accelerometer.xml)
Kinematicka komponenta (kinematic.xml)
Proménnda/Veli¢ina (property.xml)
Komponenta pro Skdlovani proménnych/veli€in (aerosurface scale.xml)

G , kde C, je zadana konstanta (3.1
s+ C,
% , kde C;, C,, Cs, C4 jsou zadané konstanty (3.2)
C-s+C,

i , kde C, je zadana konstanta (3.3)
s+C,

C,-s*+C,-s+C;
C,-s*+Cs-5+C,

, kde C,;__¢ jsou zadané konstanty (3.4)
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Témét vSechny komponenty maji, kromé zdkladnich parametri, také moZnost
nastaveni obecnych informaci, zejména se jednd o nazev vstupni
komponenty/veli¢iny/proménné, nazev vystupni komponenty/proménné, délky
prodlevy signalu, a limitaci vystupni hodnoty ve zvoleném rozsahu.

Aplikace umoziuje vyuziti matematickych funkci podobnym zptisobem jako
u komponent. Algoritmus pro validaci spravného zapisu je shodny pro vSechny
funkce, pricemz informace, které se lisi, jsou uvedeny v XML souborech ve
slozce ,templates\Math Functions®, kde je mozné nalézt seznam vSech
podporovanych funkci; jmenovité sefazené dle abecedy to jsou:

e abs (absolutni hodnota)
acos
asin
atan
atan2
avg (pramér)

CcOS

difference (rozdil)

exp

fraction (ziskani pouze desetinné ¢asti ze vstupni hodnoty)
integer (ziskani pouze celého Cisla ze vstupni hodnoty)
max

min

mod

pow

product (ndsobeni)

quotient (délent)

random (generovani nahodného ¢isla pomoci Gaussova rozdéleni)
sin

sum

tan

Pokud je nutné ptidat nové implementované funkce v JSBSim do této
aplikace, pak staci doplnit XML soubor s nazvem dané funkce. Do néj je pak
nutné doplnit strukturu XML s atributem, specifikujicim, kolik vstupnich
argumentd dand funkce pro svlij chod potfebuje (je mozné uvést 1 interval 1 az
nekonecno parametrii pomoci zadani N) — ukazkova struktura je na Obr. 3.28.

<sum arguments="N">
</sum>

Obr. 3.28: Definice XML elementu matematicke funkce ,, sum
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Hlavnim souborem aplikace je ,,GULsce“, ktery je nutné spustit v jiz
zminéném prostiedi Scilab (bohuzel neni mozné zdrojové kody ptelozit do
binarni podoby, takZe je instalace aplikace Scilab nutna). Hlavni soubor
obsahuje definici grafického uzivatelského rozhrani hlavniho okna, vcetné
obsluhy udalosti.

Control System Designer for JSBSim obsahuje dal$i doplnujici zdrojové a
XML soubory. U zdrojovych soubori se jedna o:

,ControllerDesignMethods.sci* — V souboru jsou funkce pro kodovani a
dekdédovani XML soubort s definici metody pro nastaveni regulatoru.
Obsahuje také algoritmus automatické Ziegler-Nicholsovy metody
kritickych parametrii, geneticky algoritmus, a funkce pro analyzu dat, ktera
s metodami souvisi (napf. zjiSténi periodicity hodnot zkoumané veli¢iny).
,DialogsFunctions.sci“ — Obsahuje funkce pro generovani netrividlnich
dialogii a validaci jejich vstupid. Jednd se napt. o dialog pro definici
simulace, zadani dtlezitych parametrii pro spusténi simulace, specifikaci
proménnych pro algoritmus nastaveni PID regulatoru, editaci tabulek a
zmény zvoleného pravidla nastaveni PID dle ZN metody.

~XMLMath.sci“ — Obsahuje funkce pro kodovani a dekddovani
matematickych funkci a tabulek ve formatu JSSBSim

»~XMLSimulation.sci“ — Obsahuje funkce pro koédovani a dekodovani
definice simulace, udalosti, notifikaci, nastaveni proménnych, a
pocateCnich podminek. Dale také pro kodovani a dekdédovani definice pro
spusténi simulace, a vystupll ze simulace. ZajiStuje zadlohovani a ptipadnou
editaci souboril simulaci, v€etn¢ aktudlniho nastaveni letounu, autopilota a
vystupt simulace.

»XMLTable.sci* — Obsahuje funkce pro kodovani a dekddovani tabulek ve
formatu JSBSim.

»~XMLTest.sci* — Obsahuje funkce pro kodovani a dekddovani logickych
funkci a operatorti ve formatu JSBSim.

»~XMLVisualization.sci“ — Obsahuje funkce pro automatické vykresleni
schématu regula¢niho obvodu vybraného kanalu dle informaci z JSBSim
definice souboru autopilota.

~XMLfunctions.sci“ — Obsahuje funkce pro zédkladni manipulaci s JSBSim
XML soubory; od jejich validace, pres typovou kontrolu, aZz po ukladani
docasnych veli€in a proménnych do paméti.

» I XTfunctions.sci“ — Obsahuje funkce pro praci stextem a textovymi
soubory; napt. nacitdni veli¢in JSBSim, ukladdni informaci jednotlivych
iteraci pfi ndvrhu nastaveni PID reguldtoru apod.

,peak detect.sci* — Obsahuje funkci, kterd z analyzy signélu ziska vSechny
jeho vrcholy (resp. Spicky). Stazeno z [194], licence BSD (4.4).
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e JSBSimManager.sci — Obsahuje funkce pro spousténi JSBSim a
FlightGear za ucelem simulace letu a nastaveni PID regulatoru, pro nacteni
CSV souborti, a pro vytvareni graf.

K aplikaci je také dodan spoustéci soubor ,JSBSim.exe“, jehoz plna
funk¢nost na Windows 7 byla testovdna autorem. Ve slozce "templates" je
mozné nalézt vytvotrené Sablony ve formatu XML. Jak jiz bylo naznaCeno vyse,
vdanych souborech se nachazi struktury jednotlivych komponent,
matematickych funkci, tabulek, skriptd, definice podminek, nebo jen jednotlivé
XML elementy, ¢imz je zvySena pichlednost kédu a ulehena implementace
pfipadné modifikace v aplikaci JSBSim.

Vsechny veli¢iny a proménné v JSBSim jsou uvedeny (a je mozné je ptipadné
doplnit) v souboru ,,templates\properties.txt“. V ptipad¢ ptidani vlastniho ndzvu,
ktery se v JSBSim nevyskytuje, ale je obsazen v souvisejicich ¢astech fidiciho
systemu, je lepsi pro tento ucel pouZzit soubor ,,templates\properties custom.txt®.

Pfed manipulaci s definici simulace, pocateCnimi podminkami, definici
spousténi simulace a automatického nastaveni PID, se zobrazi podobny dialog,
jaky je uveden na Obr. 3.29. Tento dialog umozZnuje oteviit XML soubory
s danymi definicemi, editovat je, nebo je vytvoftit s vychozimi hodnotami.

E Simulation file operation X

.

0 Do you want to open a simulation file or edit the current one?
| |

| open || Edit || New || Cancel

Obr. 3.29: Dialog zdkladnich operaci pro spravu souboru s definici simulace

Dialog pro definici simulace je uvedeny na Obr. 3.30. Povinné je nutné vyplnit
policka oznacena na konci hvézdickou. UZivatel tedy musi zadat cestu k souboru
s definici letounu, k souboru s pocatecnimi podminkami, ¢as startu a konce
simulace, krok c¢asové zmény simulace, a vytvofit nejméné jednu udalost
snazvem a podminkou. Udalosti se daji postupné piidavat tlacitkem ,,Add
event®, popf. mazat pridruzenym tlacitkem ,,Delete event*.

Podminky (condition) je mozné logicky slucovat pomoci logickych operatora
AND a OR. V ptipad¢ této aplikace, se tyto operatory uvadéji jako funkce, kdy
jednotlivé podminky jsou oddé€leny Carkou. Vzhledem k tomu, ze se podminky
ukladaji do XML souboru, ktery vyuziva znaky ,<‘ a ,>‘ pro uzavieni XML
elementd, neni doporuceno je pouzivat. Tato aplikace je vSak naprogramovana
tak, ze zvladne pln¢ oSetfit ob¢ moznosti. Proto je mozné napsat operator ,,veétsi‘
jako ,>¢ 1 zkratkou ,,gt* (greater than). Dal§imi moZnostmi jsou ,,It* (/ess than),
e (less or equal), ,,ge* (greater or equal), ,.eq* (equal) a ,,;ne** (not equal).

Pokud bychom tedy chtéli napsat podminku, Ze simulace skonci, pokud je ¢as
simulace vétsi nez 10 sekund a letoun dosedl na podvozek, 1ze to zapsat jako:
Land(simulation/sim-time-sec gt 10, gear/unit/WOW == 1)*.
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Pokud je potfeba nastavit (sef) proménnou okamzité po vygenerovani
udalosti, napisi se za pfifazeni hodnoty prazdné hranaté zavorky ,,[]“. Pokud je
nutné, nebo vhodné provést zménu postupné, definuje se zpiisob postupné
zmény dle specifikace JSBSim. Naptiklad postupné zvySeni vykonu motoru na
maximum, pomoci nabé¢hové funkce s casovou konstantou 0,5, se zapiSe takto:
fcs/throttle-cmd-norm = 1.00 [ action = FG RAMP ; tc = 0.5 ; ]*. Jednotliva
nastaveni veli¢in a proménnych se uvadi zvIast’ na kazdém radku.

Description | | |
Aircraft fle* (path_fie) [ C:\Users\tom\Documents\Visual Studio 2012\Projects\JSBSim (2016-12-03)\Release\aircrafty\.xml l |
Intialze (reset) fle* (path_fie) [ C:\Users\tom\Documents\Visual Studio 2012\Projects\JSBSim (2016-12-03)\Release\aircrafti\.xml l |
Simulation start [s]* (number) |D |

Simulation end [s]* (number) | |

Simulation step (dt) [s]* (number) |D‘DDSS!3333 |

Property definition
("new_property_name" or
"new_property_name = number")
(Separated by new line)

event no.2 t Delete event |
name* |Terminate—]f—Crash—Detected |
[7] persistent event [T] continuous event

End condtion - If crash is detected, the simulation wil be terminated.
description The Aircraft definition (fdm_config) file has to contain link to crash-detect.xml flle; otherwise, it wil not work.

condition® (condition_functions) |and( systems/crash-detect/crashed eq 1) |

delay (number) | |

set (set_definition) |S|mulat\0nfterm|nate =10 [] |

simulation/sim-time-sec

systems/ crash-detect/impact
systems/crash-detect/over-g
systems/crash-detect/impact-water
systems/crash-detect/weight-on-wheels

systems/ crash-detect/weight-on-wheels-means-crash

notify (property_array)

Obr. 3.30: Dialog pro definici simulace
Dialogy s po¢atecnimi podminkami (ve verzi 1 i 2) jsou zobrazeny na Obr.

3.31. VSechny zékladni parametry 1ze vidét na obrdzku, v zakladu se daji shrnout
na pozici letounu, rychlosti, orientace, a ptipadné pocatecni rotace.
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= . : — 3 [ -
B2 Pozadavek Vice Hodnot Scilab @ B Pozadavek Vice Hodnot Scilab m [é]
?f:f;af:: }L’Eﬁ?:;)) B Reset file (inih'.alize)
I = duding attribute b b (* means required)
%:tifiab[li:car;na bL:_ :fmierls)u S (all parameters exduding attributes must be numbers)
(attributes cannot be numbers)
ubody. <attribute >.unit™ (M/SEC |FT/SEC) M/SEC
(l | position. <attribute =, frame* (ECEF) ECEF
ubody {number) 1]
| position. altitude AGL. <attribute =, unit® (M|FT) M
vbody. <attribute >.unit™ (M/SEC |FT/SEC) M/SEC
position.altitudeAGL {number) 1]
vbody {number) o
position. latitude. <attribute =, type* (geodetic) geodetic
whody. <attribute =, unit™ (M/SEC|FT/SEC) M/SEC
position. latitude. <attribute =, unit* (DEG JRAD) DEG
whbody (number) o
| | position. latitude (mumber) 0
| longitude. <attribute =.unit* (DEG JRAD) DEG I
longitude (rumber) o position.longitude. <attribute =,unit* (DEG |RAD) DEG
|
Jatitude. <attribute > unit™ (DEG|RAD) DEG position.longitude (number) 0
I Jatitude (number) ) I orientation. <attribute >.unit® (DEG |RAD) DEG
l alpha. <attribute = unit™ (DEG|RAD) DEG orientation. <attribute >.frame™ (LOCAL |BODY [WIND) LOCAL
alpha {number) [1} orientation. pitch (number} 1}
I beta. <attribute:=.unit* (DEG|RAD) DEG orientation.roll {number) 1]
beta (number) 0 orientation. yaw (number) 0
gamma, <attribute>.unit™ (DEGIRAD) DEG velodity, <attribute = unit™ (M/SEC|FT/SEC) M/[SEC
gamma {number) o velocity, <attribute . frame® (LOCAL|BODY [WIND) LOCAL
phi. <attribute > unit= (DEG|RAD) DEG ] 0
I By 0 velodty.y {number) 0
theta, <attribute >.unit* (DEG |RAD)] DEG
S L (RS ) I velocity.z {number) 1]
theta (number) 1] . i} .
attitude_rate, <attribute =.unit* (DEG/SEC|RAD/SEC) DEG/SEC
psi. <attribute =, unit* {DEG |RAD) DEG
attitude_rate. <attribute>.frame® (LOCAL|BODY|WIND)  |LOCAL
I psi {number) 1] I
attitude_rate.x {number) 1]
altitude. <attribute = .unit* (M|FT) M
I attitude_rate.y (number) 1}
altitude {number) 1]
I I attitude_rate.z (number) 1]
wt. <attribute >.unit™ (KTS |FT/SEC) KTS
vt, <attribute > unit® (KTS |FT/SEC) KTS
vt {number) 1]
elevation. <attribute >.unit* (M|FT) M REEmba] 0
| e AL heE] 2 elevation. <attribute =, unit® (M|FT) M
| b ) elevation (number) 0
|
L

Obr. 3.31: Dialog s pocatecnimi podminkami simulace verze 1 (vlevo) a 2 (vpravo)

Na Obr. 3.32 je mozné vidét dialog pro definici spoustéciho XML souboru
simulace. Je zde nutné napojit tento soubor na XML soubor s definici simulace.
Z tohoto dialogu se da také editovat pfidruzend simulace a pocatecni podminky
(Je ovSem potieba myslet na to, Ze soubory se vzdy pii ukladani piepisi, jina
moznost neni umoznéna).

Uzivatel si vybira, zda chce zpracovéani vystupi provést pomoci SCILAB
(verze 6 a vyssi), nebo FlightGear (verze 3 a vyssi). Druha moZznost od uzivatele
vyzaduje mit jiz nainstalovanou aplikaci FlightGear, a vyzaduje definici
vystupniho portu a protokolu (TCP, UDP).

V ptipad¢, Ze je pro zpracovani pouzita aplikace Scilab, mize uZivatel
definovat jméno vystupniho souboru, frekvenci zapisu vystupnich dat do
souboru, definovat soubor veli¢in nebo konkrétni proménné v souboru (dialog
pro tuto volbu je zobrazen na Obr. 3.33), zadat pocet grafii, které se zobrazi do
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jednoho okna (vcéetné poctu grafli v jedné fad¢€), a casovou oblast dat, kterd je
oblasti zajmu (pficemz hodnota %inf zde znamena ,,az do konce simulace®).

(T R e T

|
Description

Simulation Definition (runscript) fle* (path_fie)

[ Path is empty ]

’ Edit Simulation Definition file ] ’ Edit Reset fiie ]

JSBSim Command Options

Output processing properties

Application for output processing Start time of processing [s] End time of processing [s] Number of graphs in ne of processing figure Number of graphs in figure window

SCILAB_V6 - o | %inf | [4 | [ |

output flename (or locahost for FlightGear) output rate (Hz) Output port Output protocol

Edit output file definition ] ‘uutput.csv | ‘30 ‘ | ‘ tep -

FlightGear executable fle path (path_fie) [ C:\Program Files\FlightGear\bin\Win64\fgfs.exe

FlightGear Command Options

Gare

Obr. 3.32: Dialog pro definici spousteciho souboru simulace

_
B Pozadavek Vice Hodnot Scilab =5

n Simulation start definition of output
{; means rep ble - separated by semicolon)

rates
velodties

position

atmosphere

fis
ground_reactions
propulsion
simulation
Massprops
coeffidents
forces

moments

OEEEOREOEEREERE

aerosurfaces

property;

Obr. 3.33: Dialog pro volbu vystupnich velicin ziskanych z aplikace JSBSim
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Na Obr. 3.34 je vidét dialog s definici souboru pro automatické nastaveni PID
regulatoru a spusténi algoritmu. Tento soubor vyzaduje jiz vytvorenou definici
simulace letu, ktera slouZzi pro ziskani dat o chovani letounu pfi daném nastaveni
tfidiciho systému. Je zde tedy také nutné nejdiive nastavit soubor s pocateCnimi
podminkami. Spravnd definice téchto dvou soubort velmi ovlivni kvalitu
vysledki a pravdépodobnost konvergence.

Je nutné také zadat cestu k souboru fidiciho systému autopilota a vybrat
komponentu, ktera v ném bude nastavovana. Typ komponenty mize byt jen PID
a Gain. Déle uzivatel zaddva jméno vystupniho souboru, frekvenci zapisu dat do
tohoto souboru a sledovanou veli¢inu, kterad se bude algoritmem vyhodnocovat.
Je moZzné si také ur€it Casovy rozsah pribchu veliCiny, ktery se bude
vyhodnocovat (pfi¢emzZ hodnota %inf zde znamena ,,az do konce dat®).

Pro nastaveni hodnot PID reguldtori byla implementovana Zieglerova-
Nicholsova metoda kritickych parametri, ktera byla automatizovana zplisobem
popsanym Vv kapitole 9.2. Je nicméné potieba zdlraznit, Zze nastaveni PID
regulatori je v JSBSim uvadéno v hodnotéach K, Kj, Kg, proto je potieba prevést
vysledky pro T; a T4 na tyto hodnoty pomoci vzorct (2.38) a (2.39). K této
metodé byla také pifiddna moZnost nastaveni a optimalizace PID pomoci
genetického algoritmu (v této disertacni praci nicméné neni pouzita). RozSifeni
o dals$i metody je planovano v budoucich verzich aplikace.

Description

Simulation Definition (runscript) file* (path_file)

[ Path is empty ]
[ Edit Simulation Definttion fie ] I Edit Reset file ]

Autopiot fle* (path_fie) I Path is empty ]

Select autopilot component which should be adjusted ':

output flename output rate (Hz) output property (property name)

= = = = = = == == =

output.csv ‘ |30 | ‘ |

Output analysis options
Start time of analysis [s] End time of analysis [s] Method for controller adjustment

o

%inf | ZIEGLER_NICHOLS-CRITICAL GAIN ~| [ Edi parameters of selected method |

JSBSIm Command Options

Obr. 3.34: Dialog se zakladni definici metody pro nastaveni PID reguldtoru
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Pro Ziegler-Nicholsovu metodu Ize nastavovat parametry zobrazené v dialogu
na Obr. 3.35; jejich popis uvadi Tabulka 9.1 v kapitole 9.2.

© N
Pozadavek Vice Hodnot Scilab @
E Controller adjustment definition of method_parameters
iteration_maximum 100
gain_initial 0.01

gain_change_iteration 0.01
gain_constraint inf

tolerance_amplitude 0.075

Obr. 3.35: Dialog pro definici parametru automatické Ziegler-Nicholsovy metody
kritickych parametrii

Konkrétni pravidlo pro nastaveni PID se voli az po uUspéSném zjiSténi
kritického zesileni, popt. v nabidce menu: “Control Component Adjustment ->
Set rule of Ziegler-Nichols method with critical parameters®. Pro ptipadné
pridani nového pravidla (vzorce) pro Ziegler-Nicholsovu metodu je potieba jen
doplnit do souboru ,.templates\Control Design\ziegler nichols_rules.xml* XML
element ve formatu, jak je vidét na Obr. 3.36. Nazev ,,classic_pid‘‘ zna¢i zvolené
pravidlo, ,,p*, ,.,i% a ,,d* jsou nastavované prvky PID regulatoru, ,,critical gain*
znamend dosazeni nalezeného kritického zesileni, a ,,critical period* dosazeni
nalezené kritické periody. Pokud je potieba vytadit integracni slozku, je mozné
misto konkrétniho ¢isla nastavit %inf, pti vytazeni derivacni slozky je jen
potieba nastavit ¢islo na hodnotu 0.

<classic_pid>
<p>0.6 * critical gain</p>
<1>0.5 ¥ cnitical period</i=
<d>0.125 * critical period</d>
</classic_pid>

Obr. 3.36: Struktura XML elementu s vypoctem nastaveni PID

Dialog s nastavenim parametri pro geneticky algoritmus ilustruje Obr. 3.37.
Jednotlivé parametry popisuje Tabulka 3.2; metody vybéru parti Tabulka 3.3.
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n Pozadavek Vice Hodnot Scilab

E Controller adjustment definition of method_parameters

iteration_maximurm 100
output_required 1]
rise_time_required 0
pid_population_size 50

pid_generation_initial
binary_length_integer_part 10
binary_length_fractional_part 0
minimum_Kp_Ki_Kd [0.000001, 0, 0]
maximum_kKp_Ki_kd [%%inf, ¥&inf, %&inf]
([ selection_pairs_mode Tournament
number_of_children 2

crossover_number_of_cuts_probability

mutation_number_of_mutated_bits_probability

[[0.01,0, 0] ; [0.05, 0.01, 0] ; [0.10, 0.04, 0.005] ; [0.20, 0.10, 0.02] ; [0.5, 0.2, 0.05] ]

[0.0, 0.6, 0.28, 0.12]

[0.900, 0.050, 0.005, 0.005]

weights__outputerror_risetime_overshoot [0.2,0.2,0.6]
objective_function_value_constraint 1]
I |
Zrusit

Obr. 3.37: Dialog pro definici parametru genetického algoritmu

Tabulka 3.2 Parametry genetického algoritmu

Parametr

Popis

iteration maximum

Maximalni pocet iteraci algoritmu.

output required

PoZadovana hodnota vystupni veli€iny.

rise time required

Pozadovana doba nabéhu.

pid population_size

Velikost populace.

pid_generation_initial

Pocate¢ni populace. Pokud je pocet
jedinct mensi neZ pid_population_size,
tak se zbytek jedincli ndhodné€ vygeneruje.

binary length integer part

rowr

Pocet bitli reprezentujici celé Cislo.

binary length fractional part

Pocet bitill reprezentujici desetinnou Cast.

minimum_ Kp Ki Kd

Minimalni hodnoty nastaveni slozek PID.

maximum Kp Ki Kd

Maximalni hodnoty nastaveni sloZzek PID.

selection pairs mode

Metoda vybéru part (viz Tabulka 3.3).

number of children

Pocet potomki, kazdého paru (1-2).

crossover number of cuts probability

Pravdépodobnosti poctu bodl kiizeni.

mutation number of mutated bits_probability

Pravdépodobnosti po¢tu mutaci biti.

weights__outputerror risetime overshoot

Vahy pro vyhodnocovani ticelové funkce:
pro odchylku vystupni veli¢iny, doby
nab¢hu, a miry prekmitu.

objective function value constraint

Hranice pro akceptaci ucelové funkce
(pokud je ptekrocena, ukon¢i algoritmus).
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Tabulka 3.3 Implementované metody vybéru parti v genetickém algoritmu

Hodnota selection_pairs _mode Popis
Tournament Vybere pary pomoci metody turnaje.
RouletteWheel Vybere pary pomoci metody rulety.
RouletteWheel StochasticUniversalSampling Vybere pary pomoci rulety se
stochastickym univerzalnim
vzorkovanim.
Random Nahodné vygenerovany vybér dle
rovnomérného rozdéleni.
FromBestToWorst Péruje od nejlepsich jedincti po nejhorsi.
FromBestToWorst IndividualOnce Péruje od nejlepsich po nejhorsi, pticemz
pouzije kazdého jedince nanejvys jednou.
BestWithWorst Paruje nejlepsi jedince s nejhorsimi.
BestWithWorst IndividualOnce Paruje nejlepsi s nejhorsimi, pficemz

pouzije kazdého jedince nanejvys jednou.

V menu aplikace lze nalézt dopliujici funkce. ,,CSV Processing -> Open CSV
JSBSim Output* umoznuje oteviit vystupni CSV soubory aplikace JSBSim a
zobrazit v grafech jednotlivé veliiny v zavislosti na Case.

,Control Component Adjustment -> Set rule of Ziegler-Nichols method with
critical parameters* nastavi vybrany PID regulator dle zvoleného pravidla
Ziegler-Nicholsovy metody. Pokud jiz bylo nalezeno kritické zesileni a kriticka
perioda, pouziji se pro vypocet; pokud ne, uzivatel ma moznost je zadat. Timto
je umoznéna zména pravidla bez nutnosti znovu nalézt kritické parametry.

,Control Component Adjustment -> Get all adjustments using Ziegler-
Nichols method with critical parameters® zobrazi vSechna mozna nastaveni
vybraného PID regulatoru tak, jak je vidét na Obr. 3.38 (hodnoty jsou uvadény
v potadi K,, Ki, K4). Matici s hodnotami lze vyuzit jako pocatec¢ni populaci
(parametr pid generation_initial) pro geneticky algoritmus.

(& zprava sciab ez

& The following [P, I, D] adjustments are possible using Ziegler-Nichols method with critical parameters.
! (-Inf" value means that the calculation failed)

PID values of dassic_pid: [11.376563, 130.06022, 0.2487313]

PID values of dassic_pi: [8.5324221, 58.762149, 0]

PID values of dassic_pd: [7.5843752, 0, 0.0653417]

PID values of dassic_p: [9.480469, 0, 0]

PID values of pessen_integral_rule: [13.272657, 189.67116, 0.3482938]
PID values of some_overshoot: [6.2571095, 71.533123, 0.3612304]
PID values of no_overshoot: [3.7921876, 43.353408, 0.2189275]

Matrix for initial purpose in Genetic Algarithm: I
[ [11.376563, 130.06022, 0.2487817] ; [8.5324221, 58,762149, 0] ; [7.5843752, 0, 0.0663417] ; [9.480469, 0, 0] ;

[13.272657, 189.67116, 0.3482938] ; [6.2571095, 71.533123, 0.3612304] ; [3.7921876, 43.353408, 0.2189275] ]

Obr. 3.38: Dialog s vypocitanymi parametry pro vSechny kombinace PID reguldtorii
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I kdyz byl vyvoj této aplikace soustiedén na malé bezpilotni letouny
s pevnym kiidlem, operujicich v nizkych vyskach a rychlostech, je mozné ji
vyuzit také pro jiné konfigurace letound, napi. pro koptéry nebo hybridy. Lze
ale vzdy pouzit jen elektricky motor; pro jiny typ motoru by byla nutnd zména
kodu, ktera je jiz nad rdmec této prace. Tuto situaci lze alespon ¢astecné obejit
vytvotfenim elektrického motoru o vykonu totozném napt. s pistovym motorem.
I v tomto piipadé bude ale nutné pouzit pro tah vrtuli, resp. rotor.

Zdrojoveé kody spolu s dopliiujicimi dokumenty, soubory a ptiklady je mozné
nalézt v odkazu na software autora, vystup ¢. 18 [195], a také v ptiloze na DVD.
Zdrojove kody maji dohromady pies 27 000 tadkia, coz déla z Control System
Designer for JSBSim nejvice komplexni aplikaci z autorem publikovanych. V
publikaci autora ¢. 8 [196] byla tato aplikace poprvé piedstavena odborné
vefejnosti a obhdjena v recenznim fizeni. Pro open-source sféru je vyvoj této
aplikace unikatni a otevird moZnosti navrhu fidicich systéml letount i
uzivateliim s pouze zdkladnimi znalostmi o fizeni, a o jednotlivych pouzitych
komponentach a metodach. Aplikace také pfispiva k vyraznému zrychleni
navrhu pomoci Ziegler-Nicholsovy metody kritickych parametri a také
k uzivatelsky piivetivéjsi definici a spousténi simulaci, v€etné umoznéni
vizualizace.

Zajem o tuto aplikaci projevili samotni vyvojafi tymu JSBSim; konkrétné pak
Sean McLeod [197].

V této disertani praci byla aplikace pouzita pro navrh fidiciho systému
modelu bezpilotniho mini-letounu V-TS (viz kapitola 9.1). Touto aplikaci byly
také nastaveny jednotlivé PID regulatory pomoci implementovaného algoritmu
automatické Ziegler-Nicholsovy metody kritickych parametr, ktera je popsana
v kapitole 9.2. Nakonec byla aplikace pouzita 1 pro definovani a spusténi
simulacnich skriptl (bez 1 s vizualizaci) pro testovani letu (vice informaci v
kapitole 10).
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4. VALIDACE CFD SOFTWARU

V této cCasti doSlo k vybéru vhodné aplikace pro aerodynamickou analyzu
modelu bezpilotniho mini-letounu. Dale byla vyhodnocena piesnost CFD
aplikaci pomoci jiz znamych, redlné¢ naméfenych charakteristik bezpilotnich
mini-letount feSenych ve svété. Tyto ndstroje byly nasledné vyuzity k analyze
casti 1 celku navrZzené¢ho mini-letounu. Uvedeny postup lze s urCitymi
omezenimi pouZit 1 pro bezpilotni letouny vétSich rozmérti a rychlosti. Vysledky
prezentované v této kapitole jsou také popsany v autorove publikaci €. 6 [198].

Konkrétné jsou zde porovnany soucinitele vztlaku a odporu dvou malych
bezpilotnich letountt z némeckych projekti AVIGLE [78] a SAGITTA [98].
Vzhledem k nékterym neuvefejnénym informacim ohledné téchto projekt
nebylo pravdépodobné dosazeno vytvoreni identického (1:1) pocitaCového 3D
modelu a identickych podminek realného méteni (teplota, tlak, Reynoldsovo
¢islo apod.). Nicméné, vysledky z bezplatnych aplikaci se dostatecné ptiblizuji
redlnym datiim, kterd byla v rdmci téchto vyzkumi naméfena.

Celkové byly testovany 3 aplikace: SU? OpenFOAM, Code Saturne.
Konkrétni schéma propojeni bezplatnych aplikaci je zobrazeno na Obr. 4.1. Pti
testovani SU? byly vyuzity dvé numerické metody proudéni: ROE (Roe’s
Approximate Riemann Solver) a JST (Jameson-Schmidt-Turkel).

OpenVWsP

b E
: 4
Meshovén( i | enGB——> OpenFOAM
e et . | Code_Saturne = :

..................................

)
y

I Larasterna I P e .|.. :

»: | Paraview |

Zobrazeni SU
Obr. 4.1: Propojeni bezplatného softwaru pro CFD analyzu

Nejprve bylo nutné vytvofit samotnou geometrii letounu. Pro tento ucel byla
pouzita aplikace OpenVSP a AirfoilTools.com. Povrchovd mesh, generovana
aplikaci OpenVSP byla pouzita jakozto vstupni bod pro generovani objemové
meshe. Tato operace byla provedena aplikaci enGrid, kterd poskytuje nativni
export do OpenFOAM a SU?. Export do Code Saturne byl proveden pies format
MSH. V aplikaci Larosterna bylo ovéfeno, zda je vygenerovand mesh ve
formatu SU2 v potadku; pro kontrolu meshe pro OpenFOAM a Code Saturne
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byla pouzita aplikace enGrid. Pro zpracovani vysledkli a pro vizualizaci byly
pouzity aplikace CSV_History Processing Tool for SU?, ParaView, a Excel.

4.1 AVIGLE Tiltwing UAV

Cilem projektu AVIGLE bylo vyvinout leteckou digitalni platformu, ktera
dokaze plnit rtizné mise v koordinovanych rojich bezpilotnich letount. Tento
letoun vyuziva rotaci kiidel (v€etné pohonného systému) okolo bo¢ni osy, takze
je schopen vertikalniho vzletu, pfistani, a také vznaSeni se na mist¢. [78]

Geometrie tohoto letounu je uvedena na Obr. 4.2. Rozpéti kiidel je 2 m
s obsahem 0,707 m?, pomérem stran kiidel 5,7, a plosnym zatizenim kiidel
138,755 N/m?. AVIGLE UAV bylo navrhnuto pro letovou hladinu od 0 do 300
m a pro rychlost 15 m/s. Nicméné, mize dosahnout rychlosti az 40 m/s
s maximalni vzletovou vdhou 10 kg. Jako profil kiidla byl zvolen GOE 398. [78]

2000
210

700

250

1760

Obr. 4.2: Geometrie bezpilotniho mini-letounu AVIGLE [78]

Pro méfeni byl pouzity uzavieny kruhovy aerodynamicky tunel o priméru 1,5
m. Pro zabranéni efektl jako je vzdjemné ovliviiovani turbulenci, je maximalni
velikost analyzovaného objektu limitovana velikosti 1 m. [78]

Vzhledem k této limitaci, byl vytvofen zmenseny model letounu v métitku
1:2. K zajisténi stejného Reynoldsova Cisla, byla zdvojnasobena rychlost; tj.
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béhem aerodynamickych testl byla rychlost nastavena na 30 m/s (Mach 0,0882).
M¢étené thly nabéhu byly v rozsahu od -5° do 20° s krokem 1° [78]. Pomoci
aplikace MACSTAB Calculator byla stiedni aerodynamicka tétiva 1:2 modelu
vyhodnocena jako 0,179 m; Tail Volume Ratio bylo odhadnuto na 0,749677,
coz naznacuje vyssi stabilitu na kor manévrovatelnosti. Hodnota Reynoldsova
Cisla pfi experimentu byla z dostupnych tdajii vypocitana jako 3,68x10°.

Pro ovéteni presnosti CFD aplikaci byla geometrie letounu AVIGLE
modelovana nejen s elementy nakreslenymi na Obr. 4.2, ale také s motorovou
gondolou, spinnerem, a podvozkem zobrazenymi na Obr. 4.3. Ackoliv tyto ¢asti
nejsou zahrnuty v nakresu, byly pouzity béhem testi v acrodynamickém tunelu;
tudiz je nutné zohlednit jejich vliv na celkovou aerodynamiku letounu, aby bylo
moZné obdrZet co mozna nejspolehlivéjsi vysledky.

Obr. 4.3: Model letounu AVIGLE pro aerodynamicky tunel [ 78]

Vzhledem k tomu, Ze v publikacich neni zddna informace o rozmérech téchto
komponent, musely byt odhadnuty z obrazku. Na Obr. 4.4 je mozné vidét model
vytvofeny v OpenVSP.

& OpenvSP 312 - Sm J30A/1S)
"{llll Window View Model Analysis UnDo Help

z
Y Lx

File Name: € AUsanstom Dasttoo OpanV'SP 3 1 JAVIGLE Bitwing_wind tunnal_i2 18 1as3 OpenVSP 31 2 : Vehicle Sketch Pad

Obr. 4.4: Model letounu AVIGLE vytvoreny v OpenVSP
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Zavislosti soudinitelll vztlaku a odporu, a aerodynamické jemnosti na thlu
nabéhu je mozné vidét na obrazcich Obr. 4.5, Obr. 4.6 a Obr. 4.7.

[}

T T T al]
10 15 20

== Wind Tunnel =—4—=5U2_ROE et SU2_JST

=== OpenFOAM ==e=Code_Saturne

Obr. 4.5: Zavislost soucinitele odporu na uhlu nabéhu letounu AVIGLE

7 -
—f—Wind Tunnel —4—SU2_ROE —SU2_JST
=== OpenFOAM == Code_Saturne

Obr. 4.6: Zavislost soucinitele vztlaku na uhlu nabéhu letounu AVIGLE

/Gl

——Wind Tunnel

—e—5U2_ROE ——5U2_JST
== OpenFOAM ==={Code_Saturne

Obr. 4.7: Zavislost aerodynamické jemnosti na uhlu nabéhu letounu AVIGLE
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Z grafii je patrné, Ze pro vypocet soucinitelii vztlaku je mozné pouzit
jakoukoliv zuvedenych aplikaci bez obav o ptesnost vysledkli. Nicméné
nejmensi odchylku od naméfenych dat pro nas piipad poskytuje aplikace SU?
s vyuzitim proudéni JST a ROE. Zatimco JST ma lepsi vysledky pro nizsi
hodnoty tithlu nabéhu (a0 <= 9), ROE je piesnéjsi pro ty vyssi. Co se tyce celkové
piesnosti, tak je proudéni ROE nejlepsi volbou. Hodnoty z aplikaci OpenFOAM
a Code_Saturne se pohybuji n€kde mezi témito dvéma variantami proudéni.

Na druhou stranu soucinitele odporu jsou podhodnoceny. Nejlepsi vysledek
opét poskytuje aplikace SU? s proudénim ROE. Nicméné je potieba zohlednit,
ze 1 tak budou soucinitele na vySSich tUhlech nab&hu (>5°) vyraznéji
podhodnoceny, a naopak pro nizké uhly nabéhu (v intervalu -5° az 3°) mirné
nadhodnoceny. Vysledky z aplikaci OpenFOAM a Code Saturne jsou opct
piiblizn¢ uprostied vysledkli z téchto dvou proudéni. Co se tyCe pomérii
souiniteldi vztlaku a odporu, nejlépe tento pomér predikuje SU? s ROE.

Zptesnéni vypoctii pro odporovou kiivku by s vysokou pravdépodobnosti
umoznilo vygenerovani mezni vrstvy (viz nasledujici kapitola 4.2). Nanestésti
aplikace enGrid nedokdzala tuto vrstvu vygenerovat a pokus ukoncil pad
aplikace.

Béhem feSeni prace bylo zjisténo, Zze nov&jsi verze aplikace SU? (v 4.0)
vypocitava jiné vysledky pro proudéni ROE, nez plvodni verze pouzitd pro
experiment. Na Obr. 4.8 je zobrazena vztlakovéa a odporova kiivka mini-letounu
AVIGLE v zavislosti na thlu nab&hu. Jsou zde vidét vysledky z SU? nejen pro
dva rtizné modely proudéni (JST a ROE), ale i pro dvé verze této aplikace (3.2 a
4.0).
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=l AVIGLE-Aerodynamicky tunel AVIGLE-JST —-AVIGLE-Aerodynamicky tunel AVIGLE-IST
—4—AVIGLE-ROE_v3.2 AVIGLE-ROE_v4.0 —4—AVIGLE-ROE_v3.2 AVIGLE-ROE_v4.0

Obr. 4.8: Charakteristika mini-letounu AVIGLE - Cr vs. a; Cp vs. o

Tato rozdilnost vysledkii pro ROE mezi verzemi 3.2 a 4.0 je rozhodné
negativni, protoZe to snizuje ditvéryhodnost vysledkii aplikace. U proudéni JST
se nicméné Zadné rozdily neprojevily. Z odporove kiivky je ziejmé, Ze verze 4.0
vykazuje vysSi hodnoty souciniteli odporu na vSech uhlech ndbéhu. Nejvice
znatelné toto ovSem je mezi hodnotami -5° a 3°. Na vysSich tthlech nabéhu diky
tomu paradoxné dochazi ke zlepSeni piesnosti, diky cemuZ priimérna absolutni
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odchylka soucinitelit odporu klesla z 11,59 % na 8,61 %. NejlepSich vysledkl
nab¢hu a verze 4.0 pro vyssi thly nabéhu.

Ovsem u vztlakové kiivky dochazi k jakoby rotaci proti sméru hodinovych
rucicek, kdy hodnoty mezi thly nabéhu -5° a -1° jsou nizsi a hodnoty na thlech
11° az 20° naopak znateln¢ vyssi. Primérna absolutni odchylka souciniteli
vztlaku tim vzrostla z 2,51 % na 5,27 %. Je také nutné mit na paméti, ze je zde
také vEtsi hrozba predikce vySsiho maximalniho vztlaku, nez je ten redlny; pro
uhel 20° stoupla odchylka z 4,15 % na 8,82 %. Soucinitele vztlaku jsou pro
tento piipad Iépe analyzovany ve verzi 3.2.

K vysledkim je ovSem nutné pifipomenout, Ze nebylo mozné vytvofit presné
stejny model jako u origindlu v disledku nedostatku informaci o vSech
rozmé&rech. Dalsi otazkou je kvalita objemové meshe, kterd pii testu obsahovala
188 830 trojuhelnikovych povrchovych bunék (triangle surface cells) a 2 074
476 ctytsténnych objemovych bunék (tetrahedron volume cells). Jedna se o
dostateCnou kvalitu, ktera vykazuje dobry pomér mezi piesnosti a dobou
vypoctu. Nicméng pii vétSim poctu elementll by obecné byla piesnost vyssi.

4.2 SAGITTA Demonstrator

Projekt s nazvem SAGITTA je sice zaméfen na vyvoj velkého bojoveho
letounu, ale v rdmci vyzkumu byl také vytvofen demonstra¢ni model, ktery byl
testovan v aerodynamickém tunelu [98]. Tyto testy splnily podminky, které
umoziuji hodnotit vysledky jakozto vysledky analyzy mini-letounu — jedna se
napf. o rozméry a relativné nizké Reynoldsovo Cislo.

Bezpilotni letoun SAGITTA je vytvofen v konfiguraci samokiidla, kterd je
pomérné¢ hodné vyuZivana pro malé bezpilotni letouny. Jako profil ktidla byl
pouzit symetricky NACA64A012 profil s relativni tloustkou 12 %. Letoun byl
navrhnut bez vertikdlnich ploch pro stabilizaci z divodu snizeni jeho
detekovatelnosti. Geometrie demonstracniho modelu letounu je ilustrovana na
Obr. 4.9. Pro testovani v aerodynamickém tunelu byl vytvofen model v métitku
1:3. Ditvodem byla velikost aerodynamického tunelu, ktery ma rozméry 1,8 m x
2,4 m x 4,8 m (vyska x Sitka x délka). [98]

Z toho divodu byla délka sniZena na 1 m, rozpéti kiidel na 1,029 m, a obsah
kiidla 0,528 m?. Pomér stran kiidel je 2,010 a hodnota stiedni aerodynamické
tétivy je rovna 0,667 m. [98]

Hodnota stfedni aerodynamické tétivy a jeji pozice byla ovéfena v aplikaci
MACSTAB Calculator. Jako jednotka byl pouzit 1 mm/px. Vysledky je mozné
vidét na Obr. 4.10, pfiCemZ je patrné, ze se shoduji s vysledky uvedenymi
v originalni publikaci. Jen obsah se li§i o 0,0006375 m?, coz je zanedbatelny
rozdil a chyba je pak spisSe ve zdrojovych datech, kde doslo k zaokrouhleni.
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Obr. 4.9: Pudorys demonstracniho modelu letounu SAGITTA [98]

&chord v=0.0, xle=0.0, c=1000.0/
&chord y=514.5, xle=735.0, c=25.0/
| (b)

areaof wing = 263681.25 mm?
length of MAC = 667.0731705 mm
v of MAC = 175682927 mm
e of MAC = 250975610 mm
xte of MAC = 918.0487805 mm
x of MAC = 417.7439025 mm

(a) ()
Obr. 4.10: Piidorys letounu SAGITTA s MAC (a), vstup (b) a vystupni parametry (c)

M¢éifeni aerodynamickych sil puasobicich na model bylo provedeno pii
rychlosti 40 m/s (Machovo cislo =0,1176), okolni tlak a teplota béhem
experimentu mirné kolisala. Reynoldsovo Cislo pti testech v aerodynamickém
tunelu bylo cca 1,7x10°, coZ je vyrazné vice nez v pfedchozim pfipadé. Rozsah
métfenych hodnot se pohyboval v rozmezi od —18° do 18° po kroku 2°. [98]

Na Obr. 4.11 je vidét povrchovd mesh pouzitd pro testovani. Nasledné
vygenerovana objemova mesh obsahuje 125 842 trojuhelnikovych povrchovych
bunck, 172 ctytthelnikovych povrchovych bunék a 350 258 cCtyfsténnych
objemovych bunc¢k a 123 852 hranolovych objemovych bunck; pfi¢emZz ma
vygenerovanou i mezni vrstvu.
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Obr. 4.11: Mesh demonstracniho modelu SAGITTA pouzitd pro test CFD aplikaci

Zavislost souliniteld odporu a vztlaku, a aerodynamické jemnosti na uhlech
nabé¢hu je ilustrovana na Obr. 4.12, Obr. 4.13 a Obr. 4.14. Diky tomu, Ze letoun
ma symetricky profil, je mozné hodnoty pro kladné¢ uhly nab&hu pro CFD testy

zrcadlit na zapornou osu. Naopak data namétfend v aerodynamickém tunelu byla
ziskana pro kazdou osu zvlast'.

== Wind Tunnel =—4—5U2_ROE ===SU2_JST

—h—0penFOAM ——Code_Saturne

Obr. 4.12: Zavislost soucinitele odporu na uhlu nabehu letounu SAGITTA
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== Wind Tunnel ——5U2_ROE SU2_JST
—&— OpenFOAM ——Code_Saturne

Obr. 4.13: Zavislost soucinitele vztlaku na uhlu nabéhu letounu SAGITTA
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== Wind Tunnel =—4—=5U2_ROE SuU2_Jst

—&— OpenFOAM ——Code_Saturne

Obr. 4.14: Zavislost aerodynamické jemnosti na uhlu nabéhu letounu SAGITTA

Vétsina vysledkit z CFD aplikaci se svou charakteristikou pomérné dobie
piiblizuje naméfenym datiim z aerodynamického tunelu. Aplikace OpenFOAM
a Code Saturne poskytuji v souhrnu nejlepsi vysledky. Naopak, SU? s ROE neni
vhodny pro analyzu za podminek tohoto typu, protoZe vyrazné¢ nadhodnocuje
hodnoty odporu. Nicmén& SU? s JST poskytuje nejptesnéjsi soucinitele odporu,
predevS§im na nizkych uhlech nabéhu (o < 14°). Rozdil Reynoldsova ¢isla je
pravdépodobné hlavni divod, pro¢ je nutné pouzit rizny typ proudéni pro
piesnéjsi vypocet hodnot.

Z grafi lze vidét, Ze data ziskand z aerodynamického tunelu vykazuji
rozdilnost hodnot na kladné a zaporné ose. Napt. vysledky souciniteli odporu
nejsou plne symetrické okolo thlu 0°. Takovato nerovnomérnost mize indikovat

o 24

uhlu nabéhu modelu, s ¢imz souhlasi 1 autofi méteni v [98].
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4.2.1 Analyza meshe bez mezni vrstvy

Vzhledem ktomu, Ze u bezpilotniho letounu AVIGLE nemohlo dojit
k vygenerovani mezni vrstvy v meshi (pad aplikace enGrid), byla zanalyzovéana
1 varianta letounu SAGITTA bez mezni vrstvy. Je to z divodu zhodnoceni
ovlivnéni vysledkli mezni vrstvou. V autorové prezentaci [199] je tato dalsi
varianta uvedena. Objemova mesh obsahuje 125916 trojihelnikovych
povrchovych bun¢k a 1 097 279 ¢tyisténnych objemovych bunék.

Zavislost souliniteli odporu a vztlaku, a aerodynamické jemnosti na uhlech
nab¢hu je ilustrovand na Obr. 4.15, Obr. 4.16, Obr. 4.17. Hodnoty byly
vypocitany jen pro aplikaci SU?, a to vzhledem k tomu, Ze byla vybrana pro
analyzu navrhovaného mini-letounu (viz nésledujici kapitola 4.3). DalSim
divodem je obecné vysoka vypocetni narocnost CFD analyzy.
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SU2_JST withBL SU2_JST withoutBL

Obr. 4.15: Zavislost soucinitele odporu na uhlu nabéhu u meshe bez mezni vrstvy

—i—Wind Tunnel —4—S5U2_ROE_withBL SU2_ROE_withoutBL

SU2_JST_withBL SU2_JST_withoutBL

Obr. 4.16: Zavislost soucinitele vztlaku na uhlu nabéhu u meshe bez mezni vrstvy
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——Wind Tunnel —4—5U2_ROE_withBL SU2_ROE_withoutBL
5U2 JST withBL SU2_JST withoutBL

Obr. 4.17: Zavislost aerodynamické jemnosti na uhlu nabéhu u meshe bez mezni vrstvy

Z grafl je ztejmé, Ze pro mesh bez mezni vrstvy u soucinitelit odporu roste
piesnost pro proudéni ROE. Naopak pro proudéni JST ptresnost klesd. U
soucCiniteli vztlaku je vidét mensi strmost piimky, ale hodnoty jsou velice
podobné. V ptipadé¢ aerodynamické jemnosti je proudéni JST jiz velice
nepresné, a to 1 piesto, ze zména v hodnotach vztlaku a odporu nebyla az tak
velka. Stacilo to nicméné na to, aby se jejich pomér vyrazné zménil. Na druhou
stranu stale plati, Ze s mezni vrstvou dosahuje JST nejlepSich vysledki. U
proudéni ROE doslo ke zvySeni presnosti, ta je ale stale nizsi neZ pro proudéni
JST testovaného na meshi s mezni vrstvou.

4.3 Vyhodnoceni presnosti CFD aplikaci s otevienym kodem

V zavislosti na vysledcich 1ze konstatovat, Ze CFD software se spravnym
nastavenim podminek meétfeni je mozné vyuZzit pii navrhu bezpilotniho mini-
letounu pro analyzu jeho souliniteld vztlaku a odporu s dostatecné nizkou
odchylkou od redlnych dat 1 bez pouZiti vysoce kvalitni meshe. Nejlépe
vyhodnocené vysledky dostateéné souhlasi s daty z aerodynamického tunelu,
tudiz by takto ziskana CFD data méla byt validni 1 pro podobné experimenty.

V souhrnu lze fici, ze vysledky CFD analyzy zavisi na pouzitém softwaru,
jeho vyvojatich, geometrii a kvality meshe mini-letounu, podminkach analyzy a
v neposledni fadé€ 1 samotném specialistovi na CFD analyzu.

Na druhou stranu, 1 pfi méfeni v aerodynamickém tunelu je mozné dojit
k riznym vysledkiim v zavislosti na samotném aerodynamickém tunelu,
méficim piistrojlim, kvality vyroby modelu mini-letounu a také lidském faktoru.
Toto je mozné vidét na datech ziskanych pro model letounu SAGITTA, kde
doslo k asymetrickym vysledkiim, pfestoze mél model zcela symetricky tvar
[98]. Tato situace demonstruje, ze ackoliv je diivéra v ptesnost vysledkt CFD
analyzy obecné niz$i, pii mensi dislednosti béhem redlného méteni je mozné
obdrzet mén¢ kvalitni vysledky.
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Je tedy mozné konstatovat, ze CFD software nabizi vhodnou alternativu
k aerodynamickému tunelu. Nicméné je tfeba zdlraznit, Ze pfestoZe jsou velmi
piesné CFD testy levnéjsi a komplexnéjsi, nez testy v aerodynamickém tunelu,
byvaji také vice Casové naro¢né na analyzu jednoho thlu néb&hu, nebo uhlu
vyboceni). Jednd se fadové o nékolik hodin (bézné vice nez 7) na primérném
PC.

Odlisnosti ve vysledcich mohou byt, kromé priméré kvality meshe,
zpusobeny také nemoznosti nastavit piesné takové podminky simulace, jaké
byly v pribéhu meéfeni. Jinymi slovy lze fici, ze CFD analyza, jakozto
zjednoduseni realnych podminek, v soucasné dobé nemiize plné obsahnout
vSechny fyzikalni souvislosti, a proto budou jeji vysledky pouze piiblizné tém
realnym. Navic geometrie modelu AVIGLE nebyla pravdépodobné ve vSech
castech tak presnd, jak bylo teba.

Vysledky pro aplikace OpenFOAM a Code Saturne ukazaly, Ze jejich
vysledky jsou velice podobné, stejné jako tvar prubéhu jejich kiivek. Po
jisté mozné vysledky vice zptesnit 1 pro mini-letoun AVIGLE. Pro OpenFOAM
lze také vyuzit bezplatné GUI s nazvem HELYX-OS [200], kter¢ muze
rozhodn€ pomoct s rychlym pochopenim mozného nastaveni CFD simulace.
Samoziejmé 1 vhodné nastroje pro navrh a meshovani jsou dalezité; OpenVSP 1
en@Grid jsou v tuto chvili nenahraditelnymi nastroji v open-source CFD analyze.

Pro navrh modelu mini-letounu byla vybrana aplikace SU2. Mezi diivody patii
dobra ptesnost vysledkli, zaméteni aplikace prevdzné na letecké inZenyrstvi,
jednodussi pochopeni prace s aplikaci, integrované optimaliza¢ni ndstroje,

Pokud bereme v potaz jen aplikaci SU?, pak je z grafii ziejmé, Ze pro spise
nizké Reynoldsovo ¢islo (3,68x10°) a pomérné nizkou rychlost je vyrazné lepsi
vyuzit proudéni ROE, kde je odliSnost sou€initelti odporu s redlnym métenim
mnohem niz§i neZ u proudéni JST. Nutno zdlraznit, Ze rozdily v soucinitelich
vztlaku jsou minimalni, 1 kdyZ je zde, prevazné na vysSich uhlech nabé&hu, opét
pfesnéjSi proudéni ROE. Vzhledem k tomu, Ze mini-letoun navrzeny v této
diserta¢ni praci bude operovat na podobnych Reynoldsovych ¢&islech, byla pro
jeho CFD analyzu zvolena tato varianta.

Pokud bychom ale mély letoun z vyrazné vys$§im Reynoldsovym Ccislem
(1,7x10°%), je lepsi vyuzit proudéni JST. Hlavni rozdil v nastaveni tedy hlavné
zavisi na Reynoldsové Cisle, coz potvrzuje domnénku, ze vhodné nastaveni je u
téchto analyz velice dilezité.

Ptestoze verze 3.2 poskytovala v tomto ptipadé¢ lepsi vysledky, byla zvolena
novejsi verze 4. Neni totiz jasné, zda vysledky byly skute¢né vice pfesné, nebo
lidska chyba, pouze primérné kvalita meshe apod. Toto by mohlo zpisobit, Ze
vysledky pouze vypadaji vice pfesné. Obecné lze fici, ze pouziti nové verze
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aplikace piinasi opravu chyb, vylepSeni metod a postupil, a neni tedy mozné
dlouhodobé pouzivat nizsi verzi.

Zavérem lze souhlasit s vyjadienim, které¢ je uvedeno v [201]: ,,CFD muze
poskytnout vysledky témét stejné presné jako aerodynamicky tunel. Vysledky
jsou ale navic Casto vice uzitecné diky moznosti sofistikované vizualizace a
rozsahlych moznosti CFD analyz“. Ve vysledku lze tedy pouzit CFD (s
vhodnym nastavenim) jako dostate¢nou ndhradu za aerodynamicky tunel.
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5. NAVRH BEZPILOTNIHO MINI-LETOUNU
DOSEDAJICIHO NA OCAS

Tato kapitola popisuje navrh malého bezpilotniho letounu se dvéma vrtulemi,
dosedajiciho na ocas; letoun byl pojmenovan zkratkou V-TS a déle v praci na
n¢j bude takto odkazovano. Vysledky prezentované v této kapitole jsou také
popsany v autorove publikaci €. 2 [202] a jsou pouzity i poznatky z publikace ¢.
11 [203].

V-TS je vyvijeno s ohledem na pozadavky pro vice flexibilni prizkum a
vzdalené snimani, nez jaké jsou v soucasnosti dostupné. Pouziti miize zahrnovat
monitorovani oblasti, shromazd’ovani zpravodajskych informaci a ostrahu hranic
pro civilni, nebo policejni tcely v ptirodé, nebo 1 mén¢ rozsahlé zastavbe.

Protoze je V-TS kombinaci letadla a koptéry, o¢ekava se vysoka efektivita pii
horizontalnim letu a schopnost vertikalniho vzletu a piistani (VTOL). Diky
tomu miize V-TS startovat bez hozeni nebo vystfeleni, a 1 pristani je méné
komplikovaneé, coz je vyhodou tohoto univerzalniho UAV. Na druhou stranu
tato konfigurace sebou piindsi nové problémy a technické vyzvy, predevSim z
hlediska tizeni. Navrh musi byt pfizplisobeny specifickym letovym reZzimim a
také je nutné zajistit vysokou manévrovatelnost letounu, ale zaroven i1 jeho
dostateCnou stabilitu. Stejné tak je potifeba zajistit dobrou aerodynamickou
efektivnost béhem jednotlivych letovych rezimu.

Navrh mini-letounu mé nasledujici rysy: Dvé€ vrtule na levém a pravém kitidle,
z nichz kazda se otac¢i riiznym smérem, si vzdjemné vyrusi toivy moment, ktery
samy generuji. K tomu je samoziejmé potieba zajistit, aby rychlost otdcek vrtuli
byla synchronizovadna. Tato konfigurace je vyrobou jednodussi, levnéjsi a vice
energeticky efektivni, nez ty ostatni; jako je napt. vyuziti jedné koaxialni
vrtule/rotoru. Slozitost fidicitho systému je pfitom srovnatelna; navic
konfigurace se dvéma vrtulemi také umoznuje dal$i manévry pii vertikalnim
letu, a nejen vzlet a pfistani.

Kiidélka a horizontdlni kormidlo béhem vertikalniho letu umoziuji tizeni
polohy letounu. Pokud navic protinaji oblast proudu vzduchu, ktery generuje
vrtule, mohou byt pro tuto ¢innost pouzity i pii velmi nizké rychlosti letu. Pro
tento typ fizeni tak neni potfeba dalSich komplikovanych zatizeni, jako jsou
oto¢né listy rotoru, deska cykliky a dal§i komponenty nutné pro fizeni
helikoptér.

Dalsi vyhodou je minimalizace pifipadného ruSeni senzorGi umisténych
uprostied letounu od bo¢nich motord. V nékterych mini-letounech jsou senzory
umistény uprostied spolu s motory, coz mize vést k ruSeni senzori. Také se
timto zlepS§i moznosti kamerového zadznamu pti horizontalnim letu, vzhledem
k tomu, Ze rotujici vrtule na kiidlech neomezuji zorny thel.

V-TS muze operovat v nizkych vySkach (do 1 km) a rychlostech (cca. 35-110
km/hod). Vaha V-TS se vSemi potiebnymi komponentami by méla byt okolo 1,5
kg, pfi¢emz maximalni pfipustna vzletova hmotnost je 2,0 kg.
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5.1 Geometrie mini-letounu V-TS

Na Obr. 5.1 je mozné vidét 3D navrh bezpilotniho mini-letounu V-TS v1-532.
Modréa prerusovana cara sméiuje k aerodynamickému centru kiidla a Cerna

VSP2 a STL.

Obr. 5.1: 3D model bezpilotniho mini-letounu V-TS vI-532

Pro piedstavu rozméra jsou uvedeny nékteré hlavni geometrické parametry:
délka letounu 80 cm, efektivni rozpéti kiidel 135 cm, stfedni aerodynamicka
t¢tiva 16 cm, plocha kiidla 2172 cm?, efektivni plocha horizontalniho
stabilizatoru 252,9375 cm?, horizontalni Tail Volume Ratio 0,3514 a vertikalni
Tail Volume Ratio 0,0302. Bliz$i detaily obsahuje Tabulka 5.1. Hodnoty
indikuji, Ze je mini-UAV navrZzeny pro velkou podélnou manévrovatelnost a
zaroven s dostateCnou podélnou stabilitou a dobrou smérovou a pticnou
stabilitou.
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Tabulka 5.1 Geometrické parametry mini-letounu V-TS

Parametr Hodnota
Délka téla letounu 80 cm
Rozpéti kiidel 138 cm
Efektivni rozpéti kiidel 135 cm
Plocha kiidel 2172 cm?
Efektivni plocha kiidel 2139 cm?
Pomér kiidel 8,768
Efektivni pomér kiidel 8,52
D¢élka stfedni acrodynamicke tétivy 16 cm
Bod na 25 % z délky MAC (x) 22,023 cm
Rozpéti horizontdlniho ocasu 35,5cm
Plocha horizontalniho ocasu 337,25 cm?
Efektivni plocha horizont4lniho ocasu 252,9375 cm?
Pom¢ér stran horizontalniho ocasu 3,737
Horizontalni Tail Volume Ratio 0,3514
Rozpéti vertikalniho ocasu 14 cm
Plocha vertikalniho ocasu 147 cm?
Pomér stran vertikalniho ocasu 1,333
Vertikalni Tail Volume Ratio! 0,0302
Teziste (x, y, z) (22,851; 0; 0) cm
Neutralni bod (X, y, 7) (23,977; 0; 0) cm

Parametry jako je efektivni plocha ktidel, efektivni pomér kiidel, délka stfedni
aerodynamické tétivy, bod na 25 % z délky MAC (na ose x), efektivni plocha
horizontalniho ocasu, horizontalni Tail Volume Ratio, vertikalni Tail Volume

WVt v

VOVt v

prumér doporuc¢enych meznich hodnot 28 % a 33 %), coz odpovida vzdalenosti
22,851 cm a staticka rezerva byla nejdiive zvolena cca 12,84 % (neutrdlni bod
cca 24,956 cm), aby odpovidala vzdalenosti 49,95 cm od aerodynamického
sttedu kiidla a aerodynamického stfedu horizontalni ocasni ¢asti dle navrhu.
Efektivita horizontalni ¢asti ocasu byla zvolena na 85 % jakoZto doporucena
standardni hodnota. VySe uvedené hodnoty byly ale aplikovany na letoun se
zohlednénim geometrického rozpéti kiidel a ocasu, nikoli efektivniho rozpéti.
Pro efektivni rozpéti vychazela staticka rezerva na 6,99 % (neutralni bod cca

vvvvv

5.2 a Obr. 5.3 — plocha ktidla, rozpéti kiidla a pomér stran kiidla jsou

1 Vzhledem k tomu, Ze horizontalni ocasni cast je typu V, byl zahrnut i jeji viiv.
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v MACSTAB vypocitany vzdy jen pro jedno kiidlo; nicméné pro vypocet
parametrll v ¢asti ,,stabilita® se kalkuluje s obéma ktidly.

Parameters | Stability | NMLOUT File

| Show MAC in image

¥y of MAC 319033149 xle of MAC 19.594843
xte of MAC 179.852670 x of ¢4 of MAC 50.650300
length of MAC 160.257827 area of wing 108600000000
span of wing 690.000000 aspect ratic of wing 4383078
[Editor | Inputs | NML File] Parameters| Stability | NMLOUT File
Center of Gravity [%ofMAC] 30.500000 | Show wing and tail in image

(usually between 28 and 33) - .
| Show stability parameters in image

Static Margin [%eofMAC] 12.842975

(5-15 for small 10-30 for large) xof CG 68473481 xof NP 89.055353
Tail Efficiency [%] 85.000000 AC w, AC tdistance 477998501 LE_w, LE_t distance 409 499397
oK Back tail velume ratic 0463126

Obr. 5.2: Parametry z aplikace MACSTAB pro V-TS

Editor | Inputs | NIML File Parameters| Stability |NMLOUT File
Center of Gravity [%0fMAC]  30.500000 ] Show wing and tail in image

(usually between 28 and 33) ’
/| Show stahility parameters in image

Static Margin [#ofMAC] 6.990235

(5-15 for small 10-30 for large) xores e o -
Tail Efficiency [%] 85.000000 AC_w, AC tdistance 478504089 o it dencs | 000D
_OK m tail volume ratio 0351387

Obr. 5.3: Parametry z aplikace MACSTAB pro V-TS (efektivni rozpéti)

Ptidavné komponenty pro moZznost dosednuti letounu na ocasni ¢ast byly
uvazovany co mozna nejmensi kvili sniZzeni odporu pii letu, ale pifi tom
dostatecné velké a pevné, aby stabiln¢ unesly vahu nejméné 2 kg. Nejvéetsi
vahou je zatizena prostfedni dosedaci Cast, ktera je pevnou soucésti zadniho
trupu a diky tomu tvofi pfirozené zakonceni, které ma tak i svlij prakticky
vyznam.

Pro letoun byla pouzita ocasni konfigurace typu Y, protoze je ocas typu Y
obecné povazovan za vice efektivni neZ napf. ocas typu X; ma niZ§i odpor a
niz$i vahu a vyssi efektivitu (pfi uvazovani stejné velikosti). Tti krajni prvky na
ocasni ¢asti slouzi na zemi spiSe pro udrzeni rovnovahy letounu nez k udrZzeni
jeho hmotnosti — toto ovSem zavisi na ploSe a terénu, kde mini-letoun stoji;
pokud nebude plocha rovna, vaha se pfenese smérem k nize postavené Casti.
Ocasni plochy na ose x vzajemné sviraji thel 120°, aby doSlo k co nejvice
moznému rovnomérnému rozloZeni vahy na dosedaci body a tim 1 k lepSimu
vyvazeni pii dosednuti.

V porovnani s konven¢nimi letadly je jednim z problému to, Ze V-TS musi
mit stfed tahu pfiblizné ve stejném bodu na ose z, jako je polozZeno téziste.
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V opacném ptipadé€ hrozi, Ze letoun nebude pfi vertikalnim letu v rovnovaze, ale
bude se nahybat. Efekt je dale ptibliZzen na Obr. 5.4.

cT or
CG

Nestabilni - rotace na biicho Nestabilni - rotace na zida Stabilni - bez rotace
Obr. 5.4: Vzdjemné piisobeni stredu tahu a polohy tezisté pri vertikdalnim letu

Béhem vzletu miize byt samoziejme tento efekt minimalizovan pouzitim
horizontalni tidici plochy; nicméné béhem pfistani by jiz vzhledem k nizké
rychlosti nebylo mozné tento efekt snizit a pfi vznaseni by to bylo nemozné a
letoun by se tak zacal pohybovat ve sméru naklonu. Dal$i moznosti, jak toto
vyfeSit by byla instalace pohyblivych vrtuli, které by proti tomuto efektu
pusobily. Toto by ovSem vyzadovalo dalsi strukturalni pozadavky, doslo by ke
zvySeni hmotnosti, zvySeni komplexnosti fizeni a tim také vySsi ceny vyroby.
Proto jsou v ndvrhu uvazovany jen fixn€¢ upevnéné motory a vrtule.
letounu, a s touto polohou musi také souhlasit stied tahu, byla jakozto
nejvhodnéj$i a nejjednodussi zvolena vyska umisténi kiidla pro typ
sttedoplosniku. Na kiidla je aplikovano jen mirné vzepéti s thlem 1° a
zkrouceni o -1° od 38 cm do 66 cm (métfeno od stiedové Cary letounu ve sméru
osy ). Na konci kiidla jsou pouZity zaoblena ktidélka s uhlem vzepéti 60°.

5.2 Profil kridla a ocasnich ploch

Za UcCelem vybéru vhodného profilu ktidla bylo analyzovdno 26 profill.
Analyza byla provedena pfti rychlosti 15 m/s (Mach 0,044081863 — v praci bude
dale uvadéna zaokrouhlena hodnota 0,0441) a neviskdéznim proudéni typu JST.
Zkoumany byly thly ndbéhu v rozsahu -4° az 20°. Tabulka 5.2 ukazuje
jednotlivé vysledky analyzy profild s jejich maximalni aerodynamickou
efektivitou. Podrobné data jsou uvedena v piiloze na DVD.

Nakonec byl pro kitidlo diky nejlep$im aerodynamickym vlastnostem vybran
profil MH 38. Profil MH 38 m4 maximalni tloustku 9,7 % na 31,6 % hloubky
profilu a maximalni prohnuti 3,9 % na 45,3 % hloubky profilu.

MH 38 byl uptednostnén pied profilem Clark Y, ktery ma sice nizsi klopny
moment a vy$§i maximalni vztlak, ale pro navrhovany typ letounu se jevi jako
vétsi vyhoda aerodynamicka jemnost. Dalsi variantou byl MH 116, nicméné
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tento profil byl ve vSech ohledech hor$i nez MH 38 a nevykazoval oproti nému
zadnou vyhodu. Za zminku také stoji MH 45 s pomérné dobrou aerodynamickou
efektivitou a moznosti jejiho vyuziti pro samokiidlo vzhledem k opacné
generovanému klopnému momentu.

Tabulka 5.2 Maximalni aerodynamickéd jemnost zkoumanych profilt kiidla
ro neviskdzni proudéni typu JST a Machovo ¢islo 0,044 1

Profil kridla Maximalni Maximalni Maximalni
tloust’ka prohnuti C/Cu
CLARK X 11,7 % na 30 % 3,3 % na 40 % 21,4579557
CLARK Y 11,7 % na 28 % 3,4 %na42 % 338,1203907
CLARK-Y SM 11,7 % na 30,9 % | 3,5 % na43,5 % 178,5385764
DAE-51 9.4 % na 30,7 % 4 % na 46,4 % 165,8263023
E61 5,7 % na 23,8 % 6,4 % mnas5l % 187,2122085
E174 8,9 % na3l,2 % 3,3 % na 44,9 % 92,4103470
E205 10,5 % na 29,7 % | 2,5 % na 38,7 % 80,0547365
E216 10,4 % na 26,2 % 4,7 % na 59 % 147,8330122
E392 10,1 % na 31,6 % | 3,7 % na 45,3 % 118,5622577
GOE 398 13,9 % na 30 % 4,9 % na 40 % 23,2090073
GOE 602 M 9,6 % na 30 % 3,8 % na 50 % 25,3632334
GOE 796 12 % na 30 % 3,6 % na 40 % 110,6252149
MH 38 9,7 % na 31,6 % | 3,9 % na453 % | 503,4002693
MH 45 98 %na?269% | 1,7% na36,6% 242,0305651
MH 116 99%na324% | 41%nad64% | 479,7336622
NACA 2412 12 % na 30 % 2 % na 40 % 18,4942175
NACA 4412 12 % na 30 % 4 % na 40 % 31,2594290
NACA 6412 12 % na 30,1 % 6 % na 39,6 % 84,0311521
PSU 94-097 9,7 % na 32,3 % 4 % na 46,3 % 116,2025025
S3021-095-84 9,5 % na 30 % 2,5 % na 39,2 % 94,7637479
S4022 11,3% na 34,1 % | 4,3 % na57,8% 278,3027838
S4062-095-87 9,5% na 31,7 % 4 % na 50,4 % 95,3045173
SD7043 9,1 % na 26,6 % 3,3 % na 50,2 % 87,3160885
SG6042 10 % na 33,5 % 3.3%mna51,5% 180,7447466
SG6043 10 % na 32,1 % 5,1 % na 53,3 % 241,8449661
SOKOLOV 7,1 % na 25 % 6,3 % na 50 % 32,1923564

Nastaveni parametrii pouzitych pro meshovani pomoci aplikace Airfoil
Geometry Converte zobrazuje Tabulka 5.3; pokud zde neni parametr uveden,
znamena to, Ze byl nastaven na vychozi hodnotu. Pro vSechny 2D meshe profili
bylo pouZito kruhové ohraniCeni oblasti analyzy. Kvalitu jednotlivych mesh lze
zhodnotit na Obr. 5.5, kde je zobrazena 2D mesh profilu MH 38; konkrétné tato
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mesh obsahuje 13 781 trojuhelnikovych elementl a 6 976 bodl. Obecné je
samoziejme pocet elementli pro kazdou mesh rtizny; nicméné¢ meshe obsahovaly
elementy v poctu mezi 9 246 a 15 671, a pocet bodu v rozmezi od 4 691 do
7 928; dale 32 az 121 hran spojujici body profilu a pfesné¢ 104 hran spojujici
body oblasti ohranieni. Primérné obsahovaly meshe asi 12 500
trojuhelnikovych elementt, 6 500 bodii a 75 hran profilu.

Tabulka 5.3 Nastaveni meshovani
profild kiidel v Airfoil Geometry

Converter
Parametr Hodnota
Tvar ohraniceni Circle
oblasti analyzy
Polomér ohrani¢eni 25
oblasti analyzy
Dimenze meshe 2
Format Meshe su2
Minimalni velikost 0,001
elementu meshe
Maximalni velikost 1,5
elementu meshe

A Gt - Clisenitor DeskiagiGrih A AT 1 Gec

File Tools Window Hep

£l Modules
= Geomelry
[ Mesh
[ Solver

|

X

. / - 1 2 .
S0XY2Q 118 Done reading 'C:\UserstomiDeskiop\Gmsh 4.4 OWH 38 _circle msh

Obr. 5.5: 2D Mesh MH 38 zobrazena v Gmsh

Pro ocasni ¢ast byl z 15 symetrickych profilli vybran profil S9033; geometrie
tohoto profilu je zobrazena na Obr. 5.6. Jeho maximalni tloustka je 7,5 % na
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22,8 % hloubky profilu (coz je zamérn€¢ méné nez u kiidla). Tabulka 5.4
ilustruje jednotlivé vysledky analyzy profilt s jejich maximalni aerodynamickou
jemnosti. Nastaveni meshovani bylo shodné s tim, které¢ definuje Tabulka 5.3.
Podrobné;jsi detaily jsou uvedeny v piiloze na DVD ve formatu XLSX.

Tabulka 5.4 Maximalni aerodynamicka jemnost zkoumanych symetrickych
rofilt kiidla pro neviskozni proudéni typu JST a Machovo ¢islo 0,0441

Symetricky profil kridla Maximalni Maximalni C/Cq
tloust’ka
EH 0.0/9.0 9 % na 28,7 % 83,6402868
HQ 0/7 7 % na 33,9 % 68,6696248
HQ 0/9 AIRFOIL 8,1 % na 33,9 % 64,9560111
Joukovsky =0% t=9% 9 % na 25,5 % 66,7491130
LWK 80-080 8,1 % na 40,2 % 41,4586869
NACA 0008 8 % na 30 % 8,7894860
NACA 0008-34 8 % na 40 % 8,4633596
NACA M2 8 % na 30 % 9,2717292
NACA-0009 smoothed 9 % na 30,9 % 78,3248826
RAF 30 MOD 7,6 % na 30 % 9,2236569
S9027 8 % na 22,9 % 124,7788989
59032 9 % na 25 % 128,4112732
S9033 7,5 % na 22,8 % 134,2989348
WORTMANN FX 71-089A 8,9 % na 22,2 % 71,5868178
WORTMANN FX 77-080 8 % na 27,9 % 48,4730415
x/c
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
e —— i
- -0.03?—

Obr. 5.6: Geometrie profilu S9033

107



6. OPTIMALIZACE PROFILU KRIiDLA MH 38

Tato ¢ast popisuje optimalizace provedené na profilu MH 38. V této kapitole
byly pouZity poznatky z autorovy publikace ¢. 11 [203].

Veskeré optimalizace, které jsou zde uvedeny, vyuzivaji stejné nastaveni
(samoziejmeé kromé volby ucelové funkce). Pro optimalizaci byla pouZita
aplikace SU? adjoint funkce a Hicks-Henneova bump funkce a bylo aplikovéano
38 navrhovych proménnych (Design variables). Navrhové proménné byly
rovnomérné umistény okolo vrchni a spodni ¢asti profilu (tzn. 19 bump funkci
na kazdé casti profilu zvlast’). Prvni proménné zacind na 5 % z délky profilu,
dalsi nasleduji po 5 % az po pozici na 95 % této délky.

Ugelové funkce byly zvoleny typu EFFICIENCY, LIFT, a DRAG, a omezeni
na DRAG > 0, aby nedoSlo k nerealnym fyzikalnim feSenim. Deformace tvaru
profilu byla pfitom nastavena na vice agresivni pro optimalizaci acrodynamicke
jemnosti a soucinitele vztlaku, a méné agresivné pro optimalizaci soucinitele
odporu. Konkrétn€ to znamend, zZe hodnota deformace tvaru (DV_VALUE) byla
v prvnim ptipad€é nastavena na hodnotu 1,0 a v druhém na hodnotu 0,1. Toto
nastaveni, vfetné poctu navrhovych proménnych, bylo pro optimalizaci
shledano jako vyvazené [203].

Pokud neni uvedeno jinak, byl pro optimalizaci pouzit thel nab&éhu acy.
Pouziti jen jednoho konkrétniho uhlu nabéhu ma nevyhodu v tom, Ze neni
mozn¢ urcit, zda pti optimalizaci nedojde k degradaci dalSich parametri profilu,
jako je soucinitel maximalniho vztlaku a klopny moment. Kvili nemoZnosti
optimalizace profilu na vice uhlech nab¢hu je po optimalizaci tedy jesté nutné
analyzovat profil na rliznych hlech ndbéhu. Na druhou stranu, optimalizaci
profilu na nékolika uhlech ndbéhu najednou by se rapidné zvysily vypocetni
naklady a doba optimalizace by pak byla pfili§ vysoka (navic tuto funkcionalitu
SU? v. 4.0 ani neumoziiuje).

Meélo by byt zdlraznéno, ze vypocet na bézném PC nebo notebooku dosahuje
nckolika hodin. V ptipadé€ této prace byl pouzit notebook s procesorem Core 15
2,4GHz a paméti 8 GB RAM a PC s procesorem Pentium G2030 3GHz a 4 GB
RAM. Vypocet trval piiblizné 7-9 hodin pro jednu optimalizaci a asi 2-2,5
hodiny zabere vypocet kompletni aerodynamické charakteristiky jednoho
profilu.

Kwvili vysokym narokiim na vypocet a moZnosti prochdzet jednotlivé iterace,
a ty vpfipadé zajmu samostatné¢ analyzovat, je vhodné ukladat data
z experimentl. ProtoZe ale vysledky jedné optimalizace mohou na pevném disku
zabrat az 1 GB, je pro archivaci vysledka nejlepsi pouzit kompresi formatu 77
(LZMA/LLZMA?2), protoze je schopna zkomprimovat data az na hodnotu 8-10%
puvodni velikosti. V ptipadé 80 GB, jak tomu bylo v tomto pfipad¢, se jedna o
vyraznou Usporu. Pfes omezené misto na DVD ale nebylo mozZzné tyto soubory
ptilozit vSechny, proto je tam mozné nalézt jen ptipad vybraného
optimalizovaného profilu.
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Nazev kazdého profilu byl vytvofen podle nasledujici Sablony:
“ZkratkaOptimalizace CisloExperimentu.Iterace” (zkratka optimalizace a &islo
iterace se mohou opakovat). Napt. “L D 1.2.27” znamend, ze byl nejdiive
optimalizovan vztlak a poté odpor; jednd se o prvni experiment a byl vybran
profil z druhé iterace pro nalezeni maximalniho soucinitele vztlaku a 27. Iterace
pro minimalizaci soucinitele odporu. Jednotlivé zkratky typt optimalizace, které
byly vyuzity, uvadi Tabulka 6.1.

Tabulka 6.1 Zkratky typt aerodynamické optimalizace

ZKkratka Vyznam
D Minimalizace odporu (Drag)
EFF Maximalizace aerodynamické jemnosti (Efficiency) na uhlu
nab&hu oy
EFF AoA<n> Maximalizace acrodynamické jemnosti na uhlu nab&éhu dest max

2EFF AoA<n> | Dvojnasobni maximalizace aerodynamické jemnosti; nejdiive na
uhlu ndb¢hu acii, a poté na defr max

L Maximalizace vztlaku (Lift)

L D Maximalizace vztlaku a poté minimalizace odporu

Optimalizace byla vykondna s vyuzitim neviskozniho proudéni JST
s rychlosti 15 m/s (Mach 0,0441) a 30 m/s (Mach 0,0882). Vzhledem k tomu, Ze
byl pro model nakonec vyuzit profil z kategorie Mach 0,0882, bude zde uvedena
jen optimalizacni série profili pro tuto rychlost. Pfestoze byly tyto profily
optimalizovany na Mach 0,0882, jejich analyza byla provedena také pro Mach
0,0441; prave ta je v nasledujicich ¢astech prezentovana.

Na zékladé kompletni optimalizace bylo zjisténo, Ze je pro nizké
Reynoldsovo ¢&islo a subsonickou rychlost moZné nalézt aerodynamicky
efektivnéj$i variantu profilu, i pokud je pro optimalizaci pouZita vyssi rychlost
proudéni; v naSem piipad€ dvojndsobna. Profily jednotlivych optimalizaci jsou v
souhrnu naznaceny na Obr. 6.1.

MH 38
EFF AoA2 1.63 2EFF AoA2 1.69.70

Obr. 6.1: Optimalizované profily kiidel pro Mach 0,0882

Grafy s vysledky optimalizace MH 38 jsou zobrazeny na Obr. 6.2, Obr. 6.3,
Obr. 6.4, Obr. 6.5, a Obr. 6.6. Prvni graf uvadi vztlakovou kiivku, druhy
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odporovou, tieti polaru, ¢tvrty aerodynamickou jemnost, a paty ilustruje klopny
moment v zavislosti na souciniteli vztlaku.

Hodnoty nejdulezitéjSich parametri prezentuje Tabulka 6.2. Klopny moment
profilu kfidla je stejny jako moment naméteny pii nulovém souciniteli vztlaku
Cuor (popt. jako moment méfeny na aerodynamickém stiedu profilu). Pokud
tento moment nebylo mozno pifimo ziskat z naméfenych dat, byla provedena
linearni regrese a hodnota byla poté dopocitana.

CLift

—&—MH 38

—a—MH 38- OPT_D_1.2

= MH 38- OPT_D_1.81

—=MH 38- OPT_EFF_1.8

= MH 38 - OPT_EFF_1.69

MH 38 - OPT_EFF_A0A2_1.63

—+—MH 38~
OPT_2EFF_A0A2_1.69.70

MH 38- OPT_L_D_1.2.27

alpha [°]

Obr. 6.2: Vztlakové kirivky optimalizovanych profilii kiridel (optimalizovano pro Mach
0,0882; analyzovdano na Mach 0,0441)

o
]

—&—MH 38

—t—MH 38-0PT_D_1.2

—<—MH 38-0PT_D_1.81

—=MH 38 - OPT_EFF_1.8

=———MH 38 - OPT_EFF_1.69

MH 38 - OPT_EFF_AcA2_1.63

—+—MH 38 -
OPT_2EFF_A0A2_1.69.70

MH 38-OPT_L_D_1.2.27

Obr. 6.3: Odporové krivky opt. profilii kiidel (opt. M 0,0882; an. M 0,0441)
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CDrag vs CLift

=)
¢

—&—MH 38

—t—MH 38-OPT_D_1.2

——MH 38- OPT_D_1.81

st MH 38 - OPT_EFF_1.8

———MH 38 - OPT_EFF_1.69

—o—MH 38- OPT_EFF_A0A2_1.63

—+—MH 38 -
OPT_2EFF_A0A2 1.69.70
-0,5 0 0,5 1 1,5 2 2,5 3 “===MH 38 - OPT_L_D_1.2.27
CLift [-]

Obr. 6.4: Polary opt. profilii kiridel (opt. M 0,0882; an. M 0,0441)

CL/CD

—&—MH 38

—t—MH 38- OPT_D_1.2

—<—MH 38-OPT_D_1.81

—=MH 38- OPT_EFF_1.8

———MH 38- OPT_EFF_1.69

~—&—MH 38- OPT_EFF_A0A2_1.63

—+—MH 38-
OPT_2EFF_A0A2_1.69.70

5 ——MH38-0PT LD 1.2.27

alpha [°]

Obr. 6.5: Aerodynamicka jemnost opt. profilii kiridel (opt. M 0,0882; an. M 0,0441)

CMz vs CLift

—a—MH 38

e MH 38- OPT_D_1.2

—==MH 38- OPT_D_1.81

—+—MH 38- OPT_EFF_1.8

e MH 38 - OPT_EFF_1.69

—o—MH 38- OPT_EFF_A0A2_1.63

—o—MH 38 -
o ‘ ‘ OPT_2EFF_A0A2_1.69.70
0,5 0 0,5 1 15 2 25 3 —+—MH 38-0PT_L_D_1.2.27
CLift [-]

Obr. 6.6: Krivka soucinitele klopného momentu vzhledem k souciniteli vztlaku opt.
profilu kridel (opt. M 0,0882; an. M 0,0441)
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Tabulka 6.2 Parametry optimalizovanych profild pii Mach 0,0882 a
analyzovanych na Mach 0,0441

Nazev Cii acCli Cd_min Ci/C d_min Cimax | s (Cl/ Cd) Olo Cuol
max
MH 38 05727 1 0,001241 461,51 2,875 | 28 | 503,40 | -3,90 | 0,0944
D 1.2 0,5723 1 0,000878 651,81 2,025 | 18 | 651,81 | -3,97 | 0,0979
D 1.81 0,4564 0 0,000905 504,49 2,109 | 20 | 618,77 | -3,98 | 0,1005
EFF 1.8 0,7304 1 0,001477 494,52 2,810 | 26 | 541,27 | -5,26 | 0,1252
EFF 1.69 0,8326 1 0,001647 505,46 2974 | 26 | 526,84 | -6,08 | 0,1531
EFFIIAg;)Az_ 0,7909 1 0,001480 534,45 2,610 | 22 | 567,87 | -5,76 | 0,1418
2EFIF6_;A;)OA2 0,8498 1 0,001688 503,34 2,972 | 26 | 525,31 | -6,23 | 0,1566
L D 1227 | 0,7905 0 0,001977 399,79 1,830 | 13 | 427,78 | -6,88 | 0,1667

Vysledky ukazuji, ze az na jeden piipad doslo vzdy ke zvySeni
aerodynamické jemnosti profilu. Sklon vztlakové kiivky Ci, zlistal zachovan.

NejlepsSim profilem =z hlediska aerodynamické jemnosti a nejmensiho
soucinitele odporu a klopného momentu je profil D _1.2; pficemz Cj; zustalo
zachovano. Maximalni aerodynamické jemnost byla zvySena 0 29,48 % a idedlni
o 41,23 %. Negativem nicméné je, ze doSlo ke snizeni Cinee @ & a odporoveé
soucinitele na uhlech ndbéhu >10° jsou vyrazné¢ vyssi. D 1.81 je s D 1.2
srovnatelny a ma také potencial; ackoliv doSlo k menSimu zlepSeni soucinitele
odporunezu D 1.2, byly o néco zmirnény néktera negativa.

Paradoxné piipady pokusu optimalizovat pifimo aerodynamickou jemnost
vedly k menSim optimalizacim a k negativnimu zvySeni klopného momentu nez
u optimalizace soucinitele odporu. ZvySily se hodnoty kiivky soucinitele
vztlaku, ale naopak také soulinitele odporu. Vzrist Cunin S€ pro tento typ
optimalizace pohyboval mezi 29,56 % a 46,16 %. Uhel nab&hu oy se snizil, ale
stejné tak i a. Uhel acy se snizil ve dvou piipadech.

Profil EFF 1.8 je 1 pfes navySeni odporu (o 19,02 %) jedinou variantou, ktera
z kategorie optimalizace jemnosti nemd pfili§ zvySené negativni vlastnosti.
Doslo zde k nejmirngjSimu navySeni soucinitele odporu a klopného momentu, a
k nejmenSimu snizeni maximdalniho soucinitele vztlaku a thlu nabéhu «, pii
kterém je tento soulinitel dosaZen.

U optimalizaci EFF 1.69 a 2EFF AoA2 1.69.70 doSlo k navySeni
maximalniho soulinitele vztlaku a dostatecného zvySeni aerodynamické
jemnosti, ale také k vétSimu vzristu klopného momentu (o vice jak 50 %). Na
druhou stranu je nutné zdaraznit, ze EFF 1.8, EFF 1.69, a 2EFF_AoA2 1.69.70
maji z optimalizovanych profilli nejlepsi charakteristiku souciniteld odporu a
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vztlaku. Mohou tedy dobie poslouzit jako vychozi profily pro naslednou
optimalizaci klopného momentu.

Profil L D 1.2.27 je naproti tomu zdaleka nejhor§Sim vysledkem a neda se
realn€¢ vyuzit, protoze je ve vSech ohledech hor$i nez original a nevykazuje
dobré hodnoty ani v porovnani s jinymi profily. Pro funkéni optimalizaci
zvyseni soucinitele vztlaku a nasledného sniZeni soucinitele odporu by bylo
nutné upravit nastaveni optimalizace.

Nicméné, vzhledem ktomu, ze pii optimalizaci aerodynamické jemnosti
doslo k jiz zminénému nartstu klopného momentu, byla provedena optimalizace
za ucelem jeho snizeni, a pfesto zachovani vylepSeni charakteristiky profilu.
Tato optimalizace byla vykonana pii Mach 0,0441.

Vsechny varianty optimalizaci, jejich nastaveni a pouzité zkratky popisuje
Tabulka 6.3. Prvni metoda vyuzivd omezeni klopného momentu bchem
optimalizace aerodynamické jemnosti. Druhd optimalizuje klopny moment az
poté, co byla optimalizovana aerodynamicka jemnost; nicméné bylo také
nastaveno omezeni pro tuto jemnost, a navic byl klopny moment ziskan na
aerodynamickém stredu, ktery byl vypocitan z charakteristiky zmény momentu
v zavislosti na zméné souéinitele vztlaku. Ctvrta metoda je stejna jako druh4, jen
je pouzito omezeni momentu a deformace tvaru profilu je nastavena na
polovi¢ni hodnotu.

Tabulka 6.3 Zkratky typu optimalizace klopného momentu

ZKkratka Vyznam Omezeni
EFF,MOM Maximalizace aerodynamické MOMENT Z<0,11
jemnosti s omezenim velikosti ORIGIN_MOM_X?= 10,25
klopného momentu DRAG > 0,000
EFF MOM 1.37 | Maximalizace aerodynamické EFFICIENCY > 500
jemnosti a poté minimalizace | ORIGIN MOM X = 0,2668
klopného momentu pro opt. DRAG > 0,000
profil ¢. 1.37
EFF MOM_AoA- | Maximalizace aerodynamické MOMENT Z> 0,07
5.5 1.37 jemnosti a poté minimalizace DRAG > 0,000
klopného momentu na thlu ORIGIN MOM X =0,25
nab¢hu -5,5° (pobliz o) pro LIFT > 0,000
opt. profil ¢. 1.37 LIFT < 0,100
EFF MOM SDO0.5 | Maximalizace aerodynamické EFFICIENCY > 500
_1.37 jemnosti a poté minimalizace MOMENT _Z > 0,09
klopného momentu ORIGIN. MOM X =0,2668
s polovi¢nim nastavenim DRAG > 0,000
deformaci tvaru pro opt. profil
¢. 1.37

2 kompletni nazev promeénné je REF ORIGIN MOMENT X
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Optimalizace byly opét provadény na uhlu nabéhu acy; ovSem kromé tieti
varianty se zkratkou obsahujici ,,A0A“ — tato zkratka uruje pouzity thel nab&hu (v
tomto ptipadé -5,5°). Jako tento thel byl pouzit thel blizky a, a to proto, ze klopny
moment je pfi nulovém vztlaku na vSech pozicich profilu stejny (protoZze vSechny
plsobici sily jsou rovny 0). Neni tedy tfeba znat (a ptipadné b&hem analyzy ménit)
polohu aerodynamického stedu, ktera obfas nemusi presné¢ odpovidat pozici na 25 %
hloubky profilu kiidla od nab&iné hrany. Nicméné, vzhledem k tomu, ze i
souCinitel vztlaku se mliZze ptfi optimalizaci ménit, bylo pouzito omezeni, které
zabezpecilo, ze hodnoty zlstaly v piijatelnych mezich.

Pro prvni metodu byl jakozto pocatecni profil pouzit pfimo MH 38, pro ty
dalsi optimalizovany profil EFF _1.37. Optimalizované tvary profilt ktidel jsou
v souhrnu naznaeny na Obr. 6.7. Optimalizace byla opét vykonana s vyuzitim
neviskdzniho proudéni JST s rychlosti 15 m/s (Mach 0,0441). Pi1 této
optimalizaci bylo potvrzeno, Ze je t€émito postupy mozné vytvorit nové, kvalitni
a pouzitelné varianty profilu kiidla, kter¢ vykazuji lepsi vysledky
aerodynamické analyzy.

MH 38 MH 38 - OPT EFF 1.37

EFF MOM AoA-5.5 1.37.19 EFF MOM SDO0.5 1.37.81

Obr. 6.7: Profily kridel optimalizované dle momentu (Mach 0,0441)

Grafy s vysledky optimalizace MH 38 scilem snizit klopny moment a
zaroven zlepsit aerodynamickou jemnost jsou zobrazeny na Obr. 6.8, Obr. 6.9,
Obr. 6.10, Obr. 6.11, Obr. 6.12. Tabulka 6.4 obsahuje hodnoty nejdiilezitéjSich
parametrd.

// —&—MH 38

45 fal —+—MH 38- OPT_EFF_1.37
/ OPT_EFF,MOM_1.20
1 = OPT_EFF_MOM_1.37.2
%’ —+—OPT_EFF_MOM_A0A-5.5_1.37.19

OPT_EFF_MOM_SD0.5_1.37.81

%

S

} } } } } {
5 10 15 20 25 30

alpha [°]

Obr. 6.8: Vztlakové kirivky profilu kiidel opt. dle momentu (Mach 0,0441)
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Obr. 6.9: Odporové krivky profilii kridel opt. dle momentu (Mach 0,0441)
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Obr. 6.10: Polary profilu kridel opt. dle momentu (Mach 0,0441)
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Obr. 6.11: Aerodynamicka jemnost profilii kiidel opt. dle momentii (Mach 0,0441)
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CMz vs CLift
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Obr. 6.12: Krivka soucinitele klopného momentu vzhledem k souciniteli vztlaku profilu
kridel opt. dle momentu (Mach 0,0441)

Tabulka 6.4 Parametry profili opt. dle momentii pro Mach 0,044 1

Nazev Cii acli Cd_min Cii/ Cd_min Cimax | Qs (Cl/ Cd) Olo Cmol
max
MH 38 05727 1 0,001241 461,51 2,875 | 28 | 503,40 | -3,90 | 0,0944
MH 38 —

EFF 137 0,7733 1 0,001530 505,44 2,853 | 26 | 538,64 |-5,560 | 0,1339
EFFiNzl(C))M_ 0,5727 1 0,001241 461,52 2,875 | 28 | 503,41 |-3,899 | 0,0944
EFFI_;\gOzM_ 0,6694 1 0,001457 459,50 2,806 | 26 | 523,36 | -4,662 | 0,1035
EFF_MOM _

AoA 0,6843 2 0,001670 409,90 2,785 | 26 | 441,41 |-3,780 | 0,0732
-5.5 1.37.19
EFF_MOM _
SDO0.5 0,6072 1 0,001277 475,28 2,725 | 26 | 537,13 | -4,156 | 0,0936
1.37.81

Protoze bylo hlavnim cilem vylepSit profil MH 38, jsou optimalizované
profily porovnavany prevazné s timto profilem, a nikoliv s MH 38 — EFF 1.37,
ktery byl pouzit jakoZto mezivysledek kompletni optimalizace. Nicméné i
zudajii tohoto profilu Ize vyCist pribéh a provedené zmény po aplikaci
jednotlivych typl optimalizaci.

Je jasné, Ze prvni zplsob optimalizace nebyl UCinny a nelze ho tedy
povazovat za uspésny; v podstaté nedoslo ke zméné ptivodniho profilu MH 38.

Krom& EFF_ MOM_ Ao0A-5.5 1.37.19 je uhel nab&hu pro idedlni vztlak o
stejny jako u origindlu. Pozitivni je mirné zlepSeni soucinitele vztlaku na tihlech
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nabc¢hu do cca 20°. Stfedni vzrist minimalniho soucinitele odporu a maly pokles
maximalniho soucinitele vztlaku a «; je akceptovatelny. Aerodynamicka
jemnost byla zvySena u EFF MOM 1.37.2 a EFF. MOM_SD0.5 1.37.81.

EFF MOM SDO0.5 1.37.81 dosdhnul nejlepsi aerodynamické jemnosti,
dostacujicich soucinitelli vztlaku, a podobny klopny moment a minimalni
soucinitel odporu jako originalni profil MH 38. Nicméné negativem je, Ze na
vysS$ich thlech nabéhu maji soucinitele odporu horsi hodnoty nez original.

EFF MOM 1.37.2 m& nejlep$i Cinar, druhou nejvyssi aerodynamickou
jemnost a druhy nejniz$i minimalni soucinitel odporu. Navic doslo ke snizeni
idealniho poméru soucinitele vztlaku a odporu a klopny moment byl vzhledem k
MH 38 zvysen (i kdyz vzhledem k EFF _1.37 doslo k vyraznému sniZeni).

EFF MOM Ao0A-5.5 1.37.19 sice vykazuje nejniz§i aerodynamickou
jemnost (dokonce hor$i neZ u origindlniho profilu), na druhou stranu zde doslo
k vyraznému zlepSeni klopného momentu (o 22.46 9%). Ma také dobrou
vztlakovou kiivku a druh€ nejvy$si maximum soucinitele vztlaku. Na druhou
stranu je soucCinitel odporu na nizkych uhlech ndbéhu nejvyssi, ackoliv pii
velkych thlech ndb¢hu vychazi z optimalizovanych profild naopak nejlépe.

V souhrnu tedy bylo nejlepSich vysledki dosazeno pii pouziti optimalizace
soucinitele odporu a optimalizace aerodynamické jemnosti s naslednou
optimalizaci klopného momentu; konkrétné¢ pak profily D 1.2 a
EFF MOM SDO0.5 1.37.81 maji velmi dobré charakteristiky. Nelze vSak
vyloucit ani vyuZiti dalSich profili; napt. profil EFF. MOM_AoA-5.5 1.37.19 je
diky svému nizkému klopnému momentu zajimavou variantou profilu
s pomérné vysokou aerodynamickou jemnosti.

Nakonec byl diky nejlepsi aerodynamické jemnosti na kiidlo modelu mini-
letounu V-TS aplikovan profil MH 38-D 1.2. Tento profil ma tloustku 8,9 % na
36 % hloubky profilu a maximalni prohnuti 3,9 % na 45,3 % hloubky profilu.
Geometrie originalniho a optimalizovaného profilu je mozné porovnat na Obr.
6.13. Je jednoznaéné, Ze optimalizovany profil je na nabéZzné hrané uzsi nez ten
originalni — toto je jisté diivod snizeni odporu.

MH 38 x/c
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
0.08 ﬁ/" . =
2 0.04
0.00 § —— —

Obr. 6.13: Srovnadni geometrie MH 38 a MH 38-D 1.2

XLSX soubory s daty a geometrickymi udaji profili kiidel Ize nalézt na
piilozeném DVD. Geometrick¢ udaje o profilu MH 38-D 1.2, MH 38-
EFF MOM SDO0.5 1.37.81, a MH 38-EFF MOM_Ao0A-5.5 1.37.19 obsahuje
také PRILOHA P I, PRILOHA P II a PRILOHA P IIL.
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6.1 Analyza kridla s profilem MH 38-D 1.2

Vybrané profily kiidel byly aplikovany na 3D kiidlo o rozpéti 100 cm,
rovnomérné délky tétivy 10 cm a povrchu o velikosti 1000 cm?. Tyto kiidla byly
poté analyzovany s pouzitim proudéni ROE pii hodnoté¢ Reynoldsova Ccisla
104 312. Grafy na Obr. 6.14, Obr. 6.15, Obr. 6.16, Obr. 6.17, a Obr. 6.18 zobrazuji
vysledky porovnani aerodynamické analyzy kiidel MH 38-D 1.2, MH 38-
EFF_ MOM_SDO0.5 1.37.81, MH 38-EFF_MOM_Ao0A-5.5 1.37.19, MH 38,
MH 116 a Clark Y.

—#—ClarkY-ROE
CLift —8—MH116-ROE
—=—MH38-ROE
MH38-0_D_1.2-ROE
——MH38-0_E_M_SD0.5_1.37.81-ROE

—4—MH38-0_E_M_A0A-5.5_1.37.19-ROE

[ —
-10

Obr. 6.14: Vztlakové kifivky kiidel s vybranymi profily (Mach 0,0441; Re 1,04 x10°)
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~#—MH38-ROE
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—e—MH38-0_E_M_5D0.5_1.37.81-ROE _/
—&—MH38-0_E_M_A0A-5.5_1.37.19-ROE
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Obr. 6.15: Odporové kiivky kiidel s vybranymi profily (Mach 0,0441; Re 1,04 x10°)
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Obr. 6.16: Polary kiidel s vybranymi profily (Mach 0,0441; Re 1,04 x10°)
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Obr. 6.17: Aerodynamicka jemnost kridel s vybranymi profily (Mach 0,0441; Re
1,04x10°)
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Obr. 6.18: Krivka soucinitele klopného momentu vzhledem k souciniteli vztlaku pro
kiidla s vybranymi profily (Mach 0,0441; Re 1,04 x10°)
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Z Grafll vyplyva, ze ktidlo s profilem MH 38-D 1.2 ma pro Reynoldsovo
¢islo 1,04x10° nejlep$i aerodynamickou jemnost a druhy nejnizsi klopny
moment ze vSech vybranych profili (v tomto ptipad¢ je dokonce srovnatelny s
Clark Y; coz plati i pro EFF_ MOM SD0.5 1.37.81). Jedinou lepsi variantou
v oblasti klopného momentu byl profil MH 38-EFF_ MOM_AoA-5.5 1.37.19.
Nepatrné horsi charakteristiky jsou vidét na uhlech nabéhu >20°, obzvlast u
odporovych soucinitelt. Vztlakova kiivka je horSi nez u MH 116 a na vysSich
uhlech nabéhu je horsi nez Clark Y; nicméné rozdily nejsou nijak velkeé.

Na Obr. 6.19, Obr. 6.20, Obr. 6.21, Obr. 6.22, Obr. 6.23 je ukdzano srovnani
kiidla saplikaci profilu MH 38-D 1.2 a kiidel s wuzitnymi vzory
zaregistrovanymi v CR pro malé letouny (v&etn& bezpilotnich). Jedna se o uZitné
vzory s Cislem piihlasky: PUV 2005-16597 (€. zapisu 15912) [204], PUV 2006-
17864 (C. zapisu 17179) [205], PUV 2009-21993 (¢. zapisu 21448) [206], PUV
2013-28195 (¢. zapisu 25782) [207].

r MH38-0_D_1.2-ROE =& (Z UV 15912-ROE B

CLift CZ UV 17179-ROE —8— (7 UV 21448-ROE
7 UV 25782 ROE

-10 50

alpha [°]
[ 4

Obr. 6.19: Vztlakové krivky kridel s vybranymi profily uzitnych vzoru (Mach 0,0441;
Re 1,04x10°)

r MH38-0_D_1.2-ROE  —®—(Z UV 15912-ROE A

CDrag CZ UV 17179-ROE —8—CZ UV 21448 ROE
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Obr. 6.20: Odporove kiivky kiidel s vybranymi profily uzitnych vzoru (Mach 0,0441;
Re 1,04x10°)
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Obr. 6.21: Polary kiiidel s profily uZitnych vzorii (Mach 0,0441; Re 1,04x10°)
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Obr. 6.22: Aerodynamickad jemnost kridel s profily uzitnych vzorii (Mach 0,0441; Re
1,04x10°)
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Obr. 6.23: Krivka soucinitele klopného momentu vzhledem k souciniteli vztlaku pro
kiidla s profily uzitnych vzorii (Mach 0,0441; Re 1,04x10°)
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Z grafii je mozné vidét, Ze kiidlo s profilem MH 38-D 1.2 ma nejlepsi
aerodynamickou jemnost do thlu ndbéhu cca 14°. I kdyz je mozné pozorovat od
30° a vySe nejniz§i hodnoty, jsou jednotlivé aerodynamické jemnosti
srovnatelné.

Soucinitel vztlaku je do cca 12° srovnatelny s CZ-UV-21448; nad 12° je
srovnatelny s CZ-UV-17179, a od 20° se jednd o nejlepSi parametry ze
zkoumanych kiidel.

Odporovy soucinitel je pro thly nabéhu -4° az 10° ze vSech profila
jednozna¢né nejniz$i. Na druhou stranu od 20° dochazi oproti ostatnim k
vyraznému nardstu.

MH 38-D 1.2 méa srovnatelny klopny moment s CZ-UV-21448 a je tak 3.-4.
nejlepsi profil v této kategorii. Je to v porovnani s témito profily nejveétsi
nevyhodou; nicméné celkove pozitiva tohoto profilu stale prevazuji.
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7. AERODYNAMICKA ANALYZA MINI-LETOUNU
V-TS

Nedilnou soucasti navrhu modelu mini-letounu V-TS je také aerodynamicka
analyza, kterou popisuje tato kapitola. VétSina vysledki, které jsou
prezentovany je uvedena v autorove publikaci €. 2 [202].

Zjisténi aerodynamickych koeficientli letounu v podstaté spada pod obecnou
oblast identifikace a popisu systému, diky niz lze nasledné vytvofit model
systému, vyuZzitelny v simulacich. Kompletni aerodynamickd analyza zahrnuje
zménu soucinitelll vztlaku, odporu, bo¢ni sily, a momentu klopeni, klonéni a
zataceni v zavislosti na zméné uhlu nabéhu, zméné uhlu vyboceni, a také v
zavislosti na zméné Uhlu vSech fidicich prvka (t3. kiidélek, klapek,
horizontalniho a vertikdlniho kormidla). Tyto udaje byly nutnymi (ovSem ne
jedinymi) parametry pro vytvoreni modelu bezpilotniho mini-letounu v JSBSim.

Povrchovda mesh byla ziskana pomoci aplikace OpenVSP a nasledna
objemova mesh v aplikaci enGrid. Objemova mesh ve findle obsahovala 142
896 trojuhelnikovych povrchovych bunék (triangle surface cells) a 1 398 208
Ctyfsténnych objemovych bunék (tetrahedron volume cells). Kvalitu meshe Ize
také vizualn€ zhodnotit na Obr. 7.1.

Obr. 7.1: Objemova mesh pro V-TS mini-UAV
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Pti aerodynamické analyze byly opét pouzity RANS rovnice s feSitelem pro
stlacitelné proudéni; pouzita byla aplikace SU? verze 4.0. Na Obr. 7.2, Obr. 7.3,
Obr. 7.4, Obr. 7.5 jsou zobrazeny aerodynamické charakteristiky mini-letounu V-
TS v1-532, které jsou srovnany s mini-letounem AVIGLE. Tyto charakteristiky
byly u V-TS ziskdny pro rychlost 30 m/s (Mach ~0,0882) a Reynoldsovo ¢islo
334 340. Tato rychlost byla zvolena kvlli zajisténi podobnych podminek jako u
mini-letounu AVIGLE, pro ktery bylo ovsem Reynoldsovo ¢islo nepatrné vyssi
~3,68x10°. Toto bylo dulezité pro ziskani vhodného srovnani mezi témito
dvéma letouny velmi podobné konfigurace. Pro AVIGLE byly v grafu
ponechany prubéhy z métfeni v aerodynamickém tunelu a z vypocth v aplikaci
SU? verze 3.2 a 4.0. Tyto charakteristiky jsou zde uvedeny pro naznadeni
moznych odchylek CFD vypocti od realnych hodnot a také pro zjednoduSené
porovnani uvedenych mini-letounti. Na Obr. 7.6 je ilustrovana rychlost proudéni
vzduchu po povrchu V-TS pro tihel nabéhu 0°.
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Obr. 7.2: Vztlakové kifivky mini-letounii V-TS a AVIGLE (Mach 0,0882; Re 3,34 x10°)
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Obr. 7.3: Odporové kiivky mini-letounii V-TS a AVIGLE (Mach 0,0882; Re 3,34 x10°)
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Obr. 7.4: Polary mini-letounii V-TS a AVIGLE (Mach 0,0882; Re 3,34x10°)
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Obr. 7.5: Aerodynamicka jemnost V-TS a AVIGLE (Mach 0,0882; Re 3,34 x10°)
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Obr. 7.6: Rychlost proudeni vzduchu po povrchu V-TS pro uhel nabéhu 0°
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Vztlakové a odporové kiivky mohou byt pii porovnani rtznych letounti
zavadéjici. AVIGLE ma 1,48krat vétsi rozpéti kiidla a 3,25krat vEétSi obsah
ktidla nez V-TS. Proto je ziejmé, Ze pii piepoctu na vztlakovou silu by dosahla
vysSich hodnot; nicméné soucinitel vztlaku vychazi vyrazné 1épe pro V-TS.
Naopak odporova sila by byla mensi u V-TS, a to i na vysSSich uhlech ndb¢hu
(>15°), kde je soucinitel odporu vyrazné horsi nez u letounu AVIGLE.

Nicmén¢ charakteristiku poméru soucinitell vztlaku vzhledem k souciniteltim
odporu (aerodynamicka jemnost, resp. efektivita) je mozné vyuzit pro
kvalitativni srovnani aerodynamiky dvou podobnych Iletounii operujicich
v totoznych podminkidch a na témét stejnych Reynoldsovych Ccislech. Je to
zpusobené také tim, Ze pomeér téchto souciniteli se rovna poméru samotné
vztlakové a odporové sily.

Z vysledkl je patrné, ze kolem nulového thlu nab&éhu (mezi thly -5° a 10°)
ma V-TS témer az 3krat vétsi aerodynamickou jemnost nez AVIGLE. Oblast
kolem tohoto uhlu je kriticka, protoZe pravé na téchto tihlech 1ét4 mini-letoun
nejdelsi dobu. Na druhou stranu je mini-letoun V-TS nad Ghlem 10° jiZ méné
aerodynamicky efektivni, coZ je zpusobeno velkym nartistem soucinitele
odporu. Napi. na thlu 18° dosahuje V-TS az o 25 % horSi aerodynamicke
vlastnosti a 0 67 % vySsiho soucinitele odporu.

Na druhou stranu, v naSem ptipad¢ neni planovan bézny let na takto vysokych
tthlech nabéhu. Uhly nabshu této velikosti jsou uvaZovany pouze bdhem
pfechodné faze pfi zméné rezimu letu z horizontalniho na vertikalni a naopak.
Tato faze by ptitom méla trvat pouze nékolik sekund a nejedna se tak o kritickou
nevyhodu. Nicméné€ v budoucnu je planovana optimalizace k jejimu vyfeSeni.

Daéle byl mini-letoun V-TS analyzovan pii rychlosti 15 m/s (Mach 0,0441) a
Reynoldsové &isle 1,67x10°. Toto souhlasi s béZznymi provoznimi podminkami
mini-letounu. Vysledky Ize vidét v grafech na Obr. 7.7, Obr. 7.8, Obr. 7.9, Obr.
7.10, a Obr. 7.11. V ptiloze na DVD jsou umistény také vysledky rozsifené
analyzy letounu, které zahrnuji tthly nab¢hu v intervalu -180° az 180°.
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Obr. 7.7: Vztlakova ki'ivka mini-letounu V-TS (Mach 0,0441; Re 1,67 <10°)
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Obr. 7.8: Odporova ki'ivka mini-letounu V-TS (Mach 0,0441; Re 1,67 x10°)
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Obr. 7.9: Poldra mini-letounu V-TS (Mach 0,0441; Re 1,67 x10°)
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Obr. 7.10: Aerodynamickd jemnost mini-letounu V-TS (Mach 0,0441; Re 1,67%10°)
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Obr. 7.11: Krivka soucinitele klopného momentu mini-letounu V-TS (Mach 0,0441; Re
1,67x10°)

Grafy jsou svym pribéhem velmi podobné vysledkiim pfi rychlosti 30 m/s —
aerodynamicka jemnost je velmi dobra, ale soucinitel odporu na vysSich thlech
nabéhu vyrazné narista.

Hodnota Cyy je 0,457, coz znamena, ze kiidla budou na hlu nadb&hu 0° pfii
rychlosti 15 m/s generovat silu o velikosti 13,428 N. Tato sila dokaze zvednout
objekt o vaze ptiblizné 1,369 kg. Dostatecna sila k nadzvednuti hmotnosti V-TS
(4. 1,5 kg) by méla byt generovdna okolo Uhlu ndbchu 0,5° se vztlakovym
soucinitelem 0,499. Sila k nadzvednuti maximdlni vzletové hmotnosti (tj. 2 kg)
je generovana na thlu nabéhu 2,5° se soucinitelem vztlaku 0,664 a velmi blizko
maximalni hodnoté aerodynamické jemnosti. Toto znamena, ze pii dané
rychlosti bude mini-letoun V-TS létat na tthlech nabéhu v rozmezi 0,5° az 2,5°.
To zajisti aerodynamickou jemnost v rozmezi 5,9 a 6,29 (okolo maximalni
hodnoty) a soucinitele odporu v intervalu od 0,0844 do 0,1063 béhem vétSiny
letového Casu.

Soucinitel odporu pti nulovém vztlaku (Cpg) se pohybuje okolo hodnoty
0,078; nejnizsi hodnota soucinitele odporu je ptitom 0,0721 na thlu ndb&hu -2°.
KdyZ porovname vysledky CFD analyzy s méfenim v aerodynamickém tunelu
pro mini-letoun AVIGLE, je vidét, Ze naméfené hodnoty soucinitelt odporu jsou
pro malé thly nabéhu nizsi nez ty ziskané CFD analyzou. Lze tedy odhadnout,
ze pro V-TS by mohly byt tyto hodnoty realné jesté nizsi, nez je uvedené vyse.

Maximalni soucinitel vztlaku ma hodnotu 2,05 pro uhel nabéhu 36°. Nicmén¢
pii porovnani redlného a vypocitaného Cie u mini-letounu AVIGLE bylo
zjisténo, ze je tento parametr nadhodnocen o asi 25 %. Redlny odhad tedy je
1,57 na thlu ndb&hu 16°. S ohledem na to se hodnota padové rychlosti pohybuje
v rozmezi 30,4 a 35,2 Km/h (v zavislosti na hmotnosti).

Graf na Obr. 7.11 dokazuje, Ze V-TS vykazuje dobrou podélnou statickou

ag,:(,y < O). Pokud je tedy mini-

letoun vychylen z drahy letu kolem osy y, ma tendenci se vracet zpét do ptivodni
pozice bez zdsahu tidiciho systému.

stabilitu — je zde z&porna klopiva derivace (
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Soucasti analyzy je také vyhodnoceni zmén aerodynamickych soucinitell
vzhledem k thlu vyboceni (beta) letounu. Vysledky je mozné vidét na Obr. 7.12,
Obr. 7.13, Obr. 7.14, a Obr. 7.15 a slouzi nejenom jakozto vstup pro model ve
formatu JSBSim, ale také k posouzeni statické smérové stability.
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Obr. 7.12: Vztlakova kiivka V-TS pii vyboceni (Mach 0,0441; Re 1,67<10°)
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Obr. 7.13: Odporova kiivka V-TS pri vyboceni (Mach 0,0441; Re 1,67 x10°)
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Obr. 7.14: Aerodynamicka jemnost V-TS pri vyboceni (Mach 0,0441; Re 1,67 x10°)
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Obr. 7.15: Krivka soucinitele zatacivého momentu mini-letounu V-TS (Mach 0,0441;
Re 1,67x10P)

Dle ocekavani vztlakovy soulinitel se vzristajicim tthlem vyboceni klesa, a
naopak odporovy soucinitel roste; coz vede k poklesu aerodynamickeé jemnosti.
Graf na Obr. 7.15 dokazuje, ze V-TS vykazuje dobrou smérovou statickou

stabilitu — je zde kladnd botivé-zataciva derivace ("’g—“’j >0). Pokud je tedy

mini-letoun vychylen z drahy letu kolem osy z, ma tendenci se vracet zpét do
puvodni pozice bez zasahu fidiciho systému.

Celkové lze uvést, Ze pro nd§ ucel je mini-letoun V-TS dostatecné
aerodynamicky efektivni a staticky stabilni.

Aerodynamickd analyza pro fidici plochy mini-letounu je umisténa pouze na
DVD; nicméné vysledky byly aplikovdny do modelu letounu uvedeného v
kapitole 8.
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8. MODEL BEZPILOTNIHO MINI-LETOUNU

V této kapitole je definovan model bezpilotniho mini-letounu V-TS. Jak jiz
bylo zminéno, model vetné pohonného systému byl vytvoien ve formatu
aplikace JSBSim. Ve své podstaté se jednd o definici parametrii mini-letounu a
jeho systémil, které jsou poté dosazeny do nelinedrnich matematickych modelt
naprogramovanych v JSBSim. Aerodynamicka data byla ziskdna z analyzy
popsané v kapitole 7.

XML soubor s modelem mini-letounu obsahuje: geometrické parametry
(rozpéti kridel, plocha kiidel, stfedni aerodynamicka tétiva atd.), hmotnostni

N

......

(minimalni a maximalni Uhel kormidel, kiidélek atd.), aerodynamiku (vztlak,
odpor, momenty, atd.), interakci letounu se zemi (struktura, podvozek, velikost
tteni, atd.) a odkaz na soubor autopilota (fidici systém je popsan v kapitole 9).
Dale je v souboru odkaz na syst¢tm GNCUtilities, ktery umoziiuje pouZzivani
waypointli, a na systém pro detekci havarie (tyto dva systémy byly pievzaty
z modelt JSBSim a dle nutnosti nepatrné upraveny).

Vsechny soubory jsou uvedeny v pfiloze na DVD a zde budou stru¢né
popsany jen hlavni Casti, protoZe dohromady se jednd o vice jak 3000 tadki
XML.

Cast s geometrii v podstaté jen kopiruje udaje, které obsahuje Tabulka 5.1. Je
zde uveden obsah kiidla, rozpéti, stfedni aerodynamicka tétiva, obsah
horizontalni a vertikalni ocasni plochy, délka ramen pro ocasni plochy,
referenéni bod, na kterém byly =ziskdny aerodynamické charakteristiky
(AERORP). Déle take referencni bod pro kameru (EYEPOINT) a pro 3D model
letounu (VRP). VSechny rozméry jsou v metrech nebo ctvereCnich metrech.
V nasledujici ukazka uvadi jednotlivé hodnoty (referencni body byly
vynechany).

<metrics>
<wingarea unit="M2"> 0.217200 </wingarea>
<wingspan unit="M"> 1.3500 </wingspan>
<chord unit="M"> 0.16026 </chord>
<htailarea unit="M2"> 0.02920670671 </htailarea>
<htailarm unit="M"> 0.46916 </htailarm>
<vtailarea unit="M2"> 0.01470000 </vtailarea>
<vtailarm unit="M"> 0.46219 </vtailarm>
... </--vynechané referencni body -->

</metrics>

Dalsi sekci souboru jsou udaje souvisejici s vahou letounu (emptywt), pozici

WVt v
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dal$im uziteCnym zatizenim, ¢i komponentou letounu (pointmass). Vzhledem
k tomu, ze je akumulator pomérné tézka soucdst letounu, je zde uveden
samostatné.

<mass_balance>
<ixx unit="KG*M2"> 0.070295958 </ixx>
<iyy unit="KG*M2"> 0.049709623 </iyy>
<izz unit="KG*M2"> 0.118645864 </izz>
<ixy unit="KG*M2"> -0.000043950794 </ixy>
<ixz unit="KG*M2"> 0.0002200620325 </ixz>
<iyz unit="KG*M2"> 0.0000011274743 </iyz>
<emptywt unit="KG"> 1.1 </emptywt>
<location name="CG" unit="M">
<x> 0.22900 </x>
<y> (0 </y>
<z>(0</z>
</location>
<pointmass name="Accumulator">
<weight unit="KG">0.400</weight>
<location unit="M">
<x> 0.22900 </x>
<y> 0.0 </y>
<z> 0.0 </z>
</location>
</pointmass>
</mass_balance>

Dalsi sekce obsahuje podvozek a struktury letounu, které reaguji se zemi. Je
zde vZzdy uveden typ a pozice kontaktniho bodu. JSBSim miZze modelovat 2
typy kontaktnich bodi: BOGEY, ktery se pouzivd pro podvozek a
STRUCTURE, ktery se pouziva pro jakoukoliv c¢ast letounu, ktera mulZze
reagovat se zemi (napf. nos letounu, trup, hrany kiidel, ocas apod.). Je potfeba
zdlraznit, ze JSBSim jinym zplsobem kolize netestuje, a proto je nutné uvést
aspon 3 zékladni body struktury, které letoun definuji.

NiZe je uveden jeden kontaktni bod typu BOGEY a 1 typu STRUCTURE,
zbytek je dohledatelny v souboru. Celkové se v ném nachézi 4 body typu
BOGEY pro dosedové ocasni ¢asti a 12 bodt typu STRUCTURE pro definici
hran letounu.

Vzhledem k tomu, Ze v nasem ptipadé neni nutné odpruzeni podvozku, byla
zde nastavena vysokd hodnota; totéz plati i pro koeficient tltumeni. Podvozek je
uveden jako pevny (max_steer = 0) a nestazitelny (retractable = 0). Je zde
uvedena jak poloha, tak 1 orientace a statické, dynamické a valivé tieni.
Struktura se 1iSi pouze absenci specifickych informaci pro podvozek
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(brake group, max_steer, retractable), orientace/rotace, a valivym tfenim (a

samoziejmée zpusobem vypoctu kontaktu se zemi).

<ground_reactions>
<contact type="BOGEY" name="TAIL LEFT CENTER">
<location unit="M">
<x> 0.8 </x>
<y>-0.152 </y>
<z> 0.091 </z>
</location>
<orientation unit="DEG">
<pitch>-90.00 </pitch>
<roll> 0.00 </roll>
<yaw> 0.00 </yaw>
</orientation>
<static friction> 0.8 </static_friction>
<dynamic_friction> 0.6 </dynamic_friction>
<rolling friction> 0.02 </rolling friction>
<spring coeff unit="N/M"> 11000 </spring coeff>
<damping coeff unit="N/M/SEC"> 2200 </damping coeff>
<max_steer unit="DEG"> (0 </max_steer>
<brake group> CENTER </brake group>
<retractable>0</retractable>
</contact>
<contact type="STRUCTURE" name="nose">
<location unit="M">
<x> 0.00 </x>
<y> 0.00 </y>
<z> 0.00</z>
</location>
<static friction> 0.80 </static friction>
<dynamic friction> 0.50 </dynamic friction>
<spring coeff unit="N/M"> 800 </spring coeff>
<damping coeff  unit="N/M2/SEC2"  type="SQUARE">
</damping coeff>

<damping coeff rebound unit="N/M2/SEC2" type="SQUARE">

</damping coeff rebound>
</contact>
... <!--vynechané kontaktni body -->
</ground_reactions>

7

300

Dalsi casti souboru je pohonny systém, ktery se odkazuje na soubory
s definici motoru a vrtule. Byly pouzity dva 400 W elektrické motory, které
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pohanéji vrtule typu APC 12x6E. Nize je moZzné vidét specifikaci polohy motoru
a vrtule; pficemz vrtule je nakonfigurovéna jako tla¢na.

Pro spravnou funk¢énost JSBSim zde také musi byt uvedena nadrz s palivem;
nicméné v piipadé elektrického motoru neni vyuZzivana pro simulaci.

<propulsion>

<engine file="400W" name="engine_left">
<location unit="M">
<x>0.29 </x>
<y>-0.3225 </y>
<z> () </z>
</location>
<orient unit="DEG">
<roll> 0.0 </roll>
<pitch> 180.0 </pitch>
<yaw> 0.0 </yaw>
</orient>
<feed>(0</feed>
<thruster file="APC 12x6E">
<location unit="M">
<x>0.36 </x>
<y>-0.3225 </y>
<z> (0 </z>
</location>
<orient unit="DEG">
<roll> 0.0 </roll>
<pitch> 0.0 </pitch>
<yaw> 0.0 </yaw>
</orient>
<sense> -1 </sense>
<p factor>1.0</p_factor>
</thruster>
</engine>

... <!--vynechany pravy motor -->
... <!--vynechand nadrz s palivem -->
</propulsion>

NiZe je uvedena definice jiz zminéného elektrického motoru o vykonu 400W.
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<electric_engine name="electric_400w">
<power unit="WATTS"> 400.00 </power>
</electric_engine>

Nasleduje

tabulek pro

specifikace vrtule APC 12x6E. Udaje byly pfevzaty z méfeni od
vyrobce [208], popi. byly dopocitany dle udaji od vyrobce. Stejné jako
v ptipad¢ motoru, jsou zde uvedené udaje pomérné¢ srozumitelné — v ptipadé
souCinitel tahu a soucinitel vykonu vrtule je v prvnim sloupci

uveden rychlostni pomér vrtule (advance ratio — J).

<propeller name="APC 12x6E Propeller" version="1.1">
<ixx unit="KG*M2"> 0.00020850575331024 </ixx>
<diameter unit="IN"> 12.0 </diameter>
<numblades> 2 </numblades>
<minpitch> 11.98 </minpitch>
<maxpitch> 11.98 </maxpitch>
<minrpm>0</minrpm>
<maxrpm>16000</maxrpm>
<gearratio>1.0</gearratio>
<table name="C THRUST" type="internal">

<tableData>

0 0.0984

0.02 0.0972

0.05 0.0958

... </--vynechany udaje tabulky se soucinitelem tahu -->
0.68 0.0049

0.70 0

</tableData>

</table>

<table name="C POWER" type = "internal">
<tableData>

0 0.035

0.02 0.0355

0.05 0.0359

... <!--vynechany udaje tabulky se soucinitelem vykonu -->
0.68 0.0073

0.70 0.0044

</tableData>

</table>

</propeller>

Po pohonném systému byly v souboru uvedeny fidici prvky letounu, jako je
vyskovka, smérovka, kiidélka, klapky a plynové pedaly. Pro zkraceni je nize
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zobrazena jen definice vysSkovky. Nicméné princip definice je pro kiidélka,
smerovku a klapky obdobny; pro plynové pedaly je provedena pouze limitace na
interval <0, 1>, kde 1 znamena 100% vykon.

Pro vyskovku je zde nejdiive urCeno, které proménné zasahuji do jejiho
nastaveni, pficemz jsou vSechny seCteny (resp. odecteny, protoze hodnoty
mohou byt 1 zdporné). Celkovy vysledek je limitovan na interval <-1, 1>,
Nésledné se tato hodnota musi Skdlovat na velikost thlu, ktery mtze byt jen
v intervalu <-30°, 30°>. Poté se nastavi normovana hodnota tohoto intervalu.

<flight _control name="FCS: V-TS">
<channel name="A11">
<summer name="fcs/pitch-trim-sum">
<input>ap/elevator _cmd</input>
<input>fcs/elevator-cmd-norm</input>
<input>fcs/pitch-trim-cmd-norm</input>
<clipto>
<min>-1</min>
<max>1</max>
</clipto>
</summer>
<aerosurface scale name="Elevator Control">
<input>fcs/pitch-trim-sum</input>
<range>
<min>-0.523598776</min>
<max>0.523598776</max>
</range>
<output>fcs/elevator-pos-rad</output>
</aerosurface scale>
<aerosurface scale name="Elevator Normalized">
<input>fcs/elevator-pos-rad</input>
<domain>
<min>-0.523598776</min>
<max> 0.523598776</max>
</domain>
<range>
<min>-1</min>
<max> [</max>
</range>
<output>fcs/elevator-pos-norm</output>
</aerosurface scale>

... <l--vynechany ridici prvky pro levé a pravé kridélko -->
... <!--vymechany ridici prvky pro smerovku -->
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... <!--vynechany Fidici prvky pro klapky -->
... <I--vynechany Fidici prvky pro plynové pedaly obou motorii -->
</channel>
</flight control>

Konec definice letounu obsahuje aerodynamické tdaje. Toto je nejobsahle;jsi
cast konfiguracniho souboru s cca 776 fadky (aerodynamiku je ptipadné mozné
uvést 1 v externim souboru). Je zde 6 definovanych oblasti, které¢ koresponduji
s tfemi translacnimi a tfemi rotacnimi osami. Vysledné sily a momenty jsou poté
seCteny z jednotlivych definovanych casti.

Zde je ukdzéana pouze Cast hodnot z tabulky soucinitelli odporu v zévislosti na
thlu ndbchu a rychlosti letu. Odporova sila D je vypocitana dle vzorce (2.17)
jako nasobek hodnot ¢, s, a Cp apre. Obdobny postup je aplikovan u zbyvajicich
aerodynamickych charakteristik.

<aerodynamics>
<axis name="DRAG">
<function name="aero/coefficient/CDalpha">
<product>
<property>aero/qbar-psf</property>
<property>metrics/Sw-sqft</property>
<table name="Table CDalpha">
<independentVar lookup="row">aero/alpha-rad</independentVar>
<independentVar
="column'">velocities/mach</independentVar>
<tableData>
0.04408 0.08816
-3.14159265 0.07195 0.043610757
... <!--vynechana data -->
-0.01745329 0.07486 0.044742318
0.00000000 0.08029 0.04903001
0.01745329 0.08854 0.055495492
... <!--vynechana data -->
</tableData>
</table>
</product>
</function>
... <!--vynechany dalsi charakteristiky pro odpor -->
</axis>
... <!/--vynechany ostatni aerodynamické charakteristiky -->
</aerodynamics>

lookup
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Nasledujicim zplisobem jsou v souboru odkazovany jiz zminéné systémy pro
vyuziti globéalniho polohového systému a waypointl (GNCUtilities), detekci
havarii (crash-detect) a tidiciho systému autopilota (autopilot-JSBSim).

<system file="Systems\GNCUtilities"/>
<system file="Systems\crash-detect"/>
<autopilot file="Systems\autopilot-JSBSim"></autopilot>

Tyto jednotlivé sekce dohromady popisuji parametry modelu, které jsou
dosazovany do nelinearnich rovnic modelu letové dynamiky uvniti JSBSim.

Pokud je potteba vyjadfit konkrétni linearni Casové nezavisly matematicky
model letounu pouzitim stavového popisu systému pomoci rovnic (2.14) a
(2.15), je nutné nejdiive letoun vyvazit (trimovat) pifi letu o definované
rychlosti. Vyvazeni znamend zajisténi rovnomérného letu s nulovymi thlovymi
rychlostmi [168]. Dale je nutné provést samotnou linearizaci rovnic a
vyexportovat udaje jednotlivych matic 4, B, C, D a pocatec¢niho inicializacniho
vektoru xy z JSBSim.

PRILOHA P IV a PRILOHA P V obsahuje udaje matic linedrniho modelu
vyvazen¢ho pfii rychlosti 15 m/s (rychlost, pro kterou byl letoun navrzen) pro
vodorovnou a vertikdlni drahu letu. Pro lepsi ptfehlednost byly velice nizké,
zanedbatelné hodnoty (mensi/vétsi nez £1x107®) nastaveny na 0. Vektory x a u
jsou definovany jako (8.1) a (8.2), kde V; je celkova rychlost, ¢ je zemépisna
Sitka, A zemépisna délka, / je nadmotska vyska, rpm_0 a rpm_1 jsou otacky levé
a pravé vrtule, dale pak J;, d,, de, 0, urcuji nastaveni (v tomto potadi) plynového
pedalu, kiidélek, vySkovky a smérovky.

x:[Vt a 60 g ¢ pr v o A h rpm 0 rpm_l]T (8.1)

u=ls, 6, 68, 6] (8.2)
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9. NAVRH RIDICIHO SYSTEMU BEZPILOTNIHO
MINI-LETOUNU

Pro névrh fidiciho systému mini-letounu je zapotiebi vyiesit tyto ukoly:

e Navrhnout jednotlivé rezimy letu mini-letounu

e Navrhnout schéma fidiciho systému jednotlivych rezimu

¢ Nastavit vhodné hodnoty komponent v fidicim systému (napft. pro PID)
e Simulaci ovéfit funkcEnost fidiciho systému

V nasledujicich podkapitolach jsou prezentovana jejich feseni.

9.1 Rezimy letu bezpilotniho mini-letounu V-TS

V této kapitole jsou koncepéné definovany a popsany jednotlivé rezimy letu a
fizeni mini-letounu V-TS. Jsou pfiblizeny také problémy, které vzhledem k této
konfiguraci mohou nastat. Vysledky prezentované v této kapitole jsou také
popsany v autorové publikaci €. 2 [202].

Jak jiz bylo naznaceno, fidici systém navrzeného mini-letounu je kombinaci
fidicich systémi letounu s pevnym kiidlem a duokoptéry’; proto lze letové
rezimy rozdélit na horizontéalni (letadlo) a vertikalni (duokoptéra). Je mozné si
vSimnout, Ze¢ v obou rezimech letu existuji v podstaté stejné typy fizeni, s tim
rozdilem, Ze se méni akéni Eleny, které je zajistuji®.

Je potieba zdlraznit, ze nckteré Casti reziml fizeni nemohou fungovat
spolecné. Napft. u horizontalniho letu se vyrovnani kiidel, kdy v podstaté fikdme
letounu, aby drzel kurz s vodorovné vyrovnanymi kiidly, vylucuje s fizenim
sméru letu, kdy mizeme dat pozadavek, at’ letoun zméni smér ze zdpadu na
vychod (zjednodus$ené feceno). Prvné zminény fidici rezim by ve zméné sméru
letu zabranil a spole¢né s druhym rezimem by mohly zplisobit az nestabilitu
letounu. Proto byly do fidiciho systému pifed akéni Cleny piidany piepinace,
které vylucuji chod vice rezimi fizeni najednou pro stejné akéni Cleny.

9.1.1 Rezim horizontalniho letu

Ridici systém pro letoun s pevnym kiidlem #idi zakladni veli¢iny potiebné ke
spravnému chodu letounu pomoci motorit (rychlost), ktidélek (smér letu,
vyrovnani kfidel), horizontalniho kormidla (vyska, thel podélného sklonu) a
vertikdlniho kormidla (moment zataceni). V ptipad¢ nutnosti nebo volby letu pii
nizkych rychlostech je také mozné vyuzit klapky pro zvysSeni vztlaku.

3 Duokoptéra je obecné letoun se dvema rotory — v podstaté se podoba helikoptére
s tandemovym usporadanim rotoru.

4 Napr. vizeni vysky letu — horizontalni kormidlo pri horizontalnim letu vs. synchronni tah
motorii pri vertikalnim letu.

139



Tento rezim tedy kopiruje fizeni letadla tak, jak je ilustrovano na Obr. 9.1.
Vzhledem k tomu, Ze je tento reZzim letu obecné zndm a jeho princip byl také
uveden v teoretické ¢asti v kapitole 2.1.1, je zde shrnut jen strucné.

Smérovka .—)
4

Klapky

\‘/ Levy stied tahu
\Véh‘ldé]ko )

Obr. 9.1: Ridici prvky v reZimu horizontalniho rizeni

V konfiguraci dvoumotoroveho letounu je nutné zajistit synchronizaci obou
motorll, aby nedochdzelo k rotaci letounu kolem osy z. Je také potieba zduraznit,
ze ackoliv motory v kombinaci s vrtulemi maji zdkladni vliv na rychlost letu,
nejedna se o jediny fidici prvek v tomto procesu. Vyskovkou je totiz nutné
nastavit vhodny uhel néb&hu letounu pro generovani dostatecného vztlaku
kiidel. Bez dostate¢né¢ho vztlaku by motory musely pro zajisténi ptfimého letu
generovat mnohem vys$i tah.

Obecné slouzi smérovka pro vyrovnani vyboceni, jak u ptimého letu, tak i pii
zataceni. Kfidelka jsou pouzita pro zménu sméru letu nebo pro vyrovnani ktidel.
Pti zataceni mohou byt pouzivany spolecné se smérovkou.

Vyskovka je pouzita pro zménu vysky, resp. Uhlu podélného sklonu. Je
potieba uvést, ze zména vySky je samoziejm&€ mozna jen Vv kombinaci
s adekvatnim tahem generovanym vrtulemi.

Jesté je potteba zdlraznit, Ze sila, kterou jsou schopny jednotlivé fidici plochy
vygenerovat je zavisla na jejich velikosti, vychylce, a rychlosti a sméru proudéni
okolo dané plochy.

9.1.2 Rezim vertikalniho letu

Béhem navrhu fidiciho systému pro duokoptéru je mozné zaznamenat, ze
hlavnim ak¢énim ¢lenem jsou zde motory a jejich vykon, resp. rychlost otaceni.
Pomoci synchronizace rychlosti otdeni motorl lze ménit rychlost a vysku,
prudsim zvySenim rychlosti otaCeni jednoho z motorli a nésledné dorovnani
rychlosti motorem druhym 1ze ménit pozici letounu, jemnym zvySenim rychlosti
otaceni jednoho z motoril a ptipadné 1 velice jemné snizeni rychlosti druhého Ize
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ménit smér letu (vedlejSim produktem zde ale miize byt 1 zména pozice a vysky)
a vertikdlni thel bo¢niho ndklonu. Zména sméru letu mize byt jesté zajisténa
horizontalnim kormidlem anebo kiidélky, ale jen béhem zmény pozice. Je
potfeba také dodat, ze pokud by vykon motorit byl pfi nejmensim pobliz
maximalni hodnoty, neslo by v tomto rezimu pouZit typy fizeni, které vyuzivaji
zvySeni rychlosti otaceni aspoii jednoho z nich.

Pfi tomto zpisobu letu je v nasi konkrétni konfiguraci dale nutné udrzovat
vertikalni vyrovnani kiidel pomoci kiidélek, vertikalni uhel stoupéani (okolo 90°)
pomoci horizontalniho kormidla a také vertikalni tthel bo¢niho naklonu pomoci
vertikalniho kormidla. Samoziejmé je toto mozné, jen pokud se letoun
pohybuje, tzn., Ze pfi vznaseni mini-letounu nebude jakékoliv zména thlu téchto
fidicich ploch ovliviiovat jeho rotaci, dokud nebude vystavena proudéni
vzduchu. To tedy znamend, ze za ufelem vyuziti téchto fidicich ploch je opét
nutné zapojit do fizeni pohonny systém. I kdyz tato forma tizeni piisobi slozit¢,
jedna se v podstaté (ovSem ne zcela) o stejny princip jako v rezimu letadlo.

Jak jiz bylo zminéno, tento rezim letu umoznuje vertikalni vzlet a pristani. Pro
naSi konfiguraci je ftizeni podobné jako u helikoptéry s tandemovym
uspofadanim rotortt a multi-koptér, ale nelze jej povazovat za Uplné stejné —
v téchto konfiguracich napf. neni potieba feSit zménu rezimi letu, od
helikoptéry se letoun lisi absenci cykliky a upfednostnénim vrtuli pted rotory, na
rozdil od béznych multi-koptér jsou u letounu pouze dvé vrtule.

Pro zajisténi jednoduchosti jsou zde nékteré parametry pouzivany stejné jako
v rezimu letadlo, ale mohou se u nich vyskytovat jisté odliSnosti, které si zada
princip fungovéani fidiciho systému.

U thlu podélného sklonu (viz Obr. 9.2) je pro spravné fizeni nutné rozsitit
hodnoty az na uhel 180° (pfepocet lze provést s vyuzitim uhlu pfi¢ného
ndklonu). V tomto rezimu letu je tento uhel v podstaté vyuzivan jako uhel
pricného néklonu, pfi€¢emz letoun je vyrovnan na hodnoté 90°.

o'[°]
Podélny
sklon

Horizontalni rovina

Zemska osa z

Obr. 9.2: Modifikovany uhel podélnéeho sklonu pro rezim duokoptéry
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Dal§im thlem je thel bo¢niho naklonu, ktery je vtomto rezimu métfen
vzhledem k vertikdlni ose zemského soufadnicového systému, jak je ukazano na
Obr. 9.3. Je nutné jej vypocitat pomoci uhlu podélného a pfi¢ného naklonu
letadla.

Horizontalni rovina

Zemska osa z

Obr. 9.3: Uhel bocniho ndklonu pro rezim duokoptéry

Pro tento rezim byl smérovy uhel definovan z pohledu od levého kiidla
k pravému kiidlu. Smérovy uhel jiZ proto neni mozné vztahovat k nosu letounu;
na misto toho musi byt vztazen k pravému ktidlu, jak je ilustrovano na Obr. 9.4.

Sever

v
Smérovy uhel

Zapad Vychod

Jih

Obr. 9.4: Modifikovany smerovy uhel v rezimu duokoptéry

Uhel p¥i¢ného naklonu je zde chapan stejné jako v rezimu letadlo (viz Obr.
9.5) a jeho vyuziti je primarné pro piepocet thli.
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Horizontalni rovina

Zemska osa z

.
Obr. 9.5: Uhel pricného naklonu vyuzity pro prepocet ostatnich 1ihlii

Obr. 9.6 demonstruje princip zmény vysky v reZimu duokoptéry. Pokud je
celkovy tah obou synchronizovanych vrtuli vétsi nez tiha letounu, tak dochazi ke
stoupani. Pokud je stejnd, tak letoun visi ve vzduchu. A pokud je nizsi, letoun
klesa, popt. pti piili§ nizkém tahu pada. Je tedy potieba zajistit, Ze v tomto
rezimu bude nastavena minimalni bezpecna hodnota tahu, ktera bude vrtulemi
zajiSténa prostiednictvim otacek motoru.

Viseni

Cl
LT RT . .
f _ Stoupani &
LT R1
- M
~

Klesani
Obr. 9.6: Zména vysky v rezimu duokoptéry

Na rozdil od helikoptér a multi-koptér ma diky aerodynamickym silam a
fidicim plocham mini-letoun V-TS pii padu mnohem vétsi Sanci na jeho vybrani
a na pokracovani letu asponl v horizontalnim rezimu. Jinymi slovy, pad mize byt

Obr. 9.7 reprezentuje zménu polohy letounu zvySenim tahu jedné (levé)
vrtule, coz vede ke zvySeni bo¢niho naklonu letounu. Poté nasleduje dorovnani
tahu druhou (pravou) vrtuli, kterd zabrani zvySovani bo¢niho néklonu a vede
k posunuti letounu pozadovanym smérem.

Kwvili doasnému rozdilu v to¢ivych momentech vrtuli dochazi k malé zméné
ve sméru letu; nicméné toto mize byt korigovano béhem letu. Tento problém by
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se dal vyfesit také pouZzitim proménného stoupani vrtule, resp. thlu nabéhu listh
rotoru (rdzné stoupani vrtuli zde znamend rizny tah pii stejném tocivém
momentu). Nicméné, jak uz bylo zminéno, pro zjednoduseni fizeni je zde
limitace pouziti vrtule s fixnim stoupanim.

11- (8
° C D

Obr. 9.7: Zména polohy letounu v rezimu duokoptéry

° mp

Velkym rozdilem mezi fizenim duokoptéry a multi-koptéry je zména sméru
letu pomoci toCivého momentu — princip je naznacen na Obr. 9.8. Pokud je
pouzit tento typ fizeni, dojde také ke zméné polohy letounu. Aby se nejednalo o
ptili§ velkou zménu pozice, mél by byt rozdil otacek vrtuli co mozna nejmensi.
Tato parazitickd zména nemtze byt bohuzel jednoduse korigovana. Stejné jako
v minulém ptipad€, by 1 zde bylo moZné tento problém vyfeSit pouZitim
proménného stoupani vrtule, resp. thlu nabéhu listh rotoru (rtizné stoupani vrtuli
zde znamena stejny tah pfi rizném to¢ivém momentu).

-

Obr. 9.8: Zmeéna smeéru letu pomoci tocivého momentu v rezimu duokopteéry

Jak je ukézano na Obr. 9.9, zménu sméru je mozné také dosahnout pouzitim
horizontalniho kormidla. Toto je ale mozné jen pii zméné pozice letounu. Tato

o 24
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Smér letu

t 1

Obr. 9.9: Zména sméru letu pomoci horizontalniho kormidla v rezimu duokoptéry

Nicmeéné existuje jeste tfeti moznost zmény sméru bez nutnosti zmény pozice
letounu. Tento zpisob, ktery je prezentovan na Obr. 9.10 vyuziva kiidélka
béhem zmény vysky letounu. Jakmile je dosazeno daného sméru, mize letoun
opét sestoupit na pavodni vysku, pokud je to potieba. Posledni zminéné typy
fizeni sméru letu mohou byt pouzity u velké vétSiny ptipadl a vzhledem k jejich
vetsi bezpecnosti by mély byt preferovany. Je dobré poznamenat, Ze pokud by
byla pouzita tazna vrtule, jejiz tahem vyvolané proudéni by obtékalo plochy
okolo kiidélek, mélo by byt mozné ménit smér 1 bez nutnosti zmény vysky.

’

Pii letu vzhiiru || /

\

Obr. 9.10: Zména smeéru letu pomoci kridélek v rezimu duokoptéry

Uhel boéniho naklonu ma dvé metody fizeni, které na n& mohou byt
aplikovany. Prvni je uvedena na Obr. 9.11 a pouziva zvySeni tahu vrtule, ktery
vyrovna Uhel bo¢niho naklonu. Tato metoda je vhodnéjsi pfi visu letounu.
Naopak na Obr. 9.12 je vidét moznost vyuziti vertikalniho kormidla, které opét
pro spravnou funkénost pottebuje proudéni okolo tidici plochy, napt. béhem
zmény vysSky nebo pozice letounu. Pouziti vertikdlniho kormidla je opét

o 24
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Obr. 9.11: Zmena uhlu bocniho naklonu pomocit vrtuli v rezimu duokoptéry

Let smérem vzhuru

aERES

Obr. 9.12: Zména uhlu bocniho naklonu pomoci vertik. kormidla v reZimu duokoptéry

Vnéjsi
sila

v

Pravdépodobné nejvétsSim problémem duokoptéry je fizeni uhlu podélného
sklonu. Jediné fesSeni je pouZzit horizontalni kormidlo béhem zmény vysky, jak
1ze vidét na Obr. 9.13; popt. je mozné jej pouzit i béhem zmény pozice. Nicméné
béhem visu takto neni mozné dlouhodobé¢ stabilizovat letoun. Zde by mohly
pomoct oto¢né vrtule; nicméné vzhledem k jejich slozitéjSimu fizeni a vzhledem
k tomu, Ze ma rezim duokoptéry primarné slouzit pro vertikalni vzlet a pfistani
tohoto letounu, neni tato moznost uvazovana. Opét je dobré zminit, Ze pokud by
generované proudéni vrtule obtékalo kolem vysSkovky, bylo by mozné zménit

tento thel bez nutnosti ménit vysku.
Let smérem vzhiru
¢

;,

=)

Vnéjsi sila

Obr. 9.13: Zmena uhlu podélného sklonu v rezimu duokoptéry

Pokud dochazi k destabilizaci podélného sklonu prostiednictvim externiho
vlivu, miize byt tento vliv minimalizovan vhodnou orientaci kiidel, jak je
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uvedeno na Obr. 9.14. Nejenom, Ze pii natoceni letounu kiidly smérem k vlivu
destabilizace, napi. vétru, dojde ke snizeni plochy letounu, ktera je ovlivnéna,
ale je také mozné vyuzit jeden z typu fizeni uhlu bo¢niho néklonu pro ptipadné
vyrovnani vlivu. Nanestésti neni vzdy jednoduché nebo mozné nalézt smér
destabilizace béhem letu, navic se mize smér ménit, nebo mizZe existovat vice
zdrojti destabilizace nez jen jeden. Toto je pravdépodobné nejvetsim
nedostatkem této konfigurace.

- N
B 1
t 41t

Vitr
Veétsi destabilizace

t 1+ 1
Vitr
Mensi destabilizace

Obr. 9.14: Minimalizace destabilizace uhlu podélného sklonu v rezimu duokoptéry

Poslednim, ale pomérné dillezitym je fizeni orientace kiidel. Tento typ fizeni
je nejvice vyuzitelny béhem piechodné faze z horizontadlniho sméru letu na
vertikalni a naopak. Princip je popsan na Obr. 9.15; kiidla jsou udrZzovéna
v jejich pocatecni orientaci pouzitim kiidélek a to bez ohledu na thel podélného
sklonu. Tento typ tizeni byl v angli¢tin€ nazvan jako “Wing Orientator”.

a) =90°

Podélny sklon

»

Vnéjsi
sila

Pozadovany »
smeér

Stoupani
letounu

u{ o

Obr. 9.15: Princip chovani pri rizeni orientace kridel v rezimu duokoptéry
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Jedna se v podstaté o podobny princip fizeni pro vyrovnani kiidel v rezimu
letadla (ndzev v anglictin€ je ,,Wing Leveler®); nicméné realizace je rozdilna.
Vyrovnani kiidel vyzaduje pouze zachovani nulového thlu kiidel smérem
k zemi. Pfi pfechodném manévru by pak po dosazeni a piekroceni 90°
modifikovaného thlu podélného sklonu zacala kiidla rotovat. Je to zplsobeno
tim, ze se prudce zméni thel pficného ndklonu z (idedln¢) 0° na +180°.
Nasledkem toho dojde v fizeni ke snaze vyrovnat kiidla zpét na 0°, coz vede
k nekonecné rotaci tak, jak naznacuje Obr. 9.16. Z tohoto tedy vyplynula jiz
zminéna nutnost zamény fizeni hodnoty uhlu sklonu smérem k zemi na hodnotu
uhlu sklonu smérem k severu — tj. provedeni modifikace smérového tihlu tak, jak
bylo znazornéno na Obr. 9.4.

Vyrovnani

kiidel

Vyrovnani
kiidel

Stoupani
letounu

Podélny sklon

<Q()"

\

Cilova hodnota

=90°
®

\

Presah

>9()°

Cilova
hodnota

—90° ¢

Pod hodnotou

<90°

u\;...a-b\ =

Piesah

(=90°)

Pod hodnotou

(<90°)

G

Obr. 9.16: Princip chovani pri Fizeni vyrovnani kridel v rezimu duokoptéry

9.2 Algoritmus automatické Ziegler-Nicholsovy metody
kritickych parametru

Algoritmus automatické Ziegler-Nicholsovy metody kritickych parametri je
pouzit jako zékladni zplsob nastaveni PID regulatorG v autorové aplikaci
Control System Designer for JSBSim (viz kapitola 3.2.14) a poprvé byl
prezentovan v autorové publikaci €. 7 [209]. Jedna se tedy o algoritmus vyvinuty
v ramci této disertacni prace, pfi¢emz vychazi z Ziegler-Nicholsovy metody.

Algoritmus je tedy v podstaté softwarovou implementaci ZN metody. Bylo
ovSem nutné vyfesit problémy automatického vykonani této metody bez nutnosti
manudlni analyzy pribéhu regulované veli¢iny v Case a bez manualniho
pienastaveni PID regulatoru v jednotlivych krocich. Vypocet vysledného
nastaveni PID regulatoru (po nalezeni hodnot kritického zesileni a periody) je
pak také proveden dle volby uZivatele.

V aplikaci je nejdiive nutné nastavit obecné inicializa¢ni parametry simulace:

e Specifikaci cesty k souboru se skriptem simulace

e Specifikaci cesty k souboru autopilota (s fidicim systémem)
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e Konkrétni PID regulator, ktery bude ladén
e Cestu vystupniho CSV souboru s vysledky simulace

e Vzorkovaci frekvenci s jakou budou ukldddna data do vystupniho CSV
souboru (doporuceno 30-100 Hz)

e Nazev regulované (a analyzované) veli¢iny v JSBSim

e Nastaveni casového intervalu signélu (pocatecni a koncovy cas), pro ktery
bude pribéh zmény regulované veliiny analyzovan (koncovy ¢as miize byt
uveden jako %inf, tj. az do konce simulace)

e Typ metody ladéni PID regulatoru (ZN nebo geneticky algoritmus)

e Specifické parametry pro vybranou metodu ladéni PID regulatoru (viz nize)

e Piikazy/argumenty pro konzolovou aplikaci JSBSim (voliteln¢)

Specifické parametry pro Ziegler-Nicholsovu metodu kritickych parametrti
popisuje Tabulka 9.1. Jedna se o maximalni pocet iteraci algoritmu, pocatecni
zesileni, krok zesileni, omezeni zesileni, a maximalni odchylka hodnot vrchola
amplitudy signalu. Tyto parametry nejvice ovliviiuji kvalitu vysledki a
pravdépodobnost konvergence.

Tabulka 9.1 Parametry algoritmu automatické Ziegler-Nicholsovy metody

Parametr Popis
iteration_maximum Maximalni pocet iteraci algoritmu pro nalezeni kritické¢ho
zesileni a kritické periody (Ize nastavit na nekone¢no: %inf).
gain_initial Pocate¢ni hodnota zesileni, od kterého algoritmus hleda cilové
kritické zesileni.
gain_change iteration Velikost zmény zesileni béhem jedné iterace algoritmu.
gain_constraint Hrani¢ni hodnota zesileni, po jejimZ dosazeni se algoritmus

ukonc¢i bez ohledu na nalezeni kritického zesileni (tento
parametr je mozné vyfadit nastavenim na %inf).

tolerance amplitude Maximalni odchylka velikosti jednotlivych amplitud, ktera je
tolerovana pii rozhodovani o dosazeni kritického zesileni.

V kédu algoritmu jsou definovany dal§i promeénné, které ale bézny uZzivatel

nemuiiZe ménit (pouze programator). Jsou to nésledujici parametry:

o PeriodQuantityRangeMaximum (nastaveno na 3) je maximalni varia¢ni
rozpéti vzdalenosti jednotlivych vrcholl od sousedniho vrcholu. Tato
hodnota musi byt velice nizkd — maximum by se mélo pohybovat v
intervalu 1 az 3 v zavislosti na frekvenci zapisu dat do CSV souboru.
Vzdalenosti se pocitaji z indextt (v poli hodnot signalu), na kterych byly
vrcholy nalezeny.

o NumberOfPeaksMinimum (nastaveno na 10) je minimalni pocet vrcholi
amplitudy, které musi byt nalezeny v signélu, aby byla analyza dostatecné
kvalitn¢ vyhodnocena.
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o CriticalGainChangeTolerance (nastaveno na 0,00001) je hrani¢ni odchylka
minimdlni zmény kritického zesileni pti dynamické zméné zesileni béhem
iteraci (pii zptesiiovani hodnoty kritického zesileni). Pokud bude hodnota
zmény kritického zesileni modifikovana o nizs§i pomérnou hodnotu, nez je
uvedeno vtomto parametru, dojde k ukonceni algoritmu (vétSinou
uspeSnému, nebo aspoii ¢astecné tspésnému ukoncent).

Analyza periodicity prubéhu s\gné\u)

Odstranéni konstantniho, linedmiho,
nebo castetné lineamiho trendu ze signalu

UloZeni souboru autopilota s
nastavenim pro aktualni iteraci \L

[ Nalezeni vreholl amplitud v signalu J

L

Vypocet vzdalenosti mezi sousednimi vrcholy]

L

[Vy;:uéet variaéniho razpéti vzdélennsti]

[Spuéténi skriptu JSBSIim simu\ace} [

Jjednotlivych vreholu od

[ Zaloha CSV souboru z JSBSIm J
sousedniho vrcholu

Ziskani vzorkovaci frekvence
z dat Gasové slazky

[ Nacteni CSV souboru z JSBSIm J

[ Vypotet délky periody signalu J

[ Vybér casti signalu z Easového intervalu ]

[ Vypocet maximalni tolerované délky periody ]

Je variaéni rozpéti vzdalenosti vrcholl dostateéné malé? (PeriodQuantityRangeMaximum)
a zaroven
Je prvni vrchol v signalu nalezen v predpokladaném case?
a zaroven
Je posledni vrchol v signalu nalezen v pfedpokladaném Ease?
ANO a zaroven
Byl nalezen dostateény potet vreholu v signalu? (NumberOfPeaksMinimum)

NE

X [ Signal je periodicky } >{ Vypocet statistickych informaci z amplitud vrcholl J

Jsou rozdily velikosti amplitud
dostateéné malé? (tolerance_amplitude)

NE

Zapis informaci o periodicité

r ANO
L Signal ma kenstantni velikost amplitud J
signalu do TXT souboru

Je signal periodicky a ma
konstantni velikost amplitud?

Aktualni zesileni je nastaveno

Aktualni hodnota zmény zesileni
na hodnotu v pfedchezi iteraci i

je snizena na polovinu

NE

[ Zapis informaci o prubéhu iterace do TXT souboru J

|

[ Zvyseni zesileni o aktualni hodnotu zmény zesileni ]

ZvySeni pottu iteraci o 1

NE

ANO ANO
Volba pravidia ZN metody Vypocet hodnet sloZek PID regulatoru
Bylo dosazeno maximalniho pottu iteraci? (iteration_maximum) W{E

nebo f \

Bylo dosaZeno hraniéni hodnoty zesileni? (gain_constraint) Q(r’\tlcké y nebyly nabzenyj
nebo
Méni se hodnota kroku pro zpfesnéni kritickych parametru jen nepatmé? (<=CriticalGainChangeTolerance)

Bylo nalezeno kritické zesileni a kriticka perioda?

Obr. 9.17: Aktivitni diagram algoritmu automaticke Ziegler-Nicholsovy metody
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Kompletni algoritmus automatické Ziegler-Nicholsovy metody byl v aplikaci
Control System Designer for JSBSim implementovan zplsobem, ktery je
znazornén v diagramu na Obr. 9.17. Slovné je mozné jednotlivé kroky algoritmu
popsat nasledovné (konkrétni kod lze nalézt v souborech JSBSimManager.sci,
ControllerDesignMethods.sci, a peak_detect.sci):

e Opakovani smycCky, dokud neni dosazeno maximalniho poctu iteraci
(iteration _maximum), nebo dokud neni dosazeno hranic¢ni hodnoty zesileni
(gain_constraint), nebo dokud neni zména kritického zesileni niz$i nez
CriticalGainChangeTolerance.

o Na pocatku iterace je soubor autopilota s novym nastavenim PID
regulatoru uloZen a zalohovan (kvili sledovani pritbehu algoritmu).

© O O O

Je spustén soubor s JISBSim skriptem simulace.

Vystupni CSV soubor z JSBSim je nejdiive zalohovan a poté nacten.
Vybér Casti signalu z Casoveho intervalu, definovaného uZivatelem.
Analyza periodicity pribchu signalu regulované odchylky (jak jiz bylo

zminéno, je potieba, aby byl signal ziskan pfi dostatecné velké
vzorkovaci frekvenci, v naSem ptipadé minimdlné 30 Hz; jinak mize
dojit k nepiesné analyze).

Odstranéni konstantniho, linearniho, nebo ¢aste¢né€ linearniho trendu
ze signalu.
Nalezeni vrcholti amplitud v signalu (pokud existuji), pficemz jejich
umisténi je ulozeno ve formé¢ indext, které na né odkazuji. (zde byla
pouzita funkce ,Peaks detector, kterd je soucasti souboru
peak_detect.sci [194])
Vypocet vzdalenosti mezi sousednimi vrcholy (dle indexi).
Vypocet variaéniho rozpéti vzdalenosti jednotlivych vrcholi od
sousedniho vrcholu.
Ziskani vzorkovaci frekvence z dat ¢asove slozky CSV souboru.
Vypocet délky periody signalu za pouziti sttedni vzdalenosti vrcholi a
vzorkovaci frekvence.
Vypocet maximalni délky periody, kterd bude tolerovana pii testu
periodicity.
Pokud je variani rozpéti vzdalenosti vrcholi men$i nebo roven
hodnoté¢ PeriodQuantityRangeMaximum, a zaroven, pokud Ccas
vyskytu prvniho vrcholu je men$i nebo roven maximalni délce
periody (viz predchozi krok), a zarovenn pokud se posledni vrchol
vyskytuje v Case, po kterém jiz Zadny dalsi vrchol nemiize nasledovat
z divodu konce simulace (tato podminka je opét vyhodnocena pomoci
maximalni délky periody), a zaroven, pokud je pocet vrchold aspoini
NumberOfPeaksMinimum, tak je signal vyhodnocen jako periodicky.
» Vypocet statistickych informaci zamplitud vrcholi (obzvlast
dualezita je stiedni hodnota a variaéni rozpéti).
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» Pokud jsou rozdily velikosti amplitud menSi nez maximalni
odchylka folerance amplitude definovana uzivatelem, tak je signal
oznacen za periodicky s konstantni velikosti amplitud.

o Zapis informaci o analyze periodicity signalu do textového souboru.

o Pokud je signal periodicky a amplituda mé piiblizné stejnou vysku pro
kazdou periodu (dle ftolerance amplitude), tak je aktualni zesileni
nastaveno na hodnotu v pfedchozi iteraci a aktudlni hodnota zmény
zesileni béhem iterace je snizena na polovinu (tento krok je zahrnut kvtili
moznosti automatického nalezeni zesileni, pii kterém se konstantni
velikost amplitud pfi oscilaci objevuje poprveé).

o Zapis informaci o prib¢hu iterace do TXT souboru.

o Zvyseni zesileni o aktualni hodnotu parametru gain_change_iteration.

o Zvyseni hodnoty aktualniho poctu iteraci o 1.

Pokud bylo nalezeno kritické zesileni a kriticka perioda, jsou vypocitany

hodnoty slozek PID regulatoru za pouZiti pravidla ZN metody, které vybere

uzivatel. Algoritmus se poté ukonci.

9.3 Ridici systém pro horizontalni let

V této Casti je popsan fidici systém pro horizontalni let a jeho jednotlivé typy
fizeni jsou ladény algoritmem automatické ZN metody popsané v piedchozi
kapitole. Ridici systém rezimu letadlo se sklada z Sesti typt fizeni:

Vyrovnani ktidel (Wing Leveler)

Rizeni vy3ky letu (Altitude Hold)

Rizeni sméru letu (Heading Hold)

Rizeni Ghlu podélného sklonu (Pitch Hold)
Rizeni rychlosti letu (Velocity-Total Hold)
Tlumeni bo¢nich kmitl (Yaw damper)

Typy fizeni byly postupné ladény v potadi, vjakém jsou uvedeny vyse.
Vzorkovaci frekvence byla nastavena na hodnotu 100 Hz. Vzhledem k tomu, ze
se pred prvnim pokusem o ladéni ned4 pfesné urcit, jak by parametry algoritmu
mély byt nastaveny, byly ve vSech ptipadech nejdfive pouzity stejné hodnoty, a
az pozdéji byly zptesnény dle priibéhu ladéni. Hodnoty prvniho pokusu byly
vzdy nasledujici:

iteration_maximum = 25
gain_initial = 0,05
gain_change iteration = 0,05
gain_constraint = %inf
tolerance_amplitude = 0,1
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9.3.1 Vyrovnani kiidel (Wing Leveler)

Na Obr. 9.18 je mozné vidét schéma fidiciho systému pro fizeni vyrovnani
kiidel letounu. Hlavni slozkou je PID regulator, na ktery je piimo ptivedena
hodnota tihlu pfi¢ného néklonu bez nutnosti zahrnout porovnavaci ¢len. Toto je
mozné¢ diky tomu, ze pfi tomto typu fizeni je vZzdy pozadovano dosazeni
nulového whlu. Nasledné je signal ptfiveden na zesilovaci Clen, ktery ovSem
slouzi pouze pro zménu znaménka hodnoty signalu (zesileni je nastaveno na
hodnotu -1.0).

Nakonec je vyuzit piepinac, ktery aplikuje signal na akéni Clen kiidélek, jen
pokud byl aktivovan rezim letadla a typ fizeni pro vyrovnani kiidel, pficemz ale
nesmi byt aktivovdno fizeni sméru letu. Stejnd podminka je vyuzita i
v ptepinaci, ktery je napojen na spoust’ (trigger) PID regulatoru pro zamezeni
wind-up efektu pomoci vyfazeni integracni slozky.

.

T <switch> <switch>

';: - — udedohi_fex <pid> <pure_gain> pfaileron_cmd T~ aplaileron_cmd
—*-_fcshing-leveler-pid-on-off fesiwing-leveler-error-pid fcshwing-leveler-eror-pid-reverse "™ —_fcshing-leveler-command-selector _—~
— — r E K] T

Obr. 9.18: Schéma ridiciho systému pro Fizeni vyrovnani kridel

Parametry algoritmu automatické ZN metody byly oproti prvnimu pokusu
zménény nasledujicim zplisobem:

e gain initial =3

e gain change iteration = 1

e tolerance amplitude = 0,2

Algoritmus nalezl kritické zesileni na hodnoté 18,863281 a kritickou periodu
o délce 0,1744096 sekund. K nalezeni vysledkli bylo potfeba 25 iteraci. Cast z
prabéhu oscilace 1ze vidét na Obr. 9.19, pticemZ potvrzuje piesnost algoritmu.
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Obr. 9.19: Oscilace uhlu pricného naklonu pri kritickém zesileni
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Tabulka 9.2 obsahuje jednotliva nastaveni PID regulétoru, ktery je vyuZzit pro
fizeni vyrovnani kiidel. Na Obr. 9.20 jsou zobrazeny pritbehy tohoto fizeni pro
vSechna nastaveni s vyjimkou téch, které vykazovaly nestabilni chovani (tj. PI).
Dle vysledkii bylo vybrano ZN pravidlo s nazvem ,,s mirnym pfekmitem®.

Tabulka 9.2 Nastaveni PID regulatoru pro fizeni vyrovnani kiidel

Typ regulatoru (nazev pravidla) K, Ki Ka
P (klasicky) 9,4316405 - -
PI  (klasicky) 8,4884765 58,638286 -
PD (klasicky) 7,5453124 - 0,0657987
PID (klasicky) 11,317969 129,78607 0,2467453
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 13,204297 189,27136 0,3454434
PID (s mirnym pi'ekmitem) 6,2248827 71,382341 0,3582742
PID (bez prekmitu) 3,7726562 43,262025 0,2171359
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Obr. 9.20: Prubeh rizeni vyrovnani kridel pro jednotliva ZN pravidla

V podminkach simulace byl nastaven pocate¢ni tthel pficného ndklonu na 10°,
pficemz bylo cilem vyrovnani ktidel (tj. nulovd hodnota). Vykon motorti byl
nastaven na takovou hodnotu, aby byla rychlost letu mezi 15-16 m/s (nebylo
pouzito fizeni rychlosti letu).

Vhodny vysledek poskytuje pravidlo ,,s mirnym prekmitem®, které umoziuje
ustaleni veli¢iny jiz za 0,733 sekund; doba nab&hu je 0,0583 s. Dals§i mozZnosti je
1 vyuziti PD regulatoru, ktery ma nizs8i prvni, ale zato vyssi druhy a tfeti prekmit;
navic signal obsahuje o jeden ptekmit navic, coZ neni u vyrovnavani kiidel
zédouci. Z dat bylo zjisténo, Ze béhem vyrovnani kiidel dochazi ke generovani
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momentu zata¢eni o hodnoté okolo 0,046 deg/s, ktery zplisobuje mirné zataceni
letounu.

Na Obr. 9.21 lze vidét normalizovany pribéh zmény veli¢iny o jednotku a
Tabulka 9.3 ukazuje parametry pfechodové charakteristiky.
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Obr. 9.21: Normalizovany prubéh rizeni vyrovnani kridel pro jednotliva ZN pravidla

Tabulka 9.3 Parametry normalizovaného pritbéhu pro fizeni vyrovnani kiidel

Typ regulatoru (nazev pravidla) Doba Doba Velikost
nabéhu ustaleni prekmitu
P (klasicky) 0,004999998 0,140833277 | 0,609888173
PD (klasicky) 0,005833331 0,064999974 | 0,430467382
PID (klasicky) 0,004999998 0,103333292 | 0,855159048
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,004999998 0,077499969 | 0,904723466
PID (s mirnym pirekmitem) 0,005833331 0,073333304 | 0,516733807
PID (bez prekmitu) 0,007499997 0,13333328 0,62759248

9.3.2 Rizeni vysky letu (Altitude Hold)

Ridici systém pro fizeni vysky letu je zobrazen na Obr. 9.22. Porovnavaci ¢len

nejdiive zjisti odchylku Zadané hodnoty a hodnoty aktualni. Poté je zjiSténa
pozadovand hodnota rychlosti stoupani, a ta je ptfivedena na druhy porovnévaci
Clen. Vysledna hodnota smétuje do PID regulatoru. Podobné jako v piedchozim
piipad¢é se zde objevuje zesilovac, ktery pouze zméni logiku signalu s kladné
hodnoty na zapornou.
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Déle jsou zde dva piepinace, z nichz prvni aktivuje funkci PID regulatoru a
druhy zajistuje piivedeni signalu na akéni Clen, jen pokud byl aktivovan rezim
letadla a tento typ fizeni, pficemz ale nesmi byt aktivovdno fizeni uhlu
podélného sklonu. Spoust PID regulatoru pro zamezeni wind-up efektu je
aktivovana pfi aktudlnim nastaveni vyskovky na hrani¢ni hodnoty.

305 100 -

<summer= - <pure_gain> <lag_filter= <fes_function> E -d0t-] ] <summer>
] fes/altitude-error, fes/altitude-errar-fps fes/altitude-error-fps-lag fes/dot-command-fps fes/hdot-error
- 66 =

305

fesfalevatorpossdeg <deadband>
feshwindup-trigger-alitude

10

e
<pid=> <pure_gain>
fes/altitude-pid-controller fes/altitude-elevator-reverse
Sice

<switch>

<switch>
fes/ap-alt-hold-switch

fes/altitude-elevator-command-selectar.

Obr. 9.22: Schéma ridiciho systému pro Fizeni vysky letu

Jeden parametr algoritmu automatické ZN metody byl oproti prvnimu pokusu
zménén nasledujicim zplisobem:
e tolerance amplitude = 0,075

Algoritmus nalezl kritické zesileni na hodnot¢é 0,4386322 a kritickou periodu
o délce 0,7975554 sekund. K nalezeni vysledkl bylo potteba 23 iteraci. Cést z
prubéhu oscilace 1ze vidét na Obr. 9.23, ptiCemz potvrzuje piesnost algoritmu.

h-sl-meters
301,0332

301,033

301,0328 A /\ /

301,0326 \ \

301,0324 \ j ‘ l \ !
\\ \ f

301,0322

301,032

301,0318 V V \/

301,0316 ; ; ; . " t[s]
0 0,5 1 15 2 2,5

Obr. 9.23: Oscilace vysky letu pri kritickém zesileni

Tabulka 9.4 obsahuje jednotliva nastaveni PID regulatoru, ktery je vyuzit pro
fizeni vySky letu. Na Obr. 9.24 je zobrazen detail priibéhli tohoto fizeni pro
vSechna nastaveni. Dle vysledkll bylo vybrano ZN pravidlo s ndzvem ,,s mirnym
prekmitem®.
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Tabulka 9.4 Nastaveni PID regulatoru pro fizeni vySky letu

Typ regulatoru (nazev pravidla) K, Ki Ka

P (klasicky) 0,2193161 - -

PI (klasicky) 0,1973845 0,2981770 -
PD (klasicky) 0,1754529 - 0,0069967
PID (klasicky) 0,2631793 0,6599650 0,0262375
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,3070425 0,9624489 0,0367325
PID (s mirnym prekmitem) 0,1447486 0,3629807 0,0380969
PID (bez piekmitu) 0,0877264 0,2199883 0,0230890
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Obr. 9.24: Prubeh rizeni vysky letu pro jednotliva ZN pravidla

V podminkéch simulace byla nastavena pocatecni vySka letu 300 m a cilova
vyska 350 m, pfi¢emz motory béZely na takovy vykon, aby byla rychlost letu
mezi hodnotami 15-16 m/s (nebylo pouzito fizeni rychlosti letu). Bylo také
zapnuto fizeni pro vyrovnani ktidel.

Pribéhy jsou zde srovnatelné, pifi bliz§im zkoumani chovéni jednotlivych
nastaveni bylo vybrano pravidlo ,,s mirnym pirekmitem®, jakoZto kompromis
mezi dobou ustéleni a velikosti ptekmitu. Pro zvolené pravidlo plati, Ze letoun
dosahne hodnoty 350 m v case 48 sekund. Poté dojde v Case 62 s k ptekmitu o
cca 2,5 metru a nasledné dojde k ustaleni vysky s drobnym podkmitem o 0,16 m
v Case 85,33 sekund. Doba nab¢hu je 31,083.

Z dat je moZné vy¢ist, Ze rychlost stoupani je 1,4 m/s, tj. 84 m/min. Uhel
stoupani dosahuje hodnoty az 6°, pficemz tohoto vrcholu dosdhne az v 50.
sekundég, potom zacéne klesat. Béhem stoupani se uhel ndbéhu letounu snizuje az
na hodnotu -0,7° v ¢ase 70 sekund, kdy letoun zaclind postupné klesat. Pii
horizontalnim letu se ustaluje na hodnoté -0,0127°.
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Na Obr. 9.25 1ze vidét normalizovany priabéh zmény veli¢iny o jednotku a
Tabulka 9.5 ukazuje parametry prechodové charakteristiky.
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Obr. 9.25: Normalizovany priibéh rizeni vysky letu pro jednotliva ZN pravidla

Tabulka 9.5 Parametry normalizovaného priibéhu pro fizeni vysky letu

Typ regulatoru (nazev pravidla) Doba Doba Velikost
nabéhu ustaleni prekmitu

P (klasicky) 0,59466643 1,700331854 | 0,051862437

PI (klasicky) 0,621666418 1,707165184 | 0,050817795

PD (klasicky) 0,589166432 1,70199852 | 0,051564526

PID (klasicky) 0,621666418 1,705498518 | 0,051253588

PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,621833084 1,704998518 | 0,051363639

PID (s mirnym piekmitem) 0,621666418 1,706665184 | 0,050973466

PID (bez ptekmitu) 0,621499752 1,70833185 | 0,050571497

9.3.3 Rizeni sméru letu (Heading Hold)

Ridici systém pro fizeni sméru letu je uveden na Obr. 9.26. V porovnavacim
Clenu je zjiSténa odchylka z4dané hodnoty a hodnoty aktualni. Jesté piedtim se
ale v prepina¢i urCuje, zda dojde k vyhodnoceni napfimo nastaveného
smérového Uhlu, nebo zda se vyuZziji waypointy a navigacni systém. Toto se

vyhodnoti dle uZivatelské definice podminek simulace.

Nasledné se pomoci druhého porovnavaciho ¢lenu a pfepinace rozhodne, zda
je vyhodnéjsi zataCet vlevo nebo vpravo. ZataCeni je provadéno pomoci
kiidélek, takZe je nutné provadét tizeni thlu pticného niklonu — ten je omezen
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na interval <-10°, 10°>. Odchylku této veliiny vyhodnoti tfeti porovnavaci
Clen, ktery ji pfivadi na PID regulator.

Ptepinace funguji jako v pfedchozim piipadé¢ — aktivuji PID regulator, jen
pokud byl aktivovan rezim letadla a tento typ fizeni. Posledni dva pfepinace
navic vyhodnocuji, zda se podvozek dotykd zemé a poté bud’ nastavi akéni Clen
kiidélek (nedotykd se), nebo akéni ¢len podvozku (dotyka se). I kdyz druha
varianta neni pro nd$§ piipad nutnd, byla pro v¢Etsi flexibilitu a lepsi
ptenositelnost fidiciho systému také zahrnuta.

— <switch> — JélE%“_—’r—'" <switch> T
—_fesheading-setpaint-selector 0T g 1) Festheading-errar-bias-switch
10

<pure_gain>
fesieading-trus-degrees

Obr. 9.26: Schéma 7idiciho systému pro Fizeni sméru letu

Parametry algoritmu automatické ZN metody byly oproti prvnimu pokusu
zménény nasledujicim zpisobem:

e gain initial =1

e gain change iteration = 1

e tolerance amplitude = 0,075

Algoritmus nalezl kritické zesileni na hodnoté 18,921875 a kritickou periodu
o délce 0,1746226 sekund. K nalezeni vysledka bylo potieba 25 iteraci. Cést z
prubéhu oscilace Ize vidét na Obr. 9.27, ptiCemZ potvrzuje piesnost algoritmu.
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Obr. 9.27: Oscilace smerového uhlu pri kritickém zesileni
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Tabulka 9.6 obsahuje jednotliva nastaveni PID regulétoru, ktery je vyuzit pro
fizeni sméru letu. Na Obr. 9.28 jsou zobrazeny pribé&hy tohoto fizeni pro
vSechna nastaveni s vyjimkou téch, které vykazovaly nestabilni chovani (tj. PI).
Dle wvysledkli bylo vybrano ZN pravidlo snazvem ,Pessenovo integralni

pravidlo®.

Tabulka 9.6 Nastaveni PID regulatoru pro fizeni sméru letu

Typ regulatoru (nazev pravidla) Ky, Ki Ka
P (klasicky) 9,4609375 - -
PI (klasicky) 8,5148438 58,748684 -
PD (klasicky) 7,56875 - 0,0660837
PID (klasicky) 11,353125 130,03042 0,2478140
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 13,245312 189,62770 0,3469396
PID (s mirnym pfekmitem) 6,2442187 71,516731 0,3598260
PID (bez piekmitu) 3,784375 43,343473 0,2180763
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235
230 !A
225 \
220 \ AVAV
215 \v/
210 ‘ ; ‘ ‘ ‘ ; ‘ t[s]

0 20 40 60 80 100 120 140

= Classic P = Classic PD == Classic PID

Pessen Integral Rule = Some Overshoot == No Overshoot

Obr. 9.28: Pritbéh rizeni smeroveho uhlu pro jednotliva ZN pravidla

V podminkéch simulace byl nastaven pocate¢ni smérovy uhel na hodnotu
180° a koncovy uhel na 220°. Motory opét bézely na takovy vykon, aby byla
rychlost letu mezi hodnotami 15-16 m/s bez pouziti fizeni rychlosti letu.
Nicméné bylo zapnuto fizeni vySky letu, ktera byla udrZzovana na hodnot& 300
metru.

Priibéhy jsou zde témét shodné, nicméné pii bliz§im zkoumani vychézi
nejlépe ,,Pessenovo integralni pravidlo®. Toto pravidlo umozni zménu
smérového uhlu o 40° a jeho ustéleni za dobu cca 77,13 sekund pti dobé nabéhu
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9,875 sekund. Je nutné podotknout, Ze na rozdil od vyrovnani kiidel zde po
ustaleni nedochazi ke generovani momentu zataceni.

Na Obr. 9.29 lze vidét normalizovany pribéh zmény veli€iny o jednotku a
Tabulka 9.7 ukazuje parametry pfechodové charakteristiky.
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Obr. 9.29: Normalizovany prubéh rizeni smérového uhlu pro jednotliva ZN pravidla

Tabulka 9.7 Parametry normalizovaného priubchu pro fizeni smérového tihlu

Typ regulatoru (nazev pravidla) Doba Doba Velikost
nabéhu ustaleni prekmitu
P (klasicky) 0,247499903 1,939581558 | 0,303067906
PD (klasicky) 0,2474999 1,94228989 | 0,303398277
PID (klasicky) 0,2468749 1,928331563 | 0,301750697
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,2468749 1,928331563 | 0,301740326
PID (s mirnym piekmitem) 0,2468749 1,928539895 | 0,301777537
PID (bez ptekmitu) 0,2468749 1,928539895 | 0,301816304

9.3.4 Rizeni ihlu podélného sklonu (Pitch Hold)

Ridici systém pro fizeni thlu podélného sklonu lze vidét na Obr. 9.30.
Nejdiive je vybrana hodnota, kterou porovnavaci ¢len zahrne do vypoctu — bud’
se bude jednat o uhel podélného sklonu pro rezim letadla, nebo modifikovany
uhel pro vertikalni let. Tento fidici systém je diky tomu mozné vyuzit i pro
vertikdlni let bez nutnosti vytvoteni tpln€ nového schématu.

Odchylka je poté pfivedena na PID regulator, pficemz opét zde figuruji
ptepinace, znichz prvni aktivuje funkci PID reguldtoru a druhy zajiStuje
pfivedeni signalu na akéni Clen, jen pokud byl aktivovan tento typ fizeni,
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pii¢emz nezalezi na rezimu letu. Spoust’ PID regulatoru pro zamezeni wind-up
efektu je aktivovana pii aktudlnim nastaveni vySkovky na hrani¢ni hodnoty.

<deadband>
fesfwindup-trigger-pitch

<switch> aplpitch_setpoint g~ <summer> il <switch> <pid>
fcs/pitch-selection-switch fes/pitch-pid-controller
=0

corrected-phi-deg

<pure_gain>
fes/pitch-elevator-reverse

fesfpitch-command-selectar

Obr. 9.30: Schéma 7idiciho systéemu pro nastaveni uhlu podélného sklonu

Parametry algoritmu automatické ZN metody byly oproti prvnimu pokusu
zménény nasledujicim zpisobem:

e gain initial =1

e gain change iteration = 1

e tolerance amplitude = 0,075

Algoritmus nalezl kritické zesileni na hodnot¢ 1,5203323 a kritickou periodu
o délce 0,4109236 sekund. K nalezeni vysledkl bylo potiteba 19 iteraci. Cést z
pribehu oscilace Ize vidét na Obr. 9.31, pticemz potvrzuje piesnost algoritmu.
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Obr. 9.31: Oscilace uhlu podélného sklonu pri kritickém zesileni

Tabulka 9.8 obsahuje jednotliva nastaveni PID regulatoru, ktery je vyuzit pro
fizeni thlu podélného sklonu. Na Obr. 9.32 jsou zobrazeny pritbéhy tohoto fizeni
pro vSechna nastaveni s vyjimkou téch, které vykazovaly nestabilni chovani (t;.
PI). Dle vysledkti bylo vybrdno ZN pravidlo s nazvem ,,Pessenovo integralni
pravidlo®.
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Tabulka 9.8 Nastaveni PID regulatoru pro fizeni ihlu podélného sklonu

Typ regulatoru (nazev pravidla) K, Ki Ka

P (klasicky) 0,7601661 - -

PI (klasicky) 0,6841495 2,0059119 -
PD (klasicky) 0,6081329 - 0,0124948
PID (klasicky) 0,9121994 4,4397517 0,0468555
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 1,0642326 6,4746379 0,0655977
PID (s mirnym piekmitem) 0,5017097 2,4418634 0,0680342
PID (bez piekmitu) 0,3040665 1,4799172 0,0412329
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Obr. 9.32: Prubeh rizeni uhlu podélného sklonu pro jednotliva ZN pravidla

V podminkéach simulace byl nastaven pocate¢ni thel podélného sklonu na
hodnotu 0° a koncovy thel na 20°. Motory opét béZely na takovy vykon, aby
byla rychlost letu mezi hodnotami 15-16 m/s bez pouZiti fizeni rychlosti letu.
Nicméné bylo zapnuto tizeni pro vyrovnani kiidel.

Je zteymé, Ze nejlepSiho pribéhu dosahuje ,,Pessenovo integralni pravidlo®,
pii kterém dochézi k ustalené zméné thlu o 20° za 0,758 sekund, a to s pouze
jednim nepatrnym piekmitem o 0,6°. Doba nabéhu je 0,4167 s. Dal§i moznosti
by mohl byt 1 ,klasicky PID*, ktery m& o néco krat$i dobu ustéleni, ale vétsi
piekmit, ktery je navic nasledovan podkmitem.

Na Obr. 9.33 Ize vidét normalizovany pribéh zmény veli¢iny o jednotku a
Tabulka 9.9 ukazuje parametry pfechodové charakteristiky.
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Obr. 9.33: Normalizovany prubéh rizeni podélného sklonu pro jednotliva ZN pravidla

Tabulka 9.9 Parametry normalizovaného pritbehu pro fizeni podélného sklonu

Typ regulatoru (nazev pravidla) Doba Doba Velikost
nabéhu ustaleni pirekmitu
P (klasicky) 0,020833325 0,139166211 | 0,112286448
PD (klasicky) 0,020833325 0,05124958 0,07533843
PID (klasicky) 0,020833325 0,037499585 | 0,037917385
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,020833325 0,037916252 | 0,027161883
PID (s mirnym piekmitem) 0,021666658 0,058749577 ] 0,095500217
PID (bez ptekmitu) 0,021249992 0,0833329 0,133152625

9.3.5 Rizeni rychlosti letu (Velocity-Total Hold)

Schéma fidiciho systému pro fizeni rychlosti je uvedeno na Obr. 9.34. Prvni
zesilovac je zahrnut pouze pro to, aby pievedl vstupni hodnotu z jednotky ft/s na
m/s — vyuziva k tomu zesileni o hodnot¢ 0,3048. Dal§im prvkem je porovnavaci
¢len, kde se ur¢i odchylka zZadané hodnoty a hodnoty aktualni.

Poté je signal stejné jako v predchozich ptipadech piiveden pies piepinac na
PID regulator a z néj dale vede pies dva ptepinace na akéni Cleny pro levy a
pravy motor. Tyto tii piepinace obsahuji stejnou logiku: umozni signalu projit
dale, pokud je aktivovan tento typ fizeni bez ohledu na rezim letu.

Spoust’” PID reguldtoru pro zamezeni wind-up efektu je aktivovana pfi
aktudlnim nastaveni vykonii motoru na hrani¢ni hodnoty, pfi vypnutych
motorech, pii1 vypnuti tohoto typu fizeni.
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Obr. 9.34: Schéma ridiciho systému pro Fizeni rychlosti letu

Parametry algoritmu automatické ZN metody byly oproti prvnimu pokusu
zménény nasledujicim zptisobem:

e gain initial = 0,00001

e gain _change iteration = 0,00001

e tolerance amplitude = 0,075

Algoritmus nalezl kritické zesileni na hodnoté 0,0000662 a kritickou periodu
o délce 20,924526 sekund. K nalezeni vysledkli bylo potfeba 18 iteraci. Cast z
pribéhu oscilace 1ze vidét na Obr. 9.35, ptiCemz potvrzuje presnost algoritmu.
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Obr. 9.35: Oscilace rychlosti letu pri kritickém zesileni

Tabulka 9.10 obsahuje jednotliva nastaveni PID reguldtoru, ktery je vyuzit
pro fizeni rychlosti letu. Na Obr. 9.36 jsou zobrazeny prabé&hy tohoto fizeni pro
vSechna nastaveni s vyjimkou téch, které vykazovaly nestabilni chovani (tj. PI).
Dle vysledkt bylo vybrano ZN pravidlo s nazvem ,,PD*.
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Tabulka 9.10 Nastaveni PID regulétoru pro fizeni rychlosti

Typ regulatoru (nazev pravidla) K, Ki Ka
P (klasicky) 0,0000331 . .
PI (klasicky) 0,0000298 0,0000017 -
PD (klasicky) 0,0000265 - 0,0000277
PID (klasicky) 0,0000397 0,0000038 0,0001039
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,0000463 0,0000055 0,0001454
PID (s mirnym prekmitem) 0,0000218 0,0000021 0,0001508
PID (bez ptekmitu) 0,0000132 0,0000013 0,0000914
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Obr. 9.36: Prubeh rizeni rychlosti letu pro jednotliva ZN pravidla

V podminkach simulace byla nastavena pocatecni rychlost 15 m/s a cilova
rychlost 20 m/s. Bylo také zapnuto fizeni pro vyrovnani kiidel a tizeni vysky
letu, ktera byla udrzovana na hodnoté 300 metrt.

Nejlepsiho pribéhu dosahuje PD regulator, pfi kterém dochdzi k ustalené
zméné rychlosti o 5 m/s za cca 46,867 sekund, a to s prekmitem o 1,27 m/s;
doba nabé¢hu je 7,20 s. Z dat je mozné také vycist, Ze tthel nab&hu letounu je pfi
rychlosti 15 m/s na hodnot¢ 0,4862°, a pfti rychlosti 20 m/s na hodnot¢ -1,8333°.

Na Obr. 9.37 lze vidét normalizovany pribéh zmény veli¢iny o jednotku a
Tabulka 9.11 ukazuje parametry pfechodové charakteristiky.
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Obr. 9.37: Normalizovany priibéh rizeni rychlosti letu pro jednotliva ZN pravidla

Tabulka 9.11 Parametry normalizovaného priibéhu pro fizeni rychlosti letu

Typ regulatoru (nazev pravidla) Doba Doba Velikost
nabéhu ustaleni prrekmitu
P (klasicky) 1,1566662 14,39997824 | 0,411797864
PD (klasicky) 1,43999942 9,37331358 | 0,253297073
PID (klasicky) 0,95333296 15,12164462 | 0,468396266
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,83499966 14,20997832 | 0,444453653
PID (s mirnym piekmitem) 1,25333282 19,64830948 | 0,269739505
PID (bez piekmitu) 1,8033326 36,90996924 | 0,357231807

9.3.6 Tlumeni bo¢nich kmiti (Yaw damper)

Na Obr. 9.38 je znazornéno schéma fidiciho systému pro tlumeni boc¢nich
kmiti. Prvni zesilova¢ je zahrnut pouze pro to, aby ptfevedl vstupni hodnotu
z jednotky rad/s na deg/s — vyuziva k tomu zesileni o hodnoté 57,2957795.
Dal§im prvkem je porovnavaci €len, kde se urc¢i odchylka zddané hodnoty a
hodnoty aktualni. Zadana hodnota byla ve v§ech skriptech nastavena na nulu.

Poté je signal stejné jako v ptedchozich ptipadech ptiveden pies piepinac na
PID regulator a z n&j dale vede pies zesilova¢ pro obraceni znaménka hodnoty
signalu a ptes pfepina¢ na akcni ¢len smérovky. Oba piepinace obsahuji stejnou
logiku: umozni signalu projit dale, pokud je aktivovan reZim letadla a tento typ
fizeni. Spoust’ PID regulatoru pro zamezeni wind-up efektu je aktivovana pii
aktualnim nastaveni smérovky na hrani¢ni hodnoty.
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Obr. 9.38: Schéma ridiciho systému pro Fizeni tlumeni bocnich kmiti

Parametry algoritmu automatické ZN metody byly oproti prvnimu pokusu
zménény nasledujicim zpisobem:

e gain initial = 0,1

e gain change iteration = 0,05

e tolerance amplitude = 0,2

Algoritmus nalezl kritické zesileni na hodnoté 0,23125 a kritickou periodu o
délce 0,0470778 sekund. K nalezeni vysledki bylo potieba 9 iteraci. Cast z
pribéhu oscilace lze vidét na Obr. 9.39, pfiCemz potvrzuje piesnost algoritmu.
Z grafu je patrné, Ze by zde bylo vyhodnéjsi zvysit vzorkovaci frekvenci.
Nicméné pii hodnotdch vyssSich nez 100 Hz dochézi k vyraznému zpomaleni
simulace a zapisu vysledkti do CSV souboru.
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Obr. 9.39: Oscilace momentu zataceni pri kritickém zesileni

Tabulka 9.12 obsahuje jednotliva nastaveni PID regulétoru, ktery je vyuzit
pro tlumeni bo¢nich kmit. Na Obr. 9.40 jsou zobrazeny pritbéhy tohoto fizeni
pro vSechna nastaveni s vyjimkou téch, které vykazovaly silné nestabilni
chovani (tj. Pessenovo integralni pravidlo, klasicky PID). Dle vysledki bylo
vybrano ZN pravidlo s ndzvem ,,bez ptekmitu®.
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Tabulka 9.12 Nastaveni PID regulatoru pro fizeni tlumeni bo¢nich kmith

Typ regulatoru (nazev pravidla) K, Ki Ka
P (klasicky) 0,115625 - -
PI (klasicky) 0,1040625 2,6631768 -
PD (klasicky) 0,0925 - 0,0002177
PID (klasicky) 0,13875 5,8944980 0,0008165
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,161875 8,5961430 0,0011431
PID (s mirnym pfekmitem) 0,0763125 3,2419739 0,0011856
PID (bez pi‘ekmitu) 0,04625 1,9648327 0,0007185
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Obr. 9.40: Pritbeh rizeni momentu zataceni pro jednotliva ZN pravidla

V podminkéch simulace byl nastaven po¢ateéni moment zataCeni na hodnotu
okolo 0,046 deg/s tak, jak je generovan pii vyrovnani kiidel. Koncovy moment
byl nastaven na 0 deg/s. Motory opét béZely na takovy vykon, aby byla rychlost
letu mezi hodnotami 15-16 m/s bez pouziti fizeni rychlosti letu. Bylo zapnuto
fizeni pro vyrovnani kiidel a udrZzovani vysky letu na hodnoté 300 m.

U tohoto fizeni je dle vysledkii mozné efektivné vyuzit pouze tii pravidla,
ptficemz PID ,bez piekmitu®“ vykazuje nejlepSi vysledek, kdy dochazi jen
k nepatrnému podkmitu o hodnotu -0,0022 deg/s a to na dobu 0,1 s. Veli¢ina se
poté ustali za 6,575 sekund; doba nédb&hu je 0,00833333 s.

Na Obr. 9.41 Ize vidét normalizovany pribéh zmény veli¢iny o jednotku a
Tabulka 9.13 ukazuje parametry pfechodové charakteristiky.
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Obr. 9.41: Normalizovany prubéh rizeni momentu zataceni pro jednotliva ZN pravidla

Tabulka 9.13 Parametry normaliz. prib¢hu pro fizeni momentu zatdceni
Typ regulatoru (nazev pravidla) Doba Doba Velikost
nabéhu ustaleni pirekmitu
PI (klasicky) 0,179814638 116,3400708 | 0,477213601
PID (s mirnym pfekmitem) 0,089907319 100,1567534 | 0,587831795
PID (bez pirekmitu) 0,179814638 141,6939348 | 0,047158841

9.4 Ridici systém pro vertikalni let

V této Casti je popsan fidici systém pro vertikalni let a jeho jednotlivé typy
fizeni jsou ladény algoritmem automatické ZN metody. Ridici systém rezimu
duokoptéra, ktery je v této praci urCen jen pro vertikdlni vzlet, pfistani a
piechodnou fézi letu, se sklada z nasledujicich typt fizeni:

e Rizeni orientace kiidel (Wing Orientator)

e Rizeni modifikovaného thlu podélného sklonu (Pitch-Corr Hold)

e Rizeni vertikalni rychlosti letu (Velocity-Vertical Hold)

Typy fizeni byly postupné ladény v pofadi, v jakém jsou uvedeny vySe.
Vzorkovaci frekvence byla nastavena na hodnotu 100 Hz. Vzhledem k tomu, Ze
se pred prvnim pokusem o ladéni opét neda ptresné¢ urcit, jak by parametry
algoritmu mély byt nastaveny, byly ve vSech ptipadech nejdiive pouZity stejné
hodnoty, a az pozdé¢ji byly zptesnény dle pribéhu ladéni. Hodnoty prvniho
pokusu byly stejné jako v ptipad¢ ladéni fidiciho systému pro horizontalni let.
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9.4.1 Prepocet uhla pro vertikalni let

Jak jiz bylo zminéno, pro vertikalni let je potieba vypocitat modifikované
varianty Eulerovych thli. V rdmeci této prace byl modifikovany podélny sklon
(0") definovan pro kladné a nulové 6 jako (9.1) a pro zaporné € jako (9.2).
Vysledna hodnota je pak v intervalu <-180°, 180°> Tyto vzorce Ize pro vypocet
vyuzit ve chvili, kdy je thel pfi¢ného néklonu ¢ v intervalu <-180°, -90°> nebo
<90°, 180°>. Pokud tomu tak neni, pak plati: §‘=6. Druhy vzorec neni v této
praci vyuzit, protoze pii zapornych uhlech 6 nebude mini-letoun v rezimu
vertikalniho letu.

0. =180-0 (9.1)

6 =—180—6 (9.2)

Ze vzorct a jejich grafického vyjadieni na Obr. 9.42 je patrné, ze zde dochazi
k roz$ifeni intervalu pro pfipad, kdy letoun leti na zadech. Diivodem je nutnost
ustaleni Ghlu podélného sklonu na hodnoté blizke 90°. Bez rozSifeni by toto
nebylo mozné¢, protoze PID regulator by se pro vyse uvedené intervaly ¢ snaZzil o
akcni zasah v opaném sméru, nez by bylo potieba.
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Obr. 9.42: Pribeh modifikovaného uhlu podélného sklonu

Pro fizeni za Ucelem zachovani orientace kiidel byla vytvofena veliina
nazvana Uhel orientace (¢'). Tento uhel je definovan vzorcem (9.3) pro intervaly
uhlu pti¢ného naklonu ¢ <-180°, -135°>, <-45°, 45°>, a <135°, 180°> a vzorcem
(9.4) pro intervaly ¢ (-135°, -45°), (45°, 135°). Interval vysledku je <-90°, 90°>.
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¢ =90 —arccos(sin(2- ¢)) 9.3)

e N (9.4)

Grafické zndzornéni na Obr. 9.43 ukazuje, Ze pro uhly ¢ {-180°, -90°, 0°, 90°,
180°} je vysledny tihel orientace nulovy. Pokud jsou tedy kiidla letounu v
roviné (bez ohledu na let na bfiSe, ¢i na zddech) nebo sviraji pravy uhel viici
zemi, je zachovana zddand orientace letounu. Vzhledem k tomu, ze je pfti
vertikdlnim letu mozné, Ze se vlivem zmény thlu bo¢niho nédklonu béhem
okamziku prudce zméni také thel ¢ (z napt. 10° na -80° nebo na 100°), bylo
nutné pro vSechny takovéto uhly ¢ zajistit stejnou hodnotu thlu orientace. Vyse
uvedené vzorce tuto podminku v danych intervalech spliuji.
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Obr. 9.43: Prubéh vuhlu orientace

Pro vertikélni fizeni pii vzletu, pfistani a pfechodné fazi jsou vySe popsané
definice thli dostatecné.

9.4.2 Rizeni orientace kiidel (Wing Orientator)

Ridici systém pro fizeni orientace kiidel je zobrazen na Obr. 9.44. Obsahuje 4
PID reguldtory, mezi kterymi se piepind v zavislosti na rychlosti letounu.
Intervaly rychlosti pro jednotlivé regulatory jsou: <0; 3,2> m/s pro LSI, (3,2;
6,7> m/s pro LS6, (6,7; 9,7> m/s pro LS9, a pfti rychlosti vyssi nez 9,7 m/s se
vyuzivé nastaveni hlavniho PID regulatoru.

V porovnavacim c¢lenu je zjiSténa odchylka Zadané hodnoty a hodnoty
aktudlni. Vysledek se pfevadi na radiany a je vlozen na vstup pfepinacu, které
dle rychlosti ur€uji, ktery regulator bude operovat s danou regula¢ni odchylkou.
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Ptepinace tedy funguji tak, Ze aktivuji PID regulator, jen pokud byl aktivovan
rezim duokoptéry, tento typ fizeni a patficnd rychlost. Spoust’ PID regulatoru
pro zamezeni wind-up efektu je aktivovana za opacnych podminek, a také tehdy,
pokud nebézi motory.
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Obr. 9.44: Schéma Fidiciho systému pro Fizeni orientace kridel

Pro hlavni regulator byly parametry algoritmu automatick¢ ZN metody oproti
prvnimu pokusu zménény nésledujicim zplisobem:

e gain initial = 0,5

e gain change iteration = 0,5

e tolerance amplitude = 0,2

Pro hlavni regulator nalezl algoritmus kritické zesileni na hodnoté 2,0583038
a kritickou periodu o délce 0,2915959 sekund. K nalezeni vysledkt bylo potfeba
20 iteraci. Cast z pribéhu oscilace lze vidét na Obr. 9.45, pfiCemz potvrzuje
piesnost algoritmu.
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Obr. 9.45: Oscilace orientace kiidel pro hlavni regulator pri kritickém zesileni
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Tabulka 9.14 obsahuje jednotliva nastaveni PID regulatoru, ktery je vyuzit
pro fizeni orientace kiidel. Na Obr. 9.46 jsou zobrazeny prib¢hy tohoto fizeni
pro vSechna nastaveni s vyjimkou téch, které vykazovaly silné nestabilni
chovani (tj. P, PI, Pessenovo integralni pravidlo). Dle vysledkli bylo vybrano
ZN pravidlo s ndzvem ,,bez prekmitu®.

Tabulka 9.14 Nastaveni hlavniho PID regulatoru pro fizeni orientace kiidel

Typ regulatoru (nazev pravidla) Ky, Ki Ka
P (klasicky) 1,0291519 - -
PI (klasicky) 0,9262367 3,8270354 -
PD (klasicky) 0,8233215 - 0,0120039
PID (klasicky) 1,2349823 8,4705051 0,0450145
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 1,4408127 12,35282 0,0630203
PID (s mirnym pfekmitem) 0,6792403 4,6587778 0,065361
PID (bez pirekmitu) 0,4116608 2,8235017 0,0396127
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Obr. 9.46: Prubeh rizeni orientace kridel pro jednotliva ZN pravidla

V podminkéach simulace byl nastaven pocate¢ni uhel podélného sklonu na
90°, pficemzZ bylo cilem udrZovani orientace kiidel (tj. nulova hodnota). Pro
udrzovani vertikalniho rezimu letu bylo ze zacatku vyuzito fizeni podélné¢ho
sklonu, v dal$ich iteracich bylo jiZ pouzito fizeni modifikované¢ho podélného
sklonu. Vykon motorli byl nastaven na takovou hodnotu, aby byla rychlost letu
okolo 14,5 m/s (nebylo pouZito fizeni vertikalni rychlosti letu). AZ na rychlost
letu byly pocatecni podminky definovany stejné pro vSechny ostatni varianty
tohoto fidiciho systému.
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Z pribéht je mozné vidét, Ze nejlépe vychazi varianta ,,PID (bez piekmitu)®,
u které dojde pii zméné uhlu o 3° k ustdleni za 0,583 s. Velikost pfekmitu je
ptitom 0,902° a doba nédb&hu 0,0166667 s.
Na Obr. 9.47 lze vidét normalizovany pribéh zmény veli€iny o jednotku a
Tabulka 9.15 ukazuje parametry pfechodové charakteristiky.
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Obr. 9.47: Normalizovany prubéh rizeni orientace kiidel pro jednotliva ZN pravidla

Tabulka 9.15 Parametry normalizovaného priibéhu pro tizeni orientace kiidel

Typ regulatoru (nazev pravidla) Doba Doba Velikost
nabéhu ustaleni pirekmitu

PD (klasicky) 0,008291633 21,06075153 | 0,604251097

PID (klasicky) 0,002072902 0,17826028 1,214455244

PID (s mirnym piekmitem) 0,002072902 0,300561929 | 0,922778224

PID (bez piekmitu) 0,004145829 0,145093722 | 0,300885718

Pro regulator LS9 byly parametry algoritmu automatické ZN metody oproti
prvnimu pokusu zménény nasledujicim zpiisobem:

e gain initial = 0,5
e gain change iteration = 0,5
e tolerance amplitude = 0,2

Pro regulator LS9 nalezl algoritmus kritické zesileni na hodnoté 3,7001953 a
kritickou periodu o delce 0,3781082 sekund. K nalezeni vysledki bylo potieba
17 iteraci. Cast z pribéhu oscilace lze vidét na Obr. 9.45, ptiCemz potvrzuje

pifesnost algoritmu.
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Obr. 9.48: Oscilace orientace kiidel pro LS9 pri kritickém zesileni

Tabulka 9.14 obsahuje jednotliva nastaveni PID regulatoru, ktery je vyuzit
pro fizeni orientace kiidel. Na Obr. 9.46 jsou zobrazeny pribéhy tohoto fizeni
pro vSechna nastaveni s vyjimkou téch, které vykazovaly silné nestabilni
chovani (tj. P, PI). Dle vysledki bylo vybrdno ZN pravidlo s ndzvem ,bez
prekmitu®.

Tabulka 9.16 Nastaveni PID regulatoru LS9 pro fizeni orientace kiidel

Typ regulatoru (nazev pravidla) K, Ki Ka
P (klasicky) 1,8500976 - -
PI (klasicky) 1,6650879 5,3057035 -
PD (klasicky) 1,4800781 - 0,0279815
PID (klasicky) 2,2201172 11,74329 0,1049306
PID (Pessenovo integrlni pravidlo) 2,5901367 17,125632 0,1469028
PID (s mirnym pfekmitem) 1,2210644 6,4588097 0,1523592
PID (bez piekmitu) 0,7400391 3,9144301 0,0923389
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Obr. 9.49: Priibéh rizeni orientace kridel pomoci LS9 pro jednotliva ZN pravidla

V podminkach simulace byl vykon motorti nastaven na takovou hodnotu, aby
byla rychlost letu okolo 7,5 m/s (nebylo pouzito fizeni vertikalni rychlosti letu).

Pribehy ukazuji, Ze i kdyZ mé nastaveni ,,PID (bez piekmitu)* o néco delsi
dobu ustaleni nez ostatni (1,0832929 s), tak podkmit je nejnizsi (-1,1065°) a
jeho prabéh je pozvolny.

Na Obr. 9.47 lze vidét normalizovany pribéh zmény veli¢iny o jednotku a
Tabulka 9.15 ukazuje parametry piechodové charakteristiky.
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Obr. 9.50: Normalizovany prubéh rizeni orientace kiidel pomoci LS9 pro jednotliva
ZN pravidla
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Tabulka 9.17 Parametry normalizovaného prabéhu pro fizeni orientace kiidel

pomoci LS9

Typ regulatoru (nazev pravidla) Doba Doba Velikost
nabéhu ustaleni prekmitu
PD (klasicky) 0,006599437 7,54446086 | 0,763102609
PID (klasicky) 0,003959659 0,059388517 | 0,790632678
PID (Pessenovo integrélni pravidlo) 0,002639778 0,052789096 | 0,882368592
PID (s mirnym pifekmitem) 0,002639778 0,155740182 | 0,517865592
PID (bez pirekmitu) 0,00527954 0,171578818 | 0,454840309

Pro regulator LS6 byly parametry algoritmu automatick¢ ZN metody oproti
prvnimu pokusu zménény nasledujicim zpiisobem:

e gain initial = 0,5

e gain change iteration = 0,5

e tolerance amplitude = 0,2

Pro regulator LS6 nalezl algoritmus kritické zesileni na hodnoté 9,421875 a
kritickou periodu o délce 0,5354434 sekund. K nalezeni vysledkli bylo potieba
24 iteraci. Cast z pribshu oscilace lze vidét na Obr. 9.45, pfitemZ potvrzuje
piesnost algoritmu.
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Obr. 9.51: Oscilace orientace kiidel pro LS6 pri kritickém zesileni

Tabulka 9.14 obsahuje jednotliva nastaveni PID regulétoru, ktery je vyuzit
pro tizeni orientace kiidel. Na Obr. 9.46 jsou zobrazeny prubchy tohoto fizeni
pro vSechna nastaveni s vyjimkou téch, které vykazovaly silné nestabilni
chovani (tj. P, PI). Dle vysledkl bylo vybrano ZN pravidlo s nazvem ,klasicky
PID*.
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Tabulka 9.18 Nastaveni PID reguldtoru LS6 pro fizeni orientace kiidel

Typ regulatoru (nazev pravidla) K, Ki Ka
P (klasicky) 4,7109375 - -
PI  (klasicky) 4,2398438 9,5402156 -
PD (klasicky) 3,76875 - 0,1008976
PID (klasicky) 5,653125 21,115677 0,3783661
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 6,5953125 30,793696 0,5297125
PID (s mirnym piekmitem) 3,1092188 11,613622 0,5493875
PID (bez piekmitu) 1,884375 7,0385591 0,3329621
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Obr. 9.52: Priibéh rizeni orientace kridel pomoci LS6 pro jednotliva ZN pravidla

V podminkach simulace byl vykon motorti nastaven na takovou hodnotu, aby
byla rychlost letu okolo 4,5 m/s (nebylo pouzito fizeni vertikalni rychlosti letu).
V tomto ptipadé vykazuje nejlepsi vysledky metoda ,,PID (klasicky)®, ktera
umoziuje ustaleni veliCiny za 0,717 sekund a z prabéhu lze pozorovat
nejmirnéjs$i rozkmit, pricemz podkmit je -0,658°.
Na Obr. 9.47 lze vidét normalizovany pribch zmény veli¢iny o jednotku a
Tabulka 9.15 ukazuje parametry pfechodové charakteristiky.
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Obr. 9.53: Normalizovany priibéh rizeni orientace kiidel pomoci LS6 pro jednotliva

ZN pravidla

Tabulka 9.19 Parametry normalizovaného pritbé¢hu pro fizeni orientace kiidel

pomoci LS6
Typ regulatoru (nazev pravidla) Doba Doba Velikost
nabéhu ustaleni pirekmitu
PD (klasicky) 0,012664471 12,45421325 | 0,854239862
PID (klasicky) 0,010131558 0,217816481 | 0,248947873
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,007598676 0,182356012 | 0,395007966
PID (s mirnym piekmitem) 0,010131558 0,455908236 | 0,318158351
PID (bez prekmitu) 0,025328911 0,466039794 | 0,360367882

Pro regulator LS1 byly parametry algoritmu automatické ZN metody oproti
prvnimu pokusu zménény nasledujicim zpiisobem:

e iteration maximum = 30
e gain initial = 1

e gain change iteration = 1
e tolerance amplitude = 0,2

Pro regulator LS1 nalezl algoritmus kritické zesileni na hodnoté 22,15625 a
kritickou periodu o delce 0,9251563 sekund. K nalezeni vysledki bylo potieba
28 iteraci. Cast z pribchu oscilace lze vidét na Obr. 9.45, ptfiCemz potvrzuje

pfesnost algoritmu.
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Obr. 9.54: Oscilace orientace kridel pro LS pri kritickém zesileni

Tabulka 9.14 obsahuje jednotliva nastaveni PID regulatoru, ktery je vyuZzit
pro fizeni orientace kiidel. Na Obr. 9.46 jsou zobrazeny prubé&hy tohoto fizeni
pro vSechna nastaveni s vyjimkou téch, které vykazovaly silné nestabilni
chovani (tj. PI). Dle vysledkti bylo vybrano ZN pravidlo s nazvem ,,s mirnym

piekmitem®.

Tabulka 9.20 Nastaveni PID regulatoru LS1 pro fizeni orientace kiidel

Typ regulatoru (nazev pravidla) K, Ki Ka
P (klasicky) 11,078125 - -
PI (klasicky) 9,9703125 12,984211 -
PD (klasicky) 8,8625 - 0,4099599
PID (klasicky) 13,29375 28,738387 1,5373496
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 15,509375 41,910148 2,1522894
PID (s mirnym piekmitem) 7,3115625 15,806113 2,2322316
PID (bez ptekmitu) 4,43125 9,5794624 1,3528676
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Obr. 9.55: Priubeh rizeni orientace kiidel pomoci LS pro jednotliva ZN pravidla
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V podminkach simulace byl vykon motor nastaven na takovou hodnotu, aby
byla rychlost letu okolo 1 m/s (nebylo pouZito fizeni vertikalni rychlosti letu).

U tohoto typu je ziejmé, ze nejlepsi vysledky poskytla metoda ,,PID (s
mirnym prekmitem)®, kdy k ustaleni doSlo béhem 3,208 sekund s podkmitem o

hodnoté -4,334°.

Na Obr. 9.47 lze vidét normalizovany pribéh zmény veli¢iny o jednotku a
Tabulka 9.15 ukazuje parametry ptechodové charakteristiky.
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Obr. 9.56: Normalizovany priibéh rizeni orientace kiidel pomoci LS pro jednotliva

ZN pravidla

Tabulka 9.21 Parametry normalizovaného pribéhu pro fizeni orientace kiidel

pomoci LSI

Typ regulatoru (nazev pravidla) Doba Doba Velikost
nabéhu ustaleni prekmitu

P (klasicky) 0,031799771 9,361158051 | 0,694153296

PD (klasicky) 0,02492414 11,69887024 | 0,550440172

PID (klasicky) 0,02148633 0,349793248 | 0,809923361

PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,02148633 0,250096697 | 0,815260949

PID (s mirnym prekmitem) 0,03008086 0,330885278 | 0,483564126

PID (bez pirekmitu) 0,03437812 0,55262416 | 0,621350639

9.4.3 Rizeni modifikovaného tihlu podélného sklonu (Pitch-Corr Hold)

Ridici systém pro fizeni modifikovaného tthlu podélného sklonu lze vidét na
Obr. 9.30. Bylo jej vSak nutné rozSifit o dalSi PID regulatory, které jsou
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nastavené pro velmi nizké rychlosti; toto rozsifeni je zobrazeno na Obr. 9.57.
Funkc¢nost schématu je tedy v zékladu totozna s tim, jak je popsdna v kapitole
9.3.4. Jednim rozdilem je pfivedeni modifikované hodnoty uhlu podélného
sklonu na vstup. Dale se také v zavislosti na celkové rychlosti letu pfepinaji PID
regulatory s vhodnym nastavenim. Intervaly rychlosti pro jednotlivé regulatory
jsou: <0; 3,2> m/s pro LS1, (3,2; 6,7> m/s pro LS6, (6,7; 9,7> m/s pro LS9 a pii
rychlosti vys$$i nez 9,7 m/s se vyuziva stejné nastaveni jako v rezimu letadlo.
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<pid> <pure_gain=
fesiduocopter/pitch-pid-contraller-LS6 fcs/duacapter/pitch-elevator-reverse-LS6
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Obr. 9.57: Rozsireni schématu ridiciho systéemu pro rizeni mod. uhlu podélného sklonu

Pro reguldtor LS9 byly parametry algoritmu automatické ZN metody oproti
prvnimu pokusu zménény nasledujicim zptsobem:

e gain_initial = 0,9

e gain change iteration = 0,005

e tolerance amplitude = 0,1

Pro regulator LS9 nalezl algoritmus kritické zesileni na hodnoté 0,9850781 a
kritickou periodu o délce 0,7349561 sekund. K nalezeni vysledkt bylo potteba
25 iteraci. Cast z pribéhu oscilace lze vidét na Obr. 9.58, pfi¢emz potvrzuje
piesnost algoritmu.
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Obr. 9.58: Oscilace mod. uhlu podélného sklonu pro LS9 pri kritickém zesileni

Tabulka 9.22 obsahuje jednotliva nastaveni PID reguldtoru, ktery je vyuzit
pro fizeni modifikovaného thlu podélného sklonu. Na Obr. 9.59 jsou zobrazeny
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prubéhy tohoto fizeni pro vSechna nastaveni s vyjimkou téch, které vykazovaly
silné nestabilni chovani (tj. PI). Bylo vybrano ZN pravidlo s nazvem ,,bez
piekmitu®, protoze reaguje stabilné pti prechodu z rychlosti 9,7 m/s nize.

Tabulka 9.22 Nastaveni PID regulatoru LS9 pro mod. tthel podélného sklonu

Typ regulatoru (nazev pravidla) Ky, Ki Ka
P (klasicky) 0,492539 - -
PI (klasicky) 0,4432851 0,7266808 -
PD (klasicky) 0,3940312 - 0,0144798
PID (klasicky) 0,5910469 1,6083868 0,0542992
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,6895547 2,3455641 0,0760189
PID (s mirnym piekmitem) 0,3250758 0,8846128 0,0788424
PID (bez pirekmitu) 0,1970156 0,5361289 0,0477833
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Obr. 9.59: Pribéh rizeni mod. uhlu podélného sklonu pomoci LS9 pro jednotliva ZN
pravidla

V podminkéach simulace byl nastaven pocate¢ni uhel podélného sklonu na
90°, pticemZ bylo cilem nastaveni modifikovaného podélného sklonu na 92,5°
pii udrZzovani stejné orientace kiidel. Vykon motor byl nastaven na takovou
hodnotu, aby byla rychlost letu okolo 8,5 m/s (nebylo pouzito fizeni vertikdlni
rychlosti letu). AZ na rychlost letu byly pocate¢ni podminky definovéany stejné
pro vSechny ostatni varianty tohoto fidiciho systému.

Pro tento typ byla vybréna varianta ,,PID (bez ptekmitu)®“, a to i1 ptesto, ze
nema dle vysledkii nejlep$i parametry (doba ustdleni = 3,183 s, prekmit =
1,538°). Divodem je mnohem jemnéjSi piechod pii piepnuti z hlavniho
regulatoru na regulator LS9, neZ u ostatnich nastaveni, kde obcas dochazelo
k mirnému do¢asnému rozkmitani.
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Na Obr. 9.60 1ze vidét normalizovany pribéh zmény veli¢iny o jednotku a

Tabulka 9.23 ukazuje parametry piechodové charakteristiky.
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Obr. 9.60: Normalizovany prubéh rizeni mod. uhlu podélného sklonu pomoci LS9 pro
Jjednotliva ZN pravidla

Tabulka 9.23 Parametry norm. pritbé¢hu pro fizeni mod. thlu podélné¢ho

sklonu pomoci LS9

Typ regulatoru (nazev pravidla) Doba Doba Velikost
nabéhu ustaleni pirekmitu

P (klasicky) 0,072463739 65,21734783 | 1,034196534

PD (klasicky) 0,083333304 65,21734783 | 0,686692992

PID (klasicky) 0,054347783 0,384040435 | 0,469758315

PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,057970957 0,31519987 0,352827117

PID (s mirnym piekmitem) 0,086956478 0,974619913 | 0,476547525

PID (bez piekmitu) 0,09420287 1,384040043 | 0,668755851

Pro regulator LS6 byly parametry algoritmu automatické ZN metody oproti
prvnimu pokusu zménény nasledujicim zplisobem:

e gain_initial = 1
e gain change iteration = 1
e tolerance amplitude = 0,1

Pro regulator LS6 nalezl algoritmus kritické zesileni na hodnoté 2,9984112 a
kritickou periodu o délce 1,1049331 sekund. K nalezeni vysledkl bylo potteba
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22 iteraci. Cast z pribshu oscilace lze vidét na Obr. 9.58, pfitemz potvrzuje
piesnost algoritmu.
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Obr. 9.61: Oscilace mod. uhlu podélného sklonu pro LS6 pri kritickém zesileni

Tabulka 9.22 obsahuje jednotlivd nastaveni PID reguléatoru, ktery je vyuZzit
pro fizeni modifikovaného uhlu podélného sklonu. Na Obr. 9.59 jsou zobrazeny
pribehy tohoto fizeni pro vSechna nastaveni s vyjimkou téch, které vykazovaly
silné nestabilni chovani (tj. P, PI). Dle vysledkii bylo vybrano ZN pravidlo
s nazvem ,klasicky PID*.

Tabulka 9.24 Nastaveni PID regulatoru LS6 pro mod. tthel podélné¢ho sklonu

Typ regulatoru (nazev pravidla) K, Ki Ka
P (klasicky) 1,4992056 - -
PI (klasicky) 1,349285 1,4712607 -
PD (klasicky) 1,1993645 - 0,0662609
PID (klasicky) 1,7990467 3,2563903 0,2484783
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 2,0988878 4,7489025 0,3478696
PID (s mirnym pfekmitem) 0,9894757 1,7910147 0,3607905
PID (bez piekmitu) 0,5996822 1,0854634 0,2186609
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Obr. 9.62: Priubeh rizeni mod. uhlu podélného sklonu pomoci LS6 pro jednotliva ZN
pravidla

V podminkach simulace byl vykon motorti nastaven na takovou hodnotu, aby
byla rychlost letu okolo 5 m/s (nebylo pouZito fizeni vertikalni rychlosti letu).

Z vysledkl je zifejmé, Ze nejvhodnéjSim nastavenim je ,,PID (klasicky)®, u
kterého dochdzi k ustaleni za 1,267 sekund a k ptekmitu pouhych 0,2798°.
Nejniz$i je také doba nabéhu, jejichz hodnota je 0,2167 s. Pti piepnuti
regulatoru z LS9 na LS6 zde nedochazelo k Zadnym problémutm.

Na Obr. 9.60 lze vidét normalizovany pribéh zmény veli¢iny o jednotku a
Tabulka 9.23 ukazuje parametry pfechodové charakteristiky.
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Obr. 9.63: Normalizovany prubeh rizeni mod. uhlu podélného sklonu pomoci LS6 pro
jednotliva ZN pravidla
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Tabulka 9.25 Parametry norm. prubéhu pro fizeni mod. uhlu podélného

sklonu pomoci LS6

Typ regulatoru (nazev pravidla) Doba Doba Velikost
nabéhu ustaleni prekmitu
PD (klasicky) 0,083333261 65,21734783 | 0,491876443
PID (klasicky) 0,09420287 0,550707043 | 0,121640082
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,105072435 0,57244613 0,140120695
PID (s mirnym piekmitem) 0,170289783 1,376793652 | 0,262477091
PID (bez piekmitu) 0,159420217 1,402155957 | 0,322519093

Pro regulator LS1 byly parametry algoritmu automatick¢ ZN metody oproti
prvnimu pokusu zménény nasledujicim zpiisobem:

e gain initial =1
e gain change iteration = 1
e tolerance amplitude = 0,1

Pro regulator LS1 nalezl algoritmus kritické zesileni na hodnoté 2,8730621 a

kritickou periodu o délce 1,7037493 sekund. K nalezeni vysledkli bylo potieba
19 iteraci. Cast z pritb¢hu oscilace lze vidét na Obr. 9.58, pfiCemz potvrzuje
piesnost algoritmu.
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Obr. 9.64: Oscilace mod. uhlu podélného sklonu pro LS1 pri kritickém zesileni

Tabulka 9.22 obsahuje jednotliva nastaveni PID regulétoru, ktery je vyuzit
pro fizeni modifikovaného uhlu podélného sklonu. Na Obr. 9.59 jsou zobrazeny
prubéhy tohoto fizeni pro vSechna nastaveni s vyjimkou téch, které vykazovaly
silné nestabilni chovani (tj. P1, klasicky PID, Pessenovo integralni pravidlo). Dle
vysledki bylo vybrano ZN pravidlo s nazvem ,,s mirnym piekmitem®.
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Tabulka 9.26 Nastaveni PID reguldtoru LS1 pro mod. tthel podélného sklonu

Typ regulatoru (nazev pravidla) K, Ki Ka

P (klasicky) 1,436531 - -

PI (klasicky) 1,2928779 0,9142685 -
PD (klasicky) 1,1492248 - 0,0978996
PID (klasicky) 1,7238373 2,0235809 0,3671233
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 2,0111435 2,9510555 0,5139726
PID (s mirnym piekmitem) 0,9481105 1,1129695 0,5330631
PID (bez pickmitu) 0,5746124 0,674527 0,3230685
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Obr. 9.65: Priubeh rizeni mod. uhlu podélného sklonu pomoci LS1 pro jednotliva ZN

pravidla

V podminkach simulace byl vykon motorli nastaven na takovou hodnotu, aby
byla rychlost letu okolo 1,5 m/s (nebylo pouZito fizeni vertikalni rychlosti letu).
V tomto ptipadé¢ bylo jednoznaéné nejlepSi nastaveni ,,PID (s mirnym
pirekmitem)®, které umoziuje ustaleni za 8,608 sekund pii prekmitu 1,389°.
Doba nabéhu (0,6667 s) je oproti ostatnim variantdm pouze nepatrné horsi;

rozdil je zde zanedbatelny.

Na Obr. 9.60 lze vidét normalizovany pribéh zmény veli€iny o jednotku a
Tabulka 9.23 ukazuje parametry pfechodové charakteristiky.
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Obr. 9.66: Normalizovany pritbéh rizeni mod. uhlu podélného sklonu pomoci LSI pro
jednotliva ZN pravidla

Tabulka 9.27 Parametry norm. pribéhu pro fizeni mod. wthlu podélného

sklonu pomoci LS1

Typ regulatoru (nazev pravidla) Doba Doba Velikost
nabéhu ustaleni pirekmitu
P (klasicky) 0,242753522 65,21734783 | 2,154264144
PD (klasicky) 0,246376696 65,21734783 | 1,559361361
PID (s mirnym piekmitem) 0,289854957 3,742734739 | 0,604024143
PID (bez ptekmitu) 0,286231783 8,528964696 | 1,085143469

9.4.4 Rizeni vertikalni rychlosti letu (Velocity-Vertical Hold)

Schéma fidiciho systému pro fizeni vertikalni rychlosti je uvedeno na Obr.
9.67. Prvni zesilova¢ je zahrnut pouze pro to, aby pifevedl vstupni hodnotu
z jednotky ft/s na m/s — vyuziva k tomu zesileni o hodnoté 0,3048. DalSim
prvkem je porovnavaci ¢len, kde se ur¢i odchylka Zadané hodnoty a hodnoty

aktualni.

Poté je signal stejné jako v predchozich ptipadech ptiveden pies piepina¢ na
PID regulator a z n&j dale vede ptfes dva piepinace na ak¢ni €leny pro levy a
pravy motor. Tyto tfi pfepinace obsahuji stejnou logiku: umozni signalu projit
dale, pokud je aktivovan tento typ fizeni v rezim letu pro duokoptéru, pficemz
ale nesmi byt zapnuty soucasné s fizenim celkové rychlosti letu. Navic jesté
nesmi vykon motoru klesnout pod 20 % svého maxima kvili zamezeni padu
letounu a podporu bezpecné zmény vertikalni rychlosti — pokud toto hrozi,
prepinac¢ nedovoli zménu na nizsi hodnotu vykonu motoru.
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Spoust’” PID reguldtoru pro zamezeni wind-up efektu je aktivovdna pfi
aktualnim nastaveni vykonli motoru na hrani¢ni hodnoty, pifi vypnutych
motorech, pfi vypnuti tohoto typu fizeni, a také pokud je tento typ fizeni zapnut
soucasn¢ s fizenim celkové rychlosti letu.

) g <switch>
[velocity_vertica-thrust-ap-on-o

velocities/n-dot1ps <pure_gain> city_selpoiniiveical > <summer> o0 <switch>
festvelocities/-dot-mps Hfgs/duocopter/h-dot-mps-erral [velocity_vertical-thrust-hold-switch

x) apfhrotie-right_cmad
@) 2 an <switch> apitnrotiie-nignt_ema
' 'velocity_vertical-thrust-pid-controller-switch-righ

Voo 01
<pid> (2x) apfthrottie-left_cmd <switch>

fesivelocity_vertical-thrust-pid-controller Ll velocity_vertical-thrust-pid-controller-switch-|

T

aphhrottie-lefi_cmd

Obr. 9.67: Schéma Fidiciho systému pro Fizeni vertikalni rychlosti letu

Parametry algoritmu automatické ZN metody byly oproti prvnimu pokusu
zménény nasledujicim zptisobem:

e iteration maximum = 20

e gain_initial = 0,0001

e gain change iteration = 0,00001

e tolerance amplitude = 0,25

Algoritmus nalezl kritické zesileni na hodnoté 0,0002077 a kritickou periodu
o delce 12,85713 sekund. K nalezeni vysledkil bylo potifeba 18 iteraci. Cést z
pribéhu oscilace 1ze vidét na Obr. 9.68, pticemZ potvrzuje piesnost algoritmu.

h-dot-mps
1[],[]6 A N\ Fa
S A 7\ 7\
S A /—\ 7\
w4 \ { \ / \
o N \
oy \/ "/ \
\_/ \_/
9,92 V
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Obr. 9.68: Oscilace vertikadlni rychlosti letu pri kritickém zesileni
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Tabulka 9.28 obsahuje jednotliva nastaveni PID regulatoru, ktery je vyuzit
pro fizeni vertikalni rychlosti letu. Na Obr. 9.69 jsou zobrazeny prubéhy tohoto
fizeni pro vSechna nastaveni s vyjimkou téch, které vykazovaly nestabilni
chovani (tj. P, PI). Dle vysledki bylo vybrano ZN pravidlo s ndzvem

,Pessenovo integralni pravidlo®.

Tabulka 9.28 Nastaveni PID regulatoru pro fizeni vertikalni rychlosti letu

Typ regulatoru (nazev pravidla) Ky, Ki Ka

P (klasicky) 0,0001039 - -

PI (klasicky) 0,0000935 0,0000088 -
PD (klasicky) 0,0000831 - 0,0000534
PID (klasicky) 0,0001246 0,0000194 0,0002003
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,0001454 0,0000283 0,0002804
PID (s mirnym pfekmitem) 0,0000685 0,0000107 0,0002908
PID (bez piekmitu) 0,0000415 0,0000065 0,0001762

h-dot-mps

0 T T T T T T T T T ot [s]
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

e (Classic PD =====Classic PID Pessen Integral Rule ====Some Overshoot === No Overshoot

Obr. 9.69: Prubeh rizeni vertikalni rychlosti letu pro jednotliva ZN pravidla

V podminkach simulace byla nastavena poc¢atecni vertikalni rychlost 5 m/s a
cilova rychlost 2 m/s. Bylo také zapnuto fizeni orientace kiidel a udrZzovani uhlu
podélného sklonu okolo 90°.

Nejlepsiho pribéhu dosahuje ,,Pessenovo integralni pravidlo®, pifi kterém
dochézi k ustidlené zméné rychlosti o 3 m/s za cca 22,242 sekund, a to
s podkmitem o 0,70789815 m/s; doba nabé&hu je 2,7166656 s.

Na Obr. 9.70 1ze vidét normalizovany pribéh zmény veli¢iny o jednotku a
Tabulka 9.29 ukazuje parametry pfechodové charakteristiky.
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Obr. 9.70: Norm. priibéh rizeni vertikalni rychlosti letu pro jednotliva ZN pravidla

Tabulka 9.29 Parametry norm. pribchu pro fizeni vertikalni rychlosti letu

Typ regulatoru (nazev pravidla) Doba Doba Velikost
nabéhu ustaleni prekmitu
PD (klasicky) 1,016666267 28,8777529 0,544412602
PID (klasicky) 0,897221867 13,5805368 0,311022492
PID (Pessenovo integralni pravidlo) 0,9055552 7,4138726 0,23596605
PID (s mirnym piekmitem) 1,052777367 11,5305376 0,154693032
PID (bez ptekmitu) 1,066666233 12,24998177 | 0,294433309
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10. SIMULACE BEZPILOTNIHO MINI-LETOUNU

Po navrhu fidicitho systému byla provedena kompletni simulace pro
otestovani jeho kvality. Hlavni simulace vyuziva oba rezimy letu a postupné
aplikuje vSechny typy fizeni. V rdmci simulaci byla také blize zkoumana
piechodnd faze letu pomoci zmény thlu podélného sklonu.

U JSBSim existuje pomérné nepiijemny nedostatek ve formé vypoctu kolizi
podvozku a zemé jen ve sméru normalové osy vuci zemi, ktera je pro letoun
definovana jako osa z. Tato situace byla vyfesena pomoci JSBSim skriptu, kdy
se pii kontaktu vSech Casti dosedové plochy se zemi provede doCasné vyrazeni
aplikace gravitacniho zrychleni na letoun. Jednd se zde o zjednoduSeni, které¢ ale
nijak nenarusuje simulaci letu.

Neéktere vysledky prezentované v této kapitole jsou také CasteCné popsany
v autorové publikaci €. 2 [202].

10.1Pfechodna faze letu zménou podélného sklonu

Kromg jednotlivych rezimt letu je nutné vyftesit i prechodné stavy mezi nimi.
Zpusob zmény letu z vertikalniho na horizontalni a naopak, Ize provést pies typ
fizeni pro zménu whlu podélného sklonu a pomoci dostateéné¢ho zvyseni
rychlosti (resp. vykonu motorti) letounu. Samoziejmeé musi fidici systém zajistit
také vyrovnana kiidla a nejlépe 1 let bez vybocCeni. Pfechodnd faze tedy muize
byt provedena kombinaci jednotlivych typu fizeni poCate¢niho rezimu letu.

V kazdém ptipad¢ je potieba zajistit dostateCnou rychlost béhem zmény
rezimu a co nejnizsi thel nabéhu, aby byla minimalizovdna moZnost padu
letounu. Také je nutné definovat neutralni oblast ptechodu a hranici podélného
sklonu, pfi nichZ se rezim letu ptfepne do druhého rezimu.

V nasSem ptipad¢ dochazi k prepnuti reZimu letu z horizontalniho na vertikalni
pii podélném sklonu 70°. Naopak pii dosazeni uhlu podélného sklonu 60°, dojde
ke zméné vertikdlniho reZimu na rezim horizontalni. Oblast mezi 60°-70° je
neutralni oblasti pfechodu, ve které je aplikovan aktudln€ aktivni rezim letu.
Diky tomu, Ze nejsou rezimy piepinany na stejném thlu, nedochazi k moznosti
oscilace mezi rezimy fizeni, kdy by za jistych okolnosti mohl letoun béhem
velice kratké doby né€kolikrat vysttidat oba reZimy letu, coZ neni zadouci.

Obr. 10.1 ilustruje postupny proces zmeny rezimu od vzletu aZ po zménu na
horizontalni let. Nejdiive zde musi mini-letoun dosahnout dostate¢né vysky.
Ptitom musi byt navic 1 zajiSt€éna neménna orientace kiidel a udrzovan nulovy
uhel bo¢niho ndklonu. Poté by mélo dojit k nartstu rychlosti letu na hodnotu
vy$$i, nez je padova rychlost. Po jejim dosazeni mize dojit ke zméné uhlu
podélného sklonu z hodnoty 90° na 0°. Béhem tohoto manévru dochdzi na
hodnoté thlu podélného sklonu 60° ke zméné rezimu fizeni, kdy je nutné misto
zachovani orientace kfidel, zajistit jejich vyrovnéani. Je také moZné misto
vyrovnani thlu bo¢niho ndklonu zapnout tlumeni bo¢nich kmitd, ale neni to
nezbytné nutné.
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Obr. 10.1: Prechodna faze letu z vertikalniho rezimu na horizontalni

Opacna piechodna faze z horizontalniho na vertikalni reZim je zobrazena na
Obr. 10.2. Proces je v podstaté¢ obraceny neZ ten piedchozi — rychlost letounu
musi byt navySena na hodnotu vyssi, nezZ je padova rychlost; navic musi byt
vyrovnany kfidla. Poté mtze dojit k postupné zmeéné podélného sklonu z 0° na
90°. ReZim letu se poté¢ méni pii dosazeni uhlu 70°. Misto vyrovnani kiidel by
mélo dojit k udrzovani jejich orientace. Poté mlize zacit letoun klesat za pouziti
typu fizeni pro zménu vysky ve vertikdlnim rezimu letu.

;!

A

i i — l

Obr. 10.2: Prechodna faze letu z horizontalniho rezimu na vertikalni

Pted touto pfechodnou fazi miize byt také vyhodné, aby letoun snizil svou
vysku letu. Je to z divodu nutnosti nizké rychlosti klesani pii vertikédlnim
rezimu, protoze v opacném piipadé muze dojit k padu letounu. Pokud by se
letoun nachdazel v piili§ velké vySce, trvalo by déle, nez by dosedl na zem, coz
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by sebou neslo také vétsi spotfebu energie béhem pfistani (je to tedy méné
energeticky efektivni).

10.2Simulace letu s vyuzitim navrZenych rezimi rizeni

V této Casti je uvedena simulace, kterd vyuziva oba rezimy letu. Postupné jsou
aplikovany typy fizeni navrzené v kapitole 9.

Na zacatku simulace se letoun nachazi na pfistavaci ploSe a je oto¢eny predni
¢asti vzhlru (viz Obr. 10.3). V ramci tidiciho systému je tedy aktivovan rezim
duokoptéry. Pocatecni pozice letounu je 49,1528319° severni Sitky a
16,6760706° vychodni délky.

Obr. 10.3: Vizualizace mini-letounu V-TS pred vziletem

Nejdiive se zapnou oba motory a nastavi se udrzovani vertikalni rychlosti na
15 m/s, vertikalniho sméru letu (nastavenim modifikovaného thlu podélného
sklonu 6") a Gihlu orientace ktidel (¢"). Po tomto nastaveni letoun vzlétne.

Po dosazeni vysky 50 m nad zemi (282 m nad moiem) dochazi k postupnému
snizovani pozadované hodnoty 6’ na 0° (jak ilustruje Obr. 10.4). Zména se
provadi linearné v celkovém cCase 4 sekundy. B€hem snizovani aktudlni hodnoty
0' se méni rezim fizeni z duokoptéry na letadlo. Aktivuje se tedy fizeni pro
vyrovnani kiidel a pozadovana celkova rychlost letu je nastavena na 15 m/s.
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Obr. 10.4: Vizualizace mini-letounu V-TS behem zmény reZimu letu

Jakmile klesne hodnota 6’ na 2°, je nastaven smér letu na 200°. Na Obr. 10.5
je mozné vidét ukdzku daného letu. V Case simulace 100 sekund je hodnota
pienastavena na 150°. V Case simulace 150 sekund dochéazi ke zméné zplisobu
fizeni sméru letu, a to pomoci waypointi, kdy je jakozto cilovy bod nastavena
lokace na soufadnicich 48,9608853° severni Sitky a 16,6789968° vychodni
délky; pozadovana hodnota 6 je nastavena na 2°.

Obr. 10.5: Vizualizace mini-letounu V-TS béehem horizontalniho rezZimu letu

Po pfibliZeni k cili na méné nez 15 metri dojde ke zméné zplisobu nastaveni
sméru letu, kdy se opét vyuzije uhel, tentokrat 180°. Nasledné se aktivuje
pozadavek na zménu vysky letu (klesdni) na 247 metri nad mofem.
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Po dosaZeni dané vysky je se zaCind ménit zplsob letu na rezim: duokoptéra.
Pti postupném zvySovani 0’ je dale vyzadovana vertikalni rychlost 5 m/s. Po
dosazeni vertikalniho letu dochéazi k postupnému pomalému (v ramei 10 sekund)
linedrnimu sniZzeni pozadavku vertikalni rychlosti az na hodnotu -1,5 m/s.
Letoun tedy zacind fizen¢ klesat danou rychlosti. Pfi tomto manévru ovSem
dochazi k nezanedbatelnému stoupani na vysku 302 m nad mofem, coz je zména
0 55 m za 19,8 sekund. Pfistani poté trva 51,3 sekund. Cely manévr zabere 71,1
sekund. Vizualizace je uvedena na Obr. 10.6, Obr. 10.7 a Obr. 10.8.

Obr. 10.6: Vizualizace mini-letounu V-TS béhem prechodu do vertikalniho reZimu letu

:

Obr. 10.7: Vizualizace mini-letounu V-TS behem pristavani
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Obr. 10.8: Vizualizace mini-letounu V-TS po pristani

Zmény uhlu pti€ného naklonu, Uhlu podéln¢ho sklonu a smérového uhlu
v prub¢hu simulace je mozné vidét postupné na Obr. 10.9, Obr. 10.10, Obr. 10.11.

Z udajii v Obr. 10.9 je mozné vypozorovat, kdy se mini-letoun nachazi ve
vertikalnim rezimu letu. Mista v grafu, kde se razantné méni hodnota z cca 180°
na -180°, popt. na 0° (a naopak) jsou pravé zplsobena vertikdlnim letem, kdy
tyto hodnoty vzhledem k vysokému thlu podélného sklonu kolisaji. Mini-letoun
totiz nelze neustale udrzet v pozadované pozici bez zmén tohoto thlu.

Obr. 10.11 zobrazuje pribeh smérového thlu dle pozadovanych hodnot béhem
simulace. Pfi¢emz u pozadavku na zménu sméru zadanou pomoci waypointu (v
Case 185 s) lze jasné vypozorovat, Ze doslo k letu na sever, coz potvrzuji 1 grafy
prubéhu zemépisné Sitky a délky na Obr. 10.12 a Obr. 10.13.
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Obr. 10.9: Prubeh uhlu pricného naklonu béhem simulace
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Obr. 10.10: Pribéh uhlu podélného sklonu béehem simulace
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Obr. 10.11: Prubeh smeroveho uhlu behem simulace
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Obr. 10.12: Priibeh zemépisné Sirky behem simulace
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Obr. 10.13: Pritbeh zemépisné délky behem simulace

Na Obr. 10.14 a Obr. 10.15 jsou vidét prubehy uhla definovanych v této praci.

Rizeni thlu orientace umoziuje vyrovnani kiidel b&hem vertikalniho letu, a
proto ma analyza pribéhu vyznam jen v daném rezimu (na zacatku a na konci
simulace). Priibéh potvrzuje, Ze je v dané chvili veliCina Gspésné udrzovana na
hodnot¢ 0°.
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Obr. 10.14: Prubeh uhlu orientace behem simulace

Obr. 10.15 zobrazuje zménu modifikovaného thlu podélného sklonu, a 1ze jej
srovnat s pribéhem, ktery byl prezentovan vySe v grafu Obr. 10.10. Je moZné
vidét, Ze hodnoty jsou totozné, pokud letoun neleti na zadech (tj. pokud uhel
pri¢ného naklonu neni v intervalu <-180°, -90°> nebo <90°, 180°>). V opacném
ptipad¢ vsak veli¢ina dosahuje hodnot vysSich nez 90°, coz byl divod jejiho
vytvoreni.
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Obr. 10.15: Pritbeh modifikovaného uhlu podélného sklonu behem simulace

Na Obr. 10.16 a Obr. 10.17 je zobrazen thel nab&hu a thel vyboceni.

Uhel vybodeni se b&hem celého letu drzi blizko hodnoty 0° (v intervalu -1° a
0,35°).

Uhel nabéhu je na tom podobné; aZ do konce simulace, kdy dochazi ke zménd
rezimu letu z horizontalniho na vertikalni. Pf1 daném manévru se letoun dostava
do velmi vysokého Uhlu nabéhu, a kvili moznosti padu je tak nutnd jeho
dostatecna rychlost v dané chvili a vysoky vykon motor. Pii pfistavani je
situace opacnd; thel ndbchu je zaporny. Toto vyZaduje patficny fidici systém,
ktery se dokdze vyrovnat s danym problémem a udrzet letoun v fizeném letu
opanym smérem, nez je bézné. Navrzeny fidici systém situaci zvladl a zajistil,
7e bylo mozné s letounem stabilné pfistat.
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Obr. 10.16: Prubeh vhlu nabéehu béhem simulace
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Obr. 10.17: Priibéh uhlu vyboceni béhem simulace

(VA4

Graf na Obr. 10.18 ukazuje zménu vySky letu. Nejzajimavéjsi je jiz zminéné
zvySeni vysky letu pii ptistani o 55 m za 19,8 sekund a nasledné pfistdvani,
které poté trva 51,3 sekund. Zajimavy je nicméné 1 vzlet, kdy doslo ke zméné o
87 metrit béhem 8,8 sekund. Cely manévr ptitom trval 9,7 sekund.
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Obr. 10.18: Priibeh vysky letu nad morem behem simulace

V grafu na Obr. 10.19 je mozné vidét zménu vertikdlni rychlosti v Case.
Nejvyssi hodnoty této veliCiny je mozné pozorovat pii vertikalnim rezimu letu,
kde je nutnost takovéto rychlosti logickym vyutsténim piechodové faze. Pii
horizontalnim letu se hodnoty pohybuji mezi -2 azZ 2 m/s.

Obr. 10.20 uvadi celkovou rychlost letu bez ohledu na smér. Lze vidét, ze
celkova rychlost letu byla béhem simulace udrzovana na hodnoté 15 m/s az na
prechodové faze mezi rezimy letu.

Tratova rychlost zndzornéna v Obr. 10.21 doklada, ze béhem vertikalniho
rezimu letu letoun témét neméni svoji pozici, nicméné vlivem aerodynamickych
sil k pohybu nepatrné dochazi.
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Obr. 10.19: Pribéh vertikalni rychlosti béhem simulace
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Obr. 10.20: Pritbeh celkové rychlosti behem simulace
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Obr. 10.21: Priibeh tratové rychlosti behem simulace
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Na Obr. 10.22 je zndzornén vykon jednoho motoru béhem simulace. Nejvetsi
vyuziti motoru je mozné pozorovat béhem vzletu, kde dosahuje hodnoty az 320
Wattd. Béhem horizontalniho letu se vykon pohybuje mezi 24-30 W na motor —
dohromady tedy 48-60 W. Pti klesani se hodnota postupné ustaluje kolem 10 W.
Na zacatku manévru pro zménu letu pfed pfistdnim dosahuje vykon jednoho
motoru az 158 W. Béhem klesani je to 80,87 W, tj. celkové pro oba motory
161,74 W. Data naznacuji, Ze pfi vhodné volbé akumulatoru (napt. 6500 mAh s
11,1 V) by mini-letoun m¢l byt schopny vydrZet ve vzduchu pfiblizn¢ 1 hodinu
béhem horizontalniho rezimu letu s udrzovanim stejné vysky letu.
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300
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50

0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 s00 t[s]
Obr. 10.22: Priibeh vykonu motoru behem simulace

Hlavni nevyhodou navrzeného tizeni jsou piekmity, coz je typicky znak ZN
metody. Je ziejmé, Ze v budoucnu bude vhodné provést optimalizaci nastaveni
PID regulatori. Nicméné celkovy vysledek potvrdil, Ze nedochazi k
nestabilnimu chovani a navrZzeny fidici systém je tedy moZné vyuzit v
simulacich a také jako zaklad pro jeho dalsi vyvo;.
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11. ZAVER A PRINOS PRACE PRO VEDU A PRAXI

Hlavnim cilem této prace byl navrh modelu bezpilotniho mini-letounu. Za
timto ucelem bylo nutné nejdiive vytvofit a popsat softwarovy systém pro navrh,
analyzu, modelovani a simulaci. Zamérem pfitom bylo, aby tento systém byl
slozen z aplikaci s licenci, ktera umoZzni jeho bezplatné Sifeni a pouziti 1 pro
komer¢ni ucely. Systém tvoii 14 aplikaci, z nichZ 4 byly vyvinuty v rdmci této
disertacni prace.

Airfoil Geometry Converter je vyuzitelny pro ptipravu profila kiidel pii CFD
analyze a také k ziskdni geometrie z meshe optimalizovanych profili.
CSV _History Processing Tool for SU? umoziiuje zpracovani velkého mnozstvi
aerodynamickych dat ziskanych z aplikace SU?. MACSTAB Calculator lze
pouzit pro koncepéni ndvrh a odhad stability mini-letounu, pfi¢emz je nékteré
funkce mozné aplikovat 1 vramci reverzniho inZenyrstvi. Control System
Designer for JSBSim je ureny pro navrh simulaci, fidiciho systému a pro ladéni
PID regulétort. Je zde navic mozné aplikovat vyvinuty iteracni algoritmus pro
automatické vykondni Ziegler-Nicholsovy metody kritickych parametrt.

K validaci a zhodnoceni piesnosti CFD softwaru pro analyzu mini-letounu
bylo vyuzito vysledkli ze dvou némeckych projekti: AVIGLE a SAGITTA.
Jako nejvhodné&jsi byla pro tuto praci vybrana aplikace SU?, kterd vykazovala
nejvetsi presnost ve zkoumané oblasti. I presto, Ze dany software nebyl do této
doby pro tento typ letounti validovan, vysledky pomérné dobie kopiruji kiivku
dat s redlnym métenim.

Vyse zminénym softwarem byl navrZzen a analyzovan experimentalni mini-
letoun dosedajici na ocas s nazvem V-TS mini-UAV. Bylo zji§téno, Ze mini-
letoun V-TS dosahuje na uhlech nabéhu mezi -5° a 10° vyssi aerodynamickeé
jemnosti, neZ némecky mini-letoun AVIGLE s podobnou konfiguraci. Roli
vtomto sehralo 1 navrZeni vlastniho optimalizovaného profilu kiidla
s pracovnim nazvem MH 38-D 1.2, které pro nizké rychlosti a nizka
Reynoldsova ¢isla vykazuje lepsi charakteristiky nez plivodni profil MH 38, a
také nez 4 vybrané uzitné vzory, které byly vyvinuty v CR (UV 15912, UV
17179, UV 21448, UV 25782).

Pro optimalizaci profilu MH 38-D 1.2 byla pouzita adjoint funkce v
programu SU? soucasné s Hicks-Henneovou bump funkci a aplikovanim 38
navrhovych proménnych. Optimalizace odporového soucinitele byla
vyhodnocena jako nejefektivnéj$i cesta k dosaZeni vysoké aerodynamicke
jemnosti. Nicmén¢ je nutné uvést, Ze dany typ a nastaveni optimalizace nemusi
fungovat na vSechny profily kiidla. Jako negativni se ukazalo zvySeni
odporovych souciniteli na vysokych thlech nab&hu. Tato oblast bude
v budoucnu dale zkoumana pro vylepSeni metody optimalizace.

Na zaklad¢ aerodynamické analyzy byl vytvofen a popsan model s fidicim
syst¢tmem ve forméatu modelu letové dynamiky JSBSim. V pfiiloze jsou také
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uvedeny dvé verze jeho linearizovaného modelu — jedna pro horizontdlni a
druha pro vertikalni let.

Navrzeny mini-letoun tedy kombinuje dva rizné rezimy letu: pro letadlo a
duokoptéru. Rezim duokoptéry zde slouzi vyhradné pro vzlet a pfistani, nicméné
v koncepcni studii jsou uvazovany vSechny typy fizeni, které je mozné v rezimu
duokoptéry navrhnout. Naproti tomu rezim letadla umoznuje stejny zpiisob
fizeni, které je zndmo z navrhli konvencnich letadel. Byl také vyfeSen piechod
mezi témito rezimy a dale pak bylo i automatizovano pfepinani mezi nimi.

Pro pohodiné ladéni PID regulatorti byl vytvofen algoritmus automatické
Ziegler-Nicholsovy metody kritickych parametri. Algoritmus umoZnuje
automaticky nastavit PID regulator, analyzovat vybrany fidici signal a nalézt
kritick¢ parametry. UZivatel miliZze ovlivilovat pifesnost pomoci vstupnich
parametrti a vhodnou definici simulace. Jinym zplsobem nemusi do procesu
zasahovat. Cely fidici systém byl timto algoritmem navrZen; ten se pfitom
ukazal jako rychla a ptesnd nidhrada manuélni varianty této metody. Hlavnim
nedostatkem algoritmu je sniZzend schopnost detekce nestabilniho chovani
signalu.

Nakonec byly provedeny simulace testujici chovani ftidiciho systému.
Simulace byly vykondny jak pro jednotlivé typy fizeni, tak 1 pro kompletni
ovéfeni funkCnosti systému najednou. Bylo potvrzeno, ze danym postupem lze
navrhnout dostatecné kvalitni fidici systém. Nicméné je zieymé, Ze hlavni
nevyhodou jsou piekmity pi1 zméné pozadované hodnoty regulované veli¢iny,
coz je typickym znakem pouziti Ziegler-Nicholsovy metody. V budoucnu bude
tedy vhodné provést optimalizaci nastaveni PID regulatoru. Nicméné celkovy
vysledek potvrdil, ze fizeni je stabilni a je mozné jej vyuzit v simulacich. Je
nutné zdiraznit, Ze kombinace aplikaci JSBSim a FlightGear zde poskytuje
velmi dobry vizualizacni ndstroj, diky kterému je mozné mnohem snadnéji
odhalit chybu v navrhu simulace nebo fidiciho systému.

Diky tomu, Ze doSlo k vyvoji modelu bezpilotniho mini-letounu netradi¢ni
konfigurace, tak bylo mozné potvrdit robustnost softwarového systému.
Navrzeny mini-letoun je svou konfiguraci v CR unikatni a ve svétd spise
vyjimkou. Tento typ letounu ma potencidl startovat a pfistavat témét kdekoliv.
Diky svému univerzalnimu vyuZziti bez potieby vystteleni ¢i hozeni je praveé toto
dobra cesta, kterou je mozné sméfovat vyvoj specidlnich typl bezpilotnich
letound.

Je nutné zminit, Ze vysledky projektu by mélo byt mozné pouzit i pro
bezpilotni letouny jinych velikosti a typi; tzn., Ze podle vystupli prace by mélo
byt snaz$i vytvofit bezpilotni letoun nového designu bez ohledu na podminky
aplikace. Samoziejme 1 to ma sva ur¢ita omezeni, napt. zde prezentované feseni
se zam¢iuje pouze na letouny s elektrickym pohonem v oblasti podzvukovych

WV e v

Sokové viny v transsonickych rychlostech apod.
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Obecné mohou vysledky této prace piinést kazdému statu, vyzkumné
organizaci a firm& konkurenéni vyhodu pfi vlastni realizaci bezpilotnich
letounti; ditvody jsou napiiklad:

e Rychlejsi, jednodussi a levnéj$i névrh, analyza a tim 1 nasledné realizace

bezpilotniho letounu

e V¢tsi kreativita pii vyvoji a pi1 zkoumdni moZnosti optimalizaci

e Usetfeni nakladli na realizaci pfi navrhu neefektivnich nebo nefunkénich

letounti

e Zkoumani chovani letounu pfi kritickych situacich a krizovych stavech,

tzn. minimalizace havarii a tim 1 ochrana zdravi

Zavérem lze konstatovat, Ze dal$i oblasti rozvoje bezpilotnich systémi je
mozné nalézt ve vyzkumu autonomniho fizeni a rozhodovani. Jedné se napft. o
vyhybéni se piekdzkam, kooperaci vice letound, detekci podezielého chovani
osob pii1 monitoringu apod.
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SEZNAM POUZITYCH SYMBOLU A ZKRATEK

CAD
CFD
DOF
FDM
FEM
FFD
FVM
GUI
JST
PDE
PID
RANS

ROE

SU?

UAV
VTOL
XML

ZN

Computer Aided Design — pocitatem podporované
projektovani

Computational Fluid Dynamics — vypocetni dynamika
tekutin

Degrees of Freedom — stupné volnosti

Flight Dynamics Model — model letové dynamiky

Finite Element Method — metoda kone¢nych prvki

Free Form Deformation — volné deformace

Finite Volume Method — metoda konecnych objemu
Graphical User Interface — grafické uzivatelské rozhrani
Jameson-Schmidt-Turkel — Jameson-Schmidt-Turkel-ova
numericka metoda simulace proudéni

Partial Differential Equation — parcialni diferencialni
rovnice

Proportional-Integral-Derivative controller — regulator,
slozeny z proporciondlni, integracni a derivaéni slozky
Reynolds-Averaged Navier-Stokes — Metoda Reynoldsova
casoveého sttedovani Navierovych—Stokesovych rovnic
Roe’s Approximate Riemann Solver — Roe-ova aproximace
Riemannova fesitele je numericka metoda simulace
proudéni

Stanford University Unstructured — CFD software
Stanfordské univerzity, specializujici se na letecke
inzenyrstvi

Unmanned Aerial Vehicle — bezpilotni letoun

Vertical Take-Off and Landing — vertikalni vzlet a pfistani
eXtensible Markup Language — rozsifitelny znaCkovaci
jazyk

Ziegler-Nichols — autoti Ziegler-Nicholsovy metody
empirického nastaveni parametri PID regulatoru
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0,272565 0,074743

247



0,231560
0,192968
0,157145
0,124405
0,095008
0,069195
0,047178
0,029151
0,015287
0,005755
0,002351
0,001115
0,000314

0,000042

0,069556
0,063399
0,056489
0,049033
0,041259
0,033417
0,025760
0,018539
0,012002
0,006350
0,003627
0,002328
0,001138

0,000386

0,000040 -0,000377
0,000366 -0,000951
0,000989 -0,001486
0,002355 -0,002294
0,004188 -0,003106
0,007700 -0,004309
0,019306 -0,006915
0,035808 -0,009106
0,057223 -0,010730
0,083548 -0,011728

0,114722 -0,012139
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0,150542
0,190657
0,234647
0,282025
0,332252
0,384746
0,438885
0,494015
0,549451
0,604480
0,658384
0,710445
0,759971
0,806304
0,848833
0,886996
0,920285
0,948262
0,970545
0,986781
0,996673

1,000000

-0,012074
-0,011614
-0,010794
-0,009655
-0,008223
-0,006546
-0,004686
-0,002734

-0,000797

0,001003
0,002561
0,003779
0,004595
0,004975
0,004932
0,004519
0,003847
0,002999
0,001993
0,001014
0,000279

0,000000
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PRILOHA P II: GEOMETRICKE PARAMETRY
PROFILU MH 38-EFF MOM_SD0.5 1.37.81

MH 38-OPT EFF_ MOM SD0.5 1.37.81
1,000000 0,000000
0,996815 0,000528
0,987441 0,002052
0,972197 0,004618
0,951408 0,008618
0,925490 0,014357
0,894905 0,021450
0,860164 0,029358
0,821815 0,037758
0,780438 0,046469
0,736636 0,055363
0,691027 0,064249
0,644183 0,072831
0,596619 0,080728
0,548754 0,087515
0,500904 0,092845
0,453367 0,096477
0,406410 0,098292
0,360364 0,098311
0,315622 0,096586

0,272565 0,093197
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0,231560
0,192968
0,157145
0,124405
0,095008
0,069195
0,047178
0,029151
0,015287
0,005755
0,002351
0,001115
0,000314

0,000042

0,088279
0,082013
0,074596
0,066225
0,057130
0,047568
0,037810
0,028136
0,018840
0,010233
0,005850
0,003698
0,001723

0,000532

0,000040 -0,000430
0,000366 -0,001181
0,000989 -0,001915
0,002355 -0,003012
0,004188 -0,004097
0,007700 -0,005672
0,019306 -0,009024
0,035808 -0,011865
0,057223 -0,014104
0,083548 -0,015719

0,114722 -0,016761

251



0,150542 -0,017325
0,190657 -0,017461
0,234647 -0,017166
0,282025 -0,016442
0,332252 -0,015290
0,384746 -0,013746
0,438885 -0,011877
0,494015 -0,009788
0,549451 -0,007609
0,604480 -0,005471
0,658384 -0,003466
0,710445 -0,001644
0,759971 -0,000013
0,806304 0,001386
0,848833 0,002411
0,886996 0,002804
0,920285 0,002372
0,948262 0,001531
0,970545 0,001154
0,986781 0,000862
0,996673 0,000276

1,000000 0,000000
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PRILOHA P III: GEOMETRICKE PARAMETRY
PROFILU MH 38-EFF MOM_AOA-5.5 1.37.19

MH 38-OPT EFF MOM Ao0A-5.5 1.37.19
1,000000 0,000000
0,996815 0,000524
0,987441 0,001886
0,972197 0,003588
0,951408 0,006290
0,925490 0,011155
0,894905 0,017788
0,860164 0,025767
0,821815 0,034972
0,780438 0,045099
0,736636 0,055732
0,691027 0,066410
0,644183 0,076652
0,596619 0,085989
0,548754 0,093972
0,500904 0,100267
0,453367 0,104653
0,406410 0,107028
0,360364 0,107424
0,315622 0,105889

0,272565 0,102497
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0,231560
0,192968
0,157145
0,124405
0,095008
0,069195
0,047178
0,029151
0,015287
0,005755
0,002351
0,001115
0,000314

0,000042

0,097374
0,090696
0,082663
0,073488
0,063427
0,052777
0,041860
0,031020
0,020625
0,011075
0,006269
0,003933
0,001812

0,000551

0,000040 -0,000419
0,000366 -0,001143
0,000989 -0,001859
0,002355 -0,002947
0,004188 -0,004040
0,007700 -0,005651
0,019306 -0,009130
0,035808 -0,012075
0,057223 -0,014309
0,083548 -0,015765

0,114722 -0,016488
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0,150542 -0,016614
0,190657 -0,016268
0,234647 -0,015548
0,282025 -0,014565
0,332252-0,013411
0,384746 -0,012184
0,438885 -0,010970
0,494015 -0,009842
0,549451 -0,008846
0,604480 -0,007991
0,658384 -0,007214
0,710445 -0,006406
0,759971 -0,005441
0,806304 -0,004294
0,848833 -0,003100
0,886996 -0,002186
0,920285 -0,001972
0,948262 -0,001903
0,970545 -0,000519
0,986781 0,000578
0,996673 0,000270

1,000000 0,000000
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PRILOHA P IV: LINEARNI MATEMATICKY MODEL
MINI-LETOUNU V-TS 15M/S VODOROVNY LET

(Pro lepsi prehlednost byly hodnoty mensi/vétsi nez £1x107® nastaveny na 0.)

Matice A
-0,76398 0,94377 -32,0872 0 -0,84917
1,54E-06 3,68E-06 0 1 -1,3E-07
0 0 0 1 0
0,001394 -29,5776 0 -5,65393 0,069018
-2,7E-07 0,000146 0,000943 0 3,65E-06
0 0 0 0 0
0,001258 0,018494 0 0,003534 -74,8913
-0,00089 -0,00031 0 2,53E-05 121,2348
0 0 0 0 0
0 0 0 0 0
4,78E-08 0 0 0 0
0 -49,2126 49,21253 0 0

164,4525 -
164,4525 -

44,8392 -45,5759
44,8392  -45,576

Matice B
-4,53831 -0,97133
0,000595 7,33E-06

0 0
-0,00169 -0,05726
0,000159 2,31E-06

0 0
1,06E-06 64,61848
-1,80E-08 -4,6925

0 0

0 0

0 0

0 0

38452,08 75,40327
38461,61 82,12241

0,520784
5,77E-06
0
-4,94707
1,82E-06
0
0,003093
-5,28E-05
0

0

0

0
55,81164
60,56355

-0,43754 -15,3346
-0,43754 -15,3346

-0,21146
4,54E-06
0
-0,00115
1,43E-06
0
1,071668
-8,33192
0
0
0
0
38,30133
41,66196

0,053579
9,12E-07
0
-2,6E-06
0,651999
0
0
0
0
-1,5E-08
0
-0,08218
-4,3E-05
-4,5E-05

0 0
-0,00167 -1E-05
0 0

0,013844 -0,00374
0,006256 -0,99998

1 0,006256
-10,318 3,911902
0,019137 -13,6315

0 1,00002
0 0
0 0
0 0

2,12E-05 0,116804
2,13E-05 0,116804
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0
-0,00015
0
0,000412

2,35E-06
0
0
6,46E-05
6,39E-05

-0,21568
0
0
0
0,000153

o O O O o o o

-0,30655
-0,30655

7,18755E-06

-6,27755E-08

0
4,16005E-07
0
0
2,22578E-07

-1,80976E-07

0
0
0
0
0,065841505
0,065840231

0,004088
0
0
9,88E-07
0
0
0,000817
0,005082
0
0
0
0
-3,06382
0,008716

0,004088

-0,00082
-0,00508
0
0
0
0
0,008716
-3,06382



Matice C

0

0 0,973704

0 0,000563 0,973704

0 0,000563

-0,11679
-0,11679

0
0

0
0

1,42124 -0,43759

1,42124 -0,43759

0

Matice D

0

-244,331

-4,9273
-4,92731

-6,26276

-6,26277

-7,96017
-7,96019

-244,331

Vektor X

O O OO OO0 Oo0OOoOOoO oo oo
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PRILOHA P V: LINEARNI MATEMATICKY MODEL
MINI-LETOUNU V-TS 15M/S VERTIKALNI LET

(Pro lepsi prehlednost byly hodnoty mensi/vétsi nez £1x107 nastaveny na 0.)

Matice A

-1,25369
1,77E-06
0
-0,01665
-8,47E-06
0
0,000297
-0,0002
0

0

0
0,999997
172,1539
172,1539

14,22784
-0,00848
0
-29,5434
0

0
-12,0199
19,48749
0
3,78E-07
2,32E-06
-0,11017
613,954
613,954

Matice B

-6,20015
-0,0101
0
0,028697
4,98E-05
0
-1,79E-05
3,06E-07
0

0

0

0
26740,69
26749,32

-0,8487
-0,0003

-0,0563
1,63E-06

64,61848
-4,6925

222,3407
226,9188

0,068488
-0,64891
0
1,823345
5,94E-07
0
12,03695
-19,4874
0
-3,78E-07
-2,34E-06
0,112483
-2,96353
-2,96353

0

0

0
0
0
0

8,61E-06 -0,90306
1,000078 -0,22806
1 0
-5,65415 0,713742
0 4,41E-05

0 0
0,003391 -74,8917
-5,35E-05 121,2348
0 0

0 0

0 -6,75E-07
-1,32E-05 0,031891
5,602024 -6,23388
5,602025 -6,23389

-0,90768  -0,2198
-0,00019 -0,00012

0 0

-4,94656 -0,00075
1,05E-06 6,76E-07

0 0

0,003093 1,071667
-5,27E-05 -8,33192

0 0
0 0
0 0
0 0

117,7103 62,65543
120,1391 63,94408

0,001247
0,003354

0
-0,00948
0,049774

0
5,92E-06

-1,02E-07

0
1,74E-07

0
-0,00191
0,018708
0,018708

-1,40E-06 0 0 0
-0,00038 2,70E-05 -0,00015 0
0 0 0 0
0,010329 -0,00384 0,000412 0
-0,07411 -0,99725 0 0
1 13,06122 0 0
-10,318 3,911902 -2,52E-07 0
0,019137 -13,6315 0 0
0 13,09945 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0
2,14E-06 0 0 0

-0,00055 0,027277 -0,0013 -0,00049
-0,00055 0,027277 -0,00129 -0,00049
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-7,75E-06

-0,00048 -0,00093
-0,00438 0
0 0
0,01239 -2,82E-06
3,30E-07
0

1,32E-07
0
0
0
0
-0,02578 0,299134
-0,02578 0,299134

O O O O oo oo

0,008808
0

0
-1,28E-07
0

0
0,001278
0,010911
0

0

0

0
-5,42014
0,019872

0,008808
0
0
1,29€-07
0
0
-0,00128
-0,01091
0
0
0
0
0,019873
-5,42015



Matice C

1
0

0
1

0
0

0
0

0 0,013004 0,995242 -0,00012 0,448599 -0,00492

0

0

0

0 0,160744 -0,16074

O O O oo oo

0

O O o oo

0

O O O oo oo

1,531859 5,597711 0,004361
1,531859 5,597711 0,004361

Matice D

O O O O 0O oo oo oo

0

O OO OO oo oo oo

0

O O OO OO0 o0 oo o o

0

0 0
0 0
1 0
0 1
0 0
0 0
0 0
0 0
0 0
0 0
0 0
0 -0,02749
0 -0,02749

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

-145,492 -11,3128 -7,29365 -4,70242
-145,492 -11,3128 -7,29365 -4,70242

Vektor X

O OO O 0O 00O O0o0OOoOOoOOo oo

O OO O 00O OO0 kr oo

O 0O 0O 0O O0OO0OO0Okr OO0 oo oo
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O R OO0 0O O0OO0OO0Oo0OOoO oo
O 0O O0OO0OO0OO0OO0O OO OoO o

0 0,00264
0 0,00264

0 0
0 0
0 0
0 0
0 0
0 0
0 0
0 0
0 0
0 0
0 0
0 0
0,9524 0
0 09524
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InZenyr v oboru Informacni technologie
Fakulta aplikovan¢ informatiky Univerzity Tomase Bati ve Zliné

Schopnosti, znalosti a dovednosti

Matetsky jazyk(y): Cestina

Jiny jazyk(y): Porozuméni Mluveni Psani
(Sebehodnoceni -
Evropska urovert)
Poslech = Cteni Ustni Samostatny
interakce = ustni projev
Anglictina B1 B2 B1 B2 B2
Némcina Bl Bl Bl Bl BI
Rustina A2 A2 Al Al Al
Cinstina Al Al Al Al Al
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Pocitac¢ové znalosti a dovednosti

e Vyborna znalost technologii .NET/C#

e Velmi dobra znalost MS SQL, MySQL, HTML, CSS, XML, Javascriptu,
C/C++, Java a UML.

e Stfedni znalost jazyka Python, PHP.

e Dobra znalost knthovny wxWidgets, wxPython a OpenMP

e Dobra znalost Visual Studio, Microsoft SQL Server Management Studio,
MySQL Workbench, phpMyAdmin, Eclipse, NetBeans, CodeLite,
Enterprise Architect, Freescale CodeWarrior.

e ZkuSenosti s programovanim mikropocitact Freescale 68HCSO0S,
Siemens, Motorola, PLC firmy TECO Kolin.

e Dobra znalost Microsoft Windows a Microsoft Office.

e Znalost operacnich systémil Linux (Ubuntu, Fedora) a Windows Server.

e Znalost Matlab/Simulink, Scilab/Xcos, AutoCAD, VMWare a Virtual
Box.

e Znalost Unity, DirectX 9.0c.

Dalsi schopnosti, znalosti a dovednosti

e Microsoft certifikat 070-536 - Application Development Foundation

e (CISCO certifikat - Zaklady pocitacovych siti

e ACM SPY (nyni IT SPY) certifikat - Diplomova prace v galerii 70
nejlepsich praci v Ceské a Slovenské republice

e Analytické a logické mySleni

e Ridiésky priikaz kategorie B

Doplitujici informace
Projekty

Spolufesitel projektu ¢. CZ.02.2.69/0.0/0.0/18 056/0012951: ,,DUO UTB:
Strategicky projekt UTB ve Zliné 11.*
Doba feseni: 2020-2022

Spolufesitel projektu ¢. CZ.02.3.68/0.0/0.0/19_078/0018903: , IKAP II —
Projekt rozvoje vzdélavani*
Doba teSeni: 2021

Spolufesitel projektu ¢. CZ.02.2.69/0.0/0.0/16_031/0011594: ,,Tvorba
programil celozivotniho vzdélavani na UTB ve Zlin¢*
Doba teseni: 2020-2021
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Spolufesitel projektu ¢. CZ.02.2.69/0.0/0.0/16_015/0002204: ,,Strategicky
projekt UTB ve Zlin¢*
Doba feseni: 2019-2020

Spolufiesitel projektu ¢. CZ.01.1.02/0.0/0.0/16 _084/0008839: ,,Aplikace
vysledkil vyzkumu se zaméfenim na zavedeni novych technologii a postupti
do vyroby velkych obrobkii*

Doba teseni: 2019

Spolufesitel projektu ¢. MSM/LO 1303: ,,Podpora udrZitelnosti a rozvoje
Centra bezpecnostnich, informacénich a pokroc€ilych technologii (CEBIA-
Tech)*

Doba teSeni: 2015-2017

Hlavni fesitel interniho grantu IGA/CebiaTech/2017/001 ,,Vyvoj a analyza
bezpilotniho mini-letounu®
Doba teseni: 2017

Hlavni fesitel interniho grantu IGA/CebiaTech/2016/002 ,,Navrh fidiciho
systéemu bezpilotniho mini-letounu®
Doba feSeni: 2016

Hlavni fesitel interniho grantu IGA/FAI/2015/001 ,,Modelovani
aerodynamiky a mechaniky bezpilotniho mini-letounu*
Doba teseni: 2015

Hlavni fesitel interniho grantu IGA/FAI/2014/006 ,,Modelovani bezpilotniho
miniletounu*
Doba teSeni: 2014

Recenze prispévki

Recenzent pro impaktované casopisy:
e Advances in Mechanical Engineering
e Proceedings of the National Academy of Sciences, India Section A -
Physical Sciences

Recenzent ptispévkil pro mezinarodni konference
Vice na: https://publons.com/a/1600762/
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Ing. Tomas Vogeltanz

Navrh modelu bezpilotniho mini-letounu

Model Design of Unmanned Aerial Vehicle

Diserta¢ni prace
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Sazba: Ing. Tomas Vogeltanz

Publikace neprosla jazykovou ani redakéni tpravou.
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