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1 Uvod

Cilem této préce je sestavit matematicky model letadla F16 v podélné ose a realizovat fizeni
sklonu letadla pomoci néjakého optimalniho reguldtoru. Podélny model letadla ma tii stupné vol-
nosti a vstupem je thel vychyleni vyskového kormidla. Aby bylo dosazeno dobré vérohodnosti
chovani letadla, byl sestaven kompletni nelinedrni matematicky model s vyuzitim aerodyna-
mickych charakteristik namérenych na zmenseném modelu letadla v aerodynamickém tunelu.
Pro aplikaci metod moderni teorie fizeni je nutné nejprve model linearizovat a teprve poté navr-
hovat reguldtor. Navrzeny regulator byl nakonec odzkouSen na puvodnim nelinedrnim modelu.

Nevyhoda tohoto postupu spo¢ivd v tom, Ze navrzeny reguldtor odpovidé dobfe puvodnimu
modelu pouze v okoli pracovniho bodu, kde byl systém linearizovan. V praxi se to fesi navrzenim
nékolika reguldtoru pro linearizované modely v ruznych pracovnich bodech. V provozu se tyto
regulatory piepinaji podle aktualnich hodnot stavovych veli¢in. Tato metoda se nazyva gain
scheduling.

2 Matematicky model

V celém textu budeme pouzivat nasledujici znaceni:

vr - celkova rychlost letadla, [m/s]
u - slozka rychlosti ve sméru x, [m/s]
w - slozka rychlosti ve sméru z, [m/s]
0 - thel sklonu letadla, [rad]
q - thlova rychlost letadla, [rad/s]
xp - x-soufadnice letadla vaéi zemi, [m]
2B - z-soufadnice letadla vuci zemi, [m]
Cx, - celkovy aerodynamicky koeficient v ose x, [-]
Cz, - celkovy aerodynamicky koeficient v ose z, |-]
Cry - celkovy aerodynamicky moment, [-]
Cp - koeficient vztlaku letadla, [-]
Cr, - koeficient odporu letadla, [-]
Cy - koeficient momentu letadla, [-]
Fyzikalni konstanty:
g 9.81 - gravitacéni zrychleni, [m/s?]
p 1225 - hustota vzduchu, [kg/m?]
m 9295 - hmotnost letadla, [kg]
I, 75673 - moment setrvacnosti letadla, [kg.m?]
S 2787 - plocha kiidla, [m?]
) (—25,25) - vychylka vyskovky, [deg]

Fr 130 - maxim&lni tah motoru, [kN]
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2.1 Soufadné soustavy

P7i popisu kinematiky letu budeme puzivat tii soufadné soustavy. Soustava Sg je spojena se

letadla T, podélna osa X g lezi v podélné ose letadla. Aerodynamické soufadnd soustava Sy mé
smér Xy shodny s vektorem rychlosti V nabihajiciho vzduchu.
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Obréazek 1: Soufadné soustavy.

Pii takto zavedenych soustavach muzeme pro pohyb letadla psat

ip ucosf + wsind, (1)

Zp = —usinf + wcosb, (2)

vr = Vu?+ w?, (3)
w

a = arctan —. (4)

u
2.2 Pohybové rovnice

Pro letadlo pevné svazané se souradnou soustavou Sp, konajici pod vlivem vnéjsich sil a mo-
mentu posuvny a rota¢ni pohyb, plati pro vyslednou vnéjsi silu

d
mV) +w x mV,

F=_
i

()

soustavé zemé Sp. Vzhledem k tomu, Ze sestavujeme rovnice pouze pro podelny pohyb méa
vektor w pouze jednu slozku g udavajici thlovou rychlost okolo osy Y s.

Celkovou silu F rozepiseme do jednotlivych slozek ve smérech os Xp a Zp

Fy
F;

(6)
(7)

m(i + qu),

m(w — qu),

kde sily F, a F, zaviseji na aerodynamickych silach, tahu motoru a na primétech hmotnosti
letadla do jednotlivych os.
1 .
F, FT—i—i,oSCXTU%—mgsmH

1
F, gpSCZTv%%—mgcosG
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Pro vysledny moment piisobici na letadlo plati rovnice

dH

kde H = Iw je moment hybnosti letadla. Pro nas rovinny model ma matice I pouze slozku I, a
pro vysledny moment okolo osy Y g plati

M, = qly, (11)
1
M, = §PSCMTU%- (12)

Na zdkladé vySe uvedenych odvozeni muzeme celou kinematiku letadla popsat pomoci sou-
stavy Ctyfech rovnic

F
W = —2 —quw-—gsinb, (13)

m

. F;
Ww = — 4+qu+gcosh, (14)

m

) M,
_ 15
q I, (15)
0 = q (16)

2.3 Aerodynamické koeficienty

Ve vyse uvedenych odvozenich zavisely aerodynamické sily na celkovych aerodynamickych ko-
eficientech Cx,, Cz, v osdch Xp, Zp a na celkovém aerodynamickém momentu Cjz,. Tyto
parametry zaviseji na mnoha veli¢inach, pfedevsim na thlech ndbéhu aerodynamickych ploch a
jsou zjistovany méfenim v aerodynamickém tunelu.

Pro nas model jsme pouzili data pochézejici z vyzkumného centra NASA Ames and Lan-
gley, kde byly pofizeny méfenim v aerodynamickém tunelu na zmenseném modelu letadla F16.
7 téchto dat jsme separovali hodnoty pro podelny model letadla a vzali v iivahu pouze zakladni
¢leny odporu, vztlaku a momentu. Zanedbali jsme tedy ¢leny zévisejici na rychlosti letu a na
dalsich aerodynamickych prvcich jako je napiiklad pohyblivd nabézna hrana kiidla.

Pro celkové aerodynamické koeficienty v nasem pripadé plati
CXT = *CD(Q,(;), (17)

Cy. —COp(, 6), (18)
Cry = Cula,d). (19)
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Vztlakova charakteristika
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2.4 Simulace
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Obrazek 2: Aerodynamické koeficienty.
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Nelinedrni model byl odzkousen v programu SIMULINK. Na obrazku (3) je vidét celkovy model.
Blok Forces (obr. 4) vypocitava aerodynamické sily. Aerodynamické koeficienty jsou ziskdvany
v zavislosti na dhlech # a ¢ linedrni interpolaci v bloku Aerodynamic coefficients (obr. 5).
Blok 3DoF z Aerospace blocksetu realizuje pohybové rovnice.

Vstupem modelu je vychylka vyskovky § a zobrazované vystupy jsou letové veli¢iny 0, o, vp
a trajektorie letu. Pocateéni podminky simulace byly vz = 150 m/s, 6 = 0.05 rad, a = 0.05 rad
a tah motoru Fr = 100 kN. Na obrézcich (6) a (7) je vidét vysledek simulace po dobu letu 10 s.
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Obrazek 3: Celkovy nelinedrni model.
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Obrazek 5: Blok Aerodynamic coefficients.
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Obrazek 6: Letové veliciny pii simulaci pro ruzné vychylky vyskovky.
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Trajektorie letu po dobu 10s pro ruzne vychylky vyskovky
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Obrézek 7: Trajektorie letu po dobu 10 s pfi ruznych vychylkdch vyskovky.

3 Linearizace
Pro ndvrh regulatoru potiebujeme ziskat diskrétni linearizovany model ve tvaru

x(k+1) = Mx(k)+ Nu(k), (20)
y(k) = Cx(k)+ Du(k).
Nelinedarni model byl linearizovan v programu MATLAB pomoci funkce 1inmod a diskretizovan

s periodou Ty = 0.05 s. Stavovy vektor byl zvolen x = [0, u, w, q]”
v pracovnim bodé

. Linearizace byla provedena

xo = [0.05 rad, 149.8 m/s, 7.5 m/s, 0 rad/s|”,

ktery odpovidal poc¢atecnimu stavu simulace nelin. modelu z piredchozi kapitoly. Matice lineari-
zovaného systému jsou

1.0000 —0.0000 0.0000  0.0500 —0.0001
—0.4901 1.0012 —0.0067 —0.4125 —0.0018

M = —0.0233 —0.0021 0.9461  7.2859 N = —0.0266 |’ (21)
—0.0000 —0.0000 0.0002  1.0006 —0.0026

C = [18)/x 0 0 0], D=[0].

Vstupem systému je thel vychyleni vyskovky 0 a vystupem je sklon letadla 6.
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4 Rizeni
Ve cviceni z pfedmétu MTR jsme procvicovali ndvrhy riznych reguldtori. Nezkouseli jsme vsak

jejich vzdjemné porovnani, které nas zajimalo a rozhodli jsme se proto pro linearizovany model
letadla navrhnout t¥i ruzné regulatory, a to:

1. LQ regulédtor sledovani.
2. Analyticky prediktivni reguldtor bez omezeni.

3. Prediktivni regulator s omezenim fidici vyskovku pomoci funkce quadprog.

kalmanovo zesileni K
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Obrazek 8: Konvergence kalmanova zesileni K u LQ reguldtoru.
Abychom mohli viechny reguldtory porovnat, zvolili jsme shodné parametry, a to:

e referencni vhel 6 = 25°
e parametry kvadratického kritéria Q =5a R=1
e délku simulace 10 s, které odpovidd N = 200 vzorku pii periodé vzorkovani Ty = 0.05 s

e pro prediktivni regulatory délku predikce 50 kroku
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Rizeni
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Obrazek 9: Casové prubéhy prediktivniho reguldtoru s omezenim.
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Rizeni
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Obréazek 10: Porovnani vsech tiech regulatoru.

Z porovnani vsech reguldtoru na obrazku (10) je patrné, ze jsou prakticky shodné. To je
zpusobeno pouzitim kvadratického kritéria u vSech ndavrhu. Pouze prediktivni reguldtor s ome-
zenim akéniho zasahu méa pochopitelné pomalejsi odezvu.
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10

4.1 Rizeni nelinearniho modelu

Na obrazku (11) je blokové schéma pouzité pro testovani reguldtoru na nelinedrnim modelu.
Funkénost navrzeného LQ reguldtoru byla ovéfena pii fizeni letadla na nékolik uhla sklonu.
Vysledky jsou na obrazcich (12) a (13).
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Obréazek 11: Blokovy model pouzity k testovani regulatoru na nelin. modelu.
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Obriazek 12: Rizeni nelin. modelu LQ reguldtorem pro rizné thly sklonu (stavové veliciny a vstup).
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Trajektorie letu po dobu 10s
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Obrazek 13: Rizeni nelin. modelu LQ reguldtorem pro rizné dhly sklonu (trajektorie letu po dobu 10 s).
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Obrazek 14: Srovnéani chovani LQ reguldtoru na linedrnim a nelinedrnim modelu.
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5 Zavér
Podarilo se nam sestavit podrobny nelinearni matematicky model letadla F16 v podelné ose.
Vysledky simulace celkem odpovidaji predpokladim chovani skuteéného letadla.

Pro linearizovany model letadla bylo navrzeno nékolik kvadraticky optiméalnich reguldtoru,
které davaly velmi podobné vysledky. LQ regulator byl poté odzkouSen i na puvodnim ne-
linearnim modelu, kde vykazoval taktéz velmi dobré vysledky a to dokonce v Sirokém rozsahu
regulované veli¢iny dhlu sklonu letadla 6. Na obrazku (13) jsou vidét trajektorie letu pro ruzné
uhly sklonu letadla od -25° do +45°. Srovndni odezvy linedrniho a nelinedrniho modelu vychazi
taktéz velmi podobné. Z provedenych experimentt tedy muzeme usoudit, ze optimalni regulatory
navrzené pro linearizovany systém muzeme v tomto piipadé s uspéchem pouzit i pro skuteény
nelinearn{ model.
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