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1  Context si obiective

In ultimii ani a avut loc o crestere exponentiald a domeniului
UAV-urilor, crestere care a fost alimentata atat de zona militara dar si
de zona civila. Tn domeniul civil aplicatiile sunt diverse precum
supraveghere aeriana video sau fotogrammetrie. Practic incarcatura
utila poate cuprinde orice tip de senzor care sa furnizeze date n
domeniul de interes, UAV-ul fiind o platforma care indeplineste rolul
de a transporta pe cale aeriana senzorul respectiv. Tntrucat senzorul
montat Tn payload poate fi de diferite dimensiuni si poate fi ntr-o
gama variata de mase, de obicei, companiile producitoare de UAV nu
se limiteazd la un singur avion ci fac o gama intreaga de UAV-uri,
pornind din zona micro (0,5 - 1 kg) pana la UAV- uri comparabile cu

avioanele de transportat pasageri.

In functie de clasa Tn care se afla UAV-ul, compania
producdtoare trebuie sa respecte anumite restrictii atunci cand
genereaza un nou produs ceea ce reprezintd un alt criteriu de
proiectare.

Astfel, pornind de la necesitatile din domeniul privat, teza de
doctorat isi propune sa estimeze caracteristicile dinamice ale unui
UAV, pornind de la un UAV facut si deja aflat in linie de zbor dar
care se afla la o scara diferita. Estimarea caracteristicilor dinamice,
sau mai bine spus similitudinea dintre doua UAV-uri la scari diferite
ne ajuta sa folosim aceleasi reglaje ale pilotului automat cu referire la

stabilirea parametrilor PID la primul zbor.



Scopul testelor in zbor este de a valida caracteristicile
acrodinamice sau de a furniza predictii acolo unde teoria este
deficitara. Din motive de costuri materiale, atunci cand se proiecteaza
0 noua aeronava, se construieste initial 0 macheta la scara pentru a

valida calculele teoretice preliminare.

Este foarte cunoscut faptul ca, pentru a valida incercarile Tn
zbor sau pentru extrapolarea rezultatelor cétre avionul la scara 1:1,
anumite criterii de similitudine trebuie ndeplinite. Pe langa
similitudinea geometrica si a unghiului de atac mai trebuie indeplinite
criteriile Reynolds si Froude. Tntrucat este vorba de zbor in domeniul
incompresibil, zona UAV- urilor de supraveghere, nu vom lua in
considerare criteriul de similitudine Numarul Mach. De asemenea,
sunt si alti parametrii de similitudine care pot avea o influentd majora
in anumite situatii sau care tin de domeniul aeroelastic. Tn general,
atunci cand se efectueazid teste Th zbor nu se pot satisface toate
criteriile de similitudine. Majoritatea testelor sunt gandite pentru
anumite conditii de similitudine n detrimentul celorlalti parametrii de
similitudine. Unul din factorii importanti care determind validitatea
datelor experimentale obtinute de la o macheta este gradul cu care

parametrii de similitudine au fost indepliniti.

Teza de doctorat are Tn centrul atentiei familia de aripi
zburatoare produsa si proiectata la firma AFT Design. Momentan sunt
n linie de zbor UAV Hirrus (cu 2 perechi de aripi, anvergura, alungire

si sageata diferite pentru a pastra acelasi centru de greutate) si UAV



Muros, doud aripi zburatoare care respectd similitudinea
geometrica. Intentia este de a efectua teste in zbor cu aceste doua
UAV - uri deja date Tn folosintd, vom compara rezultatele
experimentale cu cele teoretice si vom folosi anumite criterii de
similitudine cu scopul de a extrapola rezultatele citre un UAV de

dimensiuni de 2 sau de 4 ori mai mari.

Prima etapa consta in elaborarea unui model dinamic folosind
relatiile din Etkin [1] apoi vom aplica acest model teoretic pe aceeasi
geometrie dar scalatd corespunzator. Modelul dinamic, pe langa
matricea de stabilitate A respectiv matricei de comanda, contine si
raspunsul sistemul la 0 perturbatie de tip treapta adica un bracaj de
elevon de 1 grad. Ultima parte contine si comparatia dintre polara
teoretica si cea obtinuta experimental din testele Tn zborul planat.

Modelul dinamic a fost parametrizat in felul urmator:

o f;, factorul de scara, reprezintd parametrul cu care se inmulteste
orice dimensiune geometrici si care practic determina
dimensiunile geometrice ale urmatorului UAV caruia vrem sa ii
determinam performantele plecand de la modelul de baza.

e  py,raportul maselor, reprezinta parametrul cu care se inmulteste
masa aceluiasi UAV mdrit la scara,

e  p,, raportul momentelor de inertie, reprezinta parametrul care

tine cont de distributia masei in interiorul UAV - ului.



Momentele de inertie au fost determinate teoretic Th programul de
desenare 3D SolidWorks in care fiecare componentd majora a putut fi
luata Tn considerare n functie de gradul de complexitate al desenului.
Plecand de la o anumita masa nu se poate modifica foarte mult
distributia momentelor de inertie in interiorul UAV — ului (parametrul
p2), astfel, in functie de momentul de inertie Ix, I'y sau Iz, exista o
limita constructiva (de efectuare practica a testului in zbor). Pentru a
determina aceasta limita am folosit modelarea 3D in SolidWorks,
pentru Ix coeficientul p, poate fi maxim de 2.5 iar pentru Iy sau Iz
poate ajunge si pana la valoarea 4. Parametrul p, se afla in aceeasi
situatie, nu poate varia foarte mult iar pentru cazul de fata vom
considera valoarea maxima 4. Plecand de la aceste constrangeri ne
rezulta practic factorul de scara (f;) maxim la care putem extrapola

modelul dinamic.

Din punct de vedere matematic avem de rezolvat un sistem de
ecuatii neliniare in care factorul de amortizare corespunzator scarii 1:1
trebuie sa fie identic cu factorul de amortizare (¢) al UAV-ului a carui
scara este ponderatd cu parametrul f;, n aceeasi situatie se afld
pulsatia naturala neamortizata (o). PlecAind de la aceste 2
constrangeri, adaugam si constrangerile pentru parametrii p; si ps,
avem de rezolvat un sistem de ecuatii neliniare care sa satisfaca

criteriile de mai sus.



2 UAV aripa zburitoare

Avionul la care ne referim face parte din familia de UAV-uri
Hirrus, produs de firma AFT Design, mai specific este varianta de
15kg masa maxima de decolare. Un element important al geometrei
este faptul ca aripa nu se distinge exact de fuzelaj, UAV-ul avand
racordarea dintre aripa si fuzelaj destul de generoasa. Tn figura Fig.
2.1 este schitata geometria generala a avionului. Aceasta varianta va

fi luata ca referinta avionul fiind deja n linie de zbor.

Fayioad .~
Baterie spate .~ \~T

L 4000

Fig. 2.1. Vedere in plan (deasupra) UAV-BWB

2.1  Proprietati aerodinamice

Coeficientii aerodinamici pentru acest model sunt exprimati in
sistemul de referinta al avionului ilustrat in Fig. 2.1. Acesti coeficienti
sunt in general in functie de vitezele unghiulare (p, g, r), incidenta de
zbor si unghiul de derapaj (a,f3), modificarile de geometrie insemnénd

bracaje de elevon (8e) si pozitionarea centrului de greutate; Tn cazul



nostru avem o singura valoare, 300 mm fata de incastrarea fizica a

aripii n fuzelaj.

Ecuatiile de miscare longitudinale si laterale, liniarizate si

decuplate, sunt prezentate in Fig. 2.2 si Fig. 2.3.
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Fig. 2.2. Ecuatiile de miscare pe canalul longitudinal, Etkin [1]
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Fig. 2.3. Ecuatiile de miscare lateral-directionale, Etkin [1]

Fiecare din fortele si momentele derivate folosite Tn ecuatiile

de mai sus pot fi obtinute prin derivarea lor partiald in functie de
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variabilele ilustrate. Totusi, pentru ca aplicim relatiile pe o aripa

zburatoare, putem exprima coeficientul fortei dupa axa X, Cx, in

functie de coeficientul fortei dupa axa Z, Cz.

2.2 Stabilitatea dinamica a avionului

2.2.1 Date de intrare pentru miscarea de bazi

Pentru studiul aerodinamic se considera miscarea de baza

(zbor orizontal rectiliniu uniform, bracaj de elevon-profundor de — 6

grade) caracterizata de valorile parametrilor din Tabelul 2.1.

Tabelul 2.1. Miscarea de baza

Parametru Simbol Valoare U.M.
Suprafata aripii S 1,569 m?
Anvergura b 4 m
Coarda medie

aerodinamica cma 041 m
Masa m 10,517 kg
Viteza de zbor (TAS) Uo 18 m/s
Densitatea aerului p 1,225 Kg/m?®
Valori pentru miscarea de

baza (la echilibru)

Unghiul de incidenta o 3,2 grade
Unghiul de alunecare

laterala p 0 grade
Bracajul de elevon

(eleron) da 0 grade
Bracajul de elevon

(profundor) O 6 grade
Coeficientul de portanta Cz 0,329567 -
E:ogf. de rezistenta la Cx 0,014142 i
inaintare

Coef. fortei laterale Cy 0 -




2.2.2 Dinamica longitudinala

Dinamica longitudinala se poate scrie ca un sistem liniar de
forma (1):

E-X=A-X+B-6e (1)

In ecuatia (1), pentru ca derivatele Xy, Z,, My, My sunt
considerate nule, matricea E devine matrice unitate. S-a neglijat
influenta inaltimii de zbor (variatia densitatii cu altitudinea) pentru
dinamica longitudinald deoarece influenta este neglijabila. Valorile
proprii ale matricei de stabilitate A se determina in MATLAB cu
comanda eig(A) rezultdind valorile: eig(4) = (—4.01795 +
6,86701i; —0.033906 + 0.758788i); sistemul este stabil daca

valorile proprii au partea reala negativa.

Matricea de stabilitate A:

A=
X Z,
m“ po— _“Z 0 —g - cos(6,)
X”” @w wp Zg+ Mgty —myg, " g - sin(6y)
- = m May = Zsy Moy =2y,

= My Mgy — pr 2
1 MiZ, 1 1 MyZy ] l[ My (Zg + Mayy)]  MyMay - g - sin(6p) ( )
L

I, My + My — Zo) L1 Mg, — 7,1 My — Zy | LMy, — Z,)
0 0 1 0
—0,07013  0,2720530 0 —9,80665
_ 10722399 —6,575451 16,185610 0
10932816 —3,427576 —1,546253 0
0 0 1 0

Matricea de comanda B:

10



Xse Xsp
m m 0
Zse Zsp
Y, — _ 5 -19, 964—4—23 0
B =| May = Zwp Mav = Zup I —49,645287 0 @)
|M6e+ waZJe M&p waZ6p | 0 0

l 13’ Iy(mau - pr) T y(mau wp)J
0 0
Criteriul de stabilitate Routh:

Se calculeaza determinantul |A — IA| de unde se obtine un
polinom de gradul 4 in variabila 1 de forma AA* + BA3 + CA? +
DA + E. Conform criteriului de stabilitate Routh, nu avem moduri
instabile daca E si R > 0 unde R este dat de relatia R =
D(BC — AD) — B?E = 2557,13. Dupa valorile obtinute putem

concluziona ca nu avem moduri instabile.
Functiile de transfer, canalul longitudinal

Functiile de transfer pe canalul longitudinal G(s) se obtin prin

aplicarea transformatei Laplace ecuatiei x = Ax + Bc.

By, Ao Aoz Aoz
Biy Ai1—s Aip Ags
Bu(9) = Byo Aza Ao —s Az -
B3y Aszq Az, Agz—s

- 5,43138944 - s? — 259,85005113 - s — 2530,21939750
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Ago—S By Aoz Ao

A, (s) = Aq By, A, Ay
v B Ayp Bao Ayp—s Ay
Asg Bsp Az, Azz—s

— 19,96442274 - s + 835,80952663 - s2 + 58,52247097 - 5
—169,07214419

[Aoo — S Ao Boo Aoz
Ao Ay —s Biy Az
B =| 4. a4 B, A
2,0 2,1 2,0 2,3
Azo Aszq B3y Asz—s

— 49,64528678 - 53 + 261,49251631 - s? + 13,40558154 - s

Ao —s Aon Aoz Boo

Ag(s) = Asp Ajp—s A1z Bip
0 h Ao Az Ao —s By
Az Az Az B3

— 49,64528678 - s + 261,49251631 * s? + 13,40558154 - 5

AGs)=1A—1-2| =

= s*+8,19184072 - s®> + 66,01781558 - s + 9,34048478 - s

+ 2530,21939750
Au(s)

=— 4

GuBe A(S) ( )
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Aw(s)

wée — A(S)
__449()

qbée — A(S)
_46(s)
Gose = A0

Pentru a ilustra raspunsul sistemului Tn timp (t=0:100) la un
bracaj de 1 grad (6e = 1deg) se calculeaza inversa transformatei

Laplace iar evolutia in timp a perturbatiilor este data de relatiile din

(5).

u(t) = invLaplace(Gys.) - de
w(t) = invLaplace(Gys.) - b€
q(t) = invLaplace(Ggse) * be
6(t) = invLaplace(Ggs,.) - €

(®)

2.2.3 Dinamica lateral-directionali

Dinamica avionului lateral-directionald se poate scrie sub
forma (6):
X=A-X+B-C (6)

in care matricea C reprezinta matricea de comanda, In cazul nostru
avem doar elevon (eleron). Matricea de stare A este reprezentata prin

relatia:
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Y, Y, Y, 7
v P LS u, gcos(6y)
mav mav mav
Ly LN, Ly LN LT+1‘ N 0
A= E + Iz Ny K + Ly P [x zx!'r
. N, . N. . N,
ILyL, + I—" IcL, + I—” LyL, + I—r 0
zZ Z z
0 1 tan(6,) O

-0,237 -0,0261 -179 9,81
_|—0,0669 0 0,0296 0

0,204 0,0224 —0,0904 0
0 1 0 0
Ysa
S| [0
iar matricea B, B = | 'x XN‘S = [219'175350365286]
1\zxL6a+ﬁ ' 0

Iz
0

Valorile proprii ale matricei de stabilitate A sunt: eig(4) =
[—0,077349 + 1,907326i | — 0,172556 | — 0,0001460334]

n care:

A1 = —0,0001460334; modul spiral
A2 = —0,172556; modul de ruliu (convergenta pe ruliu)

A3 = —0,077349 + 1,907326i; Modul de oscilatie laterala
sau Ruliu olandez
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Criteriul de stabilitate Routh:

Secalculeazi F(A) = |A—A-1| = AA*+ BA3 + CA?2 + DA +
E. Conform criteriului de stabilitate Routh, R si E > 0, rezulta ca nu

avem moduri instabile.

Functiile de transfer, canalul lateral-directional

Boyo Aon Aoz Aoz
A(s) = Bio Ai1—s Ay Asgz
v - Byo Azq Azp — S Az
B3y Asn Az, Agz—s

- 21,450664 - s2 — 279,547332 - s — 26,681181

Ago—s Bop Aoz Aoz
A(s) = A1 Bio Ay Asz
P Azo Bap Ayz—s Azs
Aszo Bsp Az, Azz—s

- —29,730626 - s* — 9,774926 - s* = 110,569858 - s

Ao —s Ao Boo Aoz

A(s) = Asp Aj1—s Bip Az

T B Az Azs B0 Az
Az Az B3y Azz—s

- —29,730626 - 53 + 7,721414 - s + 0,051922 - s — 78,991921
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Ao — s Ao Aoz Boo
Aq A1 —s Az Big
Ay(s) = ’ ’ ’ : -
#(S) Azo Az Azp =5 Byp
Asy Aszq As, B3

— —29,730626 - s* — 10,621794 - s — 144,986485
A(s)=|A—1I-s| =

=s*+0,327631 5%+ 3,669839 - s? + 0,629165 - s + 2,186745

4,(s)

Gv&a - A(S)

N0
Pon T AGs) )

4,(s)

Gr&a - A(S)

PO

$da — A(S)

Similar ca si pentru canalul longitudinal pentru a calcula
raspunsul sistemului Tn timp (t=0:50) la un bracaj de eleron de 1 grad
(6a = 1deg) se foloseste inversa transformatei Laplace (8) aplicata
pentru functiile de transfer corespunzatoare canalului lateral-

directional (7).

v(t) = invLaplace(G,s,) - 6a
p(t) = invLaplace(G,s,) * 6a
r(t) = invLaplace(G,s,) - 6a
¢(t) = invLaplace(Gpsq) - 6a

®)
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In urma calculelor aerodinamice a rezultat ca UAV-ul este
stabil atat pe canalul longitudinal, cét si pe canalul lateral-directional,
Tn urma unei perturbatii de 1 grad de eleron/ profundor parametrii
sistemului revin la starea initiald. Miscarea de baza a fost considerata

cea cu bracaj de profundor de -6 grade.
3 Criterii de similitudine folosite pentru scalare

Criteriile de similitudine necesare sunt prezentate in referinte,
ele au fost folosite pentru a genera diverse puncte de calcul si relatii

ntre cei 3 parametrii f;, p; si p,.

Scalarea avionului presupune scalare geometrica Tn toate
aspectele inclusiv interstitiile suprafetelor de comanda. Tn oricare
situatie, similitudinea numarului Reynolds trebuie indeplinita pentru
a avea acelasi punct pe profil de tranzitie laminar-turbulent, grosimea
stratului limita si posibile interferente prin interactiunea numarului
Reynolds cu Numirul Mach (efecte de compresibilitate). Tn cazul de
fatd am exprimat variatia derivatelor de stabilitate cu Numaérul
Reynolds, altfel spus variatia derivatelor de stabilitate (cele care tin
de rezistenta la Tnaintare CD) cu scara machetei. Mai este necesar si
ca unghiul de atac, unghiul de alunecare laterala, pozitia suprafetei de
comanda sa coincida ceea ce a dus la o alegere convenabila a miscarii

de baza (zbor orizontal rectiliniu si uniform).
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3.1 Factorul de densitate relativa si momentele de

inertie relative.

Asa cum este prezentat in referinte, factorul de densitate
m

relativa, —
pl

este un parametru de similitudine de baza in similitudinea

fortelor aerodinamice. Acest factor este important in studierea
fenomenului de flutter dar si in studierea caracteristicilor de stabilitate

si control.

Momentul de inertie relativ, are aceeasi semnificatie

L
pl5’
pentru ecuatiile de moment asa cum factorul de densitate relativ il are

pentru ecuatiile fortelor. Pornind de la relatia (9)

L,q = Cp1/2pV?2Sc 9)

in format dimensional rezulta:
1 7 1 72 L, Q2
Cm=2(—y)(i>=2< y) - =f 2
pSc) \V2 pSc3)\ V2 pls’ V2

o [ (2]

Pentru ca macheta sa aiba acelasi coeficient de moment

R . . - I
precum avionul la scara 1:1, momentul de inertie relativ, o5

. . g . Ql? . .. i
acceleratia unghiulara redusa, 7 trebuie sa fie identice. Pentru un

avion rigid, momentul de inertic poate fi ajustat prin redistribuirea

18



maselor pentru a rezulta acelasi raport k/l, presupunénd ca factorul de

densitate relativa este deja indeplinit.

In cazul de fata acest criteriu ne furnizeaza o relatie intre scara
UAV-ului (parametrul fs) si masa respectiva (parametrul p,). De
exemplu, pentru un factor de scara 2, pentru a respecta criteriul
densitatii relative, ne rezultd o valoare pentru p, de 8. Aceasta relatie
se adauga la sistemul de ecuatii ce se rezolva cu MATLAB, mai
ramane de vazut cum variaza p, (distributia masei) pentru a rezolva
sistemul de ecuatii.

mp; My

pl% = pl%, Uﬂde m, =my 'pl,lz = ll 'fS.

astfel ne rezulta o relatie intre f's si p;:

m;  mp mq my - pl
pl3  pB3 B (- fs)® pL=/s D

Din aceasta relatie (11) rezultd de fapt un criteriu de scalare a UAV-
urilor si anume acela de a satisface criteriul de similitudine al

densitatii relative.
4  Aproximatia modului scurt, sistem parametrizat.

Tindnd cont de forma derivatelor de stabilitate prezentate

anterior matricea de stabilitate A va rezulta ca functie de f;, p; si p,.

19



Pe canalul longitudinal, plecnd de la aproximatia modului de

scurta perioada:
Zy
w] Mgy Yo w
[Q] |1 MyZ, 1 [q] (12)
I_ (Mw + ) I_(Mq + Mv'vuo)
y av y

Z M M,u 1 M;Z
( W—A)-(—q+‘”—°—/1>——(MW+ Ww)uozo
I, m

Mmyy [y [y av
Zw %-I- ZW Mwuo_ Zw A—A%—AM+AZ—MWW)
Mgy I, Mg 1, Mgy 1, 1, 1,
My Zyuy
Mgyl
Z M, M, Z, M M

/12—/1< s +—"+—“>+< - —q——“>= (13)

Mgy I I, Mgy U 1y I,

rezultd urmatoarele relatii pentru factorul de amortizare (g, si

frecventa naturala neamortizata w,,s,.

Zy M, M,

414 a
o = Mmeuog =~ I, I, _ A+, _¢ (14)
P 2 wygp 2 wpg, 0
Z, M M
Wpsp = L vV At Ay = Wpgar (15)

Mgyl I 1,

{aat» Wnsp reprezintd valoarea factorului de amortizare respectiv

frecventa naturala neamortizata corespunzatoare avionului scara 1:1

20



si sunt valorile pe care vrem sa le obtinem modificand parametrii f;,

D1 $i P2

Considerand:

M, %pu0 cma*SCp,

L, L
1
Zy _uO-Zw_jpuOSCZa

<

MayUp B MayUp 1 May (16)
M, M, Uo7 PpUcmaSCng
Loy, =
L L L Ly

M, Ug chmaZSCmd

- = u’OMW - @ @ @ @ @ @ @ OO

ly L

rezultd urmatoarele relatii (17) pentru {, si w,g, parametrizate in

functie de f;, p; si p,.

Wnsp =

1 1 1
quOSCZa ZpuocmazSCmq Yo EpuocmaSCma (17)

o mg L L

_ puOScmajl <CZaCmq 2Chme )

2 L\ 2mg,,  pScma

21



Cra cma(Cpg + Cmq)
cma my, 2L,

l CZaCmq_ ZCma
L\ 2mg,  pScma

O concluzie imediata este ca dacé p, este fixat iar relatia dintre

fs si pq respecta criteriul de similitudine al densitatii si al inertiei
. 3 . . .

relative (p, = f;°) atunci factorul de amortizare ¢, nu depinde de

scara avionului ceea ce reprezintd un prim pas in similitudinea

comportamentului dinamic dintre macheta si avionul real. Acest

aspect este demonstrat in relatia (18.

Crq + cmay - fs - (Cng + Cmq)
cmay - fs-mg,, " pl 2-Iy1-fsz-p1-p2

(spz =
1 ( CZaCmq _ Zszz )
Iyl-fsz-pl-pz Mey, Pl p-S;-fs?-cma,-fs
1 ( Cra L cmay- (Cpoee + Cmq)> (18)

fs*\cma; - mg,, 2- Iy1

1 |1 (CZaCmq_ 2Cpng )
fs* [y, \ Mgy, p-5;-cmay

= (sp1

5 Teste in zbor planat, comparatia cu rezultatele

teoretice

In cazul de fatd UAV- ul executa mai multe evolutii in zbor

planat, evolutia a fost aleasa convenabil pentru a putea extrage
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aproximatia parabolica a polarei, respectiv coeficientul de portanta si
coeficientul de rezistenta la Thaintare.

Ecuatiile zborului planat:

g-S-VZ-szG-cos(y)
(19)
g-S-VZ-szG-sin(y)
Aproximatia parabolicd a polarei
. 1 )
Cy = Cemin + ——(C, — C,min)? - Reymer (20)

C,=C0+C1-C,+ C2-C,% polinom de gradul 2 (21)

Prima variantd are avantajul ca cei 3 coeficienti au si alte
semnificatii: ¢ — numarul lui Oswald, C, min — valoarea minima a lui

C,, C,min — valoarea minima a lui C,.

In oricare varianta se inlocuieste C,, C, din aproximatia
parabolica si se obtine 0 relatie Tn care necunoscutele sunt C,min,

C,min si e, respectiv C0, C1 si C2.
Ceilalti parametrii au urmatoarele valori:

G = 42N, S = 0.761m?, p = 1.225 -2 si Ar = 9.438,
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G -sin G - cos G - cos
" () =C0+ (10 W), 2. D ) (22)
7.5‘.]/2 7.5.]/'2 7.5.]/'2

Ecuatia (22) are necunoscute CO, C1 si C2 (coeficientii

polinomului).
2
G - sin 1 G - cos
pi(]/) = C,min + W _ C,min (23)
S-s-v2 T-Ar-e %.g.yz

Ecuatia (23) are necunoscutele: e (numarul lui Oswald),

C,min si C,min.

In oricare situatie avem 3 necunoscute ceea ce necesita
rezolvarea unui sistem de 3 ecuatii, practic avem aceeasi egalitate de
mai sus dar folosita in 3 puncte de calcul; 3 valori ale vitezei respectiv

3 valori ale pantei de planare y corespunzatoare Vvitezelor.

Din datele de telemetrie au fost extrase 3 segmente de zbor

folosind urmatoarele criterii:

zbor rectiliniu

- viteza V constanta (panta de planare constantd) cu abateri de
pana la +£0,5 m/s.

- Unghiurile de tangaj, ruliu si giratie sa fie constante sau nule Tn
functie de referinta.

- Segmentul de zbor sa fie suficient de lung astfel incat sa nu

existe interferente datorate istoricului miscarii.
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Tabelul 5.1. Caracteristici ale traseelor de zbor

Intervalul de legr;nta Viteza Distanta Distanta Pe(\jzta

tlm‘lP’- T,Ega]al - altitudine d[e nf/t;;)r Calfnlfnl]ata rgﬁsér;éa planare

final [m] [grade]
2049,38-

Traseu | 2042,77=6,61 115 25,694 169,84 176 3,883
2648,21-

Traseu Il 2626,19-22,02 22 18,306 403,088 424 3,129
Traseu 2930,43-

I 2894,33=36,01 31,8 15,278 551,528 625 3,305

Plecénd de la cele 3 ecuatii (22) sau (23) obtinem urmatoarele

valori pentru coeficientii polinomiali si cu acesti coeficienti se pot

calcula valori Cx, Cz corespunzatoare segmentelor de zbor, valorile

se gasesc in

Tabelul 5.2.

Tabelul 5.2. Coeficientii polinomiali

COo 0,007139

C1l 0,002444
C2 0,095

C,min 0,007123
C,min -0,013
0,353

Tabelul 5.3. Coeficientii polinomiali

Cz (rezultat din Cx (rezultat din Cz1/Cx1 | Czl/Cx1
log-urile de zbor) | log-urile de zbor) | (masurata) | (teoretica)
Czl 0,136 Cx1 | 0,009241 14,78 18,34
Cz2 0,269 Cx2 0,015 17,93 20,37
Cz3 0,385 Cx3 0,022 17,5 19,05

Astfel, polinomul rezultat cu coeficientii de mai sus este

comparat cu rezultatele teoretice din XFLR. Tn graficul de mai jos am
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crescut valoarea lui Cx teoretica cu 0,0018 pentru a se suprapune cu
rezultatele experimentale, putem spune ca testele in zbor planat au
detectat o crestere a rezistentei la Tnaintare parazite cu 0,0018 si daca
ne raportam la C, min putem spune ca avem o crestere a rezistentei la

Tnaintare minime cu 20%.

0.8

0.6

0.4

Cz

02 / —— Rezultate experimentale in forma Czmin, Cxmin|sji e
---- Rezultate experimentale. polinom de gradul 2.
y Polara teoretica estimata cu XFLR
/ ® » » Puncte de calcul extrase din log-urile de zbor
0
0 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05
Cx

Fig. 5.1. Comparatie grafice.

Rezultatele difera semnificativ din mai multe motive:

e Polara calculata cu XFLR foloseste metoda VLM care implica
mai multe aproximatii printre care si presupunerea ca unghiurile
sunt mici. De asemenea, geometria fuzelajului este aproximata.

o Diferente geometrice rezultate Th urma executiei avionului real,
un aspect important 7l reprezinta grosimea bordului de fuga care
n calculele teoretice are grosime aproape 0 ceea ce nu s-a putut

realiza practic.

26




o  Erori de masura a vitezei si altitudinii.

Metoda se bazeaza pe un polinom de gradul 2 dat de 3 puncte
de calcul, cu cét aceste puncte sunt mai distantate cu atét rezultatele
sunt bune. Mai mult, cu cat avem mai multe puncte de calcul obtinem
0 aproximatie mai buna. Tn cazul de fati comparatia este valida in
intervalul Cz [ 0,136; 0,385]. Dupa cum se observi si in graficul de
mai sus polarele nu se mai potrivesc in afara intervalului (rezultatele
extrapolate nu coincid). O valoare Cz de 0,39 corespunde unei
incidente de aproximativ 6 grade, incepe si se indeparteze de ipoteza

unghiurilor mici.

6 Calculul parametrilor p4 si p,. Metoda analitica

versus metoda semiempirica

Scopul tezei de doctorat este acela de a furniza o metoda de
scalare a aeronavelor cu scopul de a obtine 0 macheta care sa se
comporte atat din punct de vedere static cat si din punct de vedere
dinamic ca si avionul real, adica avionul care se doreste a fi pus in

exploatare.

O prima observatie ar fi ca daca pastram acelasi factor de scara
si pentru obtinerea pozitiei centrului de greutate atunci anumiti
parametrii aerodinamici se pastreaza cvasi-constanti. Acest aspect
este ilustrat n Fig. 6.1 si putem spune ca parametrii CL, CLO, CZ, CJ¢,

Cm, CZ, C5¢ nu se modifica cu scara avionului, ajuti si faptul ca
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avionul studiat este un UAV de tip aripa zburatoare iar diferenta de
rezistenta la Tnaintare data de numirul Reynolds nu influenteaza

semnificativ coeficientul de moment.

Fig. 6.1. UAV la diverse scari, zbor orizontal rectiliniu si uniform,
bracaj de profundor — 6 grade.

Metoda de scalare se poate obtine atat teoretic, folosind
aproximatia modului de scurta perioada in care se determina p; si p,
pentru un anumit factorul de amortizare {, respectiv o anumita
frecventa naturala neamortizata w,,g, dar si semi-empiric. In cazul al
doilea se pleaca de la configuratia de baza UAV Muros si se genereaza
alte versiuni la alte scari (x1.5, x2, x2.5, pana la x4), se foloseste
acelagi model prezentat anterior pentru a estima performantele

aerodinamice si se determina parametrii p, si p, ai machetei. O
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observatie importanta Tn cazul teoretic este ca dacé se pastreaza relatia
pl = fs3 si p, = 1 atunci factorul de amortizare nu mai variazi cu

scara avionului.

Tn Tabelul 6.1 sunt exprimate rezultatele folosind metoda
teoretica, f;=1 inseamna scara machetei la care se pondereaza masa si

momentele de inertie cu p1 respectiv p2.

Tabelul 6.1. Valori ale parametrilor de scalare

Macheta (f; = 1) Avion real (scalat)
fs .

D1 Dy h p, avion real
macheta | macheta | “7P Ssp a:/elgln (p,=1)
1 1 7,08328 | 0,700643 1 1

1,8831 | 16398 | 57835 | 0,700643 | 1,5 3,375

2,7451 | 2,2524 | 5,0086 | 0,700643 2 8
3,6035 | 2,8585 | 4,4799 | 0,700643 | 25 15,625
4,4607 | 3,4618 | 4,0895 | 0,700643 3 27
5,3173 | 4,0638 | 3,7862 | 0,700643 | 3,5 42,875
6,1737 | 4,6651 | 3,5416 | 0,700643 4 64

Din Tabelul 6.1 putem spune ca avionul real construit prin
scalare pornind de la macheta are acelasi factorul de amortizare {g, si
aceeasi frecventa naturala neamortizatd w,s, ca si macheta care
urmeaza 5a fie testatd in zbor. O observatie importanta este ca variatia
parametrilor p, si p, n functie de f; este una liniara ceea ce inseamna
ca metoda poate fi extrapolata si pentru alte valori ale lui f; cu erori
foarte mici. Modalitatea de calcul este facuta in MATLAB si

prezentatd in Anexa 3.
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— pi(fs)

6.667 | po(fs)
5333
4
2667
1333

1 15 2 25 3 35 4

factor de multiplicare

Fig. 6.2. Variatia parametrilor pl si p2 cu factorul de multiplicare
(scara) —modul rapid

Aceasta metoda are si un dezavantaj, acela ca foloseste numai
acea parte a sistemului dinamic responsabila pentru modul de scurta
perioada, aceasta aproximatie fiind prezentatd anterior. O mai buna
estimare a acestor parametrii de scalare (p, si p,) se obtine dacad
folosim programele MATLAB din anexele 3 si 4. Aici folosim o
functie n care fortam egalitatea intre valorile proprii A, atat pe canalul
longitudinal cét si pe cel lateral-directional, matrici complete 4 x 4.
Mai exact se egalizeaza partile reale respectiv imaginare rezultand
cele 8 conditii de egalitate rezultdnd un sistem de ecuatii cu
necunoscutele p; si p,, factorul de multiplicare (f;) se poate fixa la
valoarea dorita. In cazul nostru UAV-ul care se poate testa in zbor este

practic macheta de referinta si considerata scara 1:1 (f; = 1).

Tabelul 6.2 Coeficientii de scalare, matrici complete
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Macheta (f; = 1) Avion real (scalat)
fs .
; avion real
2 P2 Wnsp {p | avion pl( ~ 1)
real Pz
1 1 7,08328 | 0,700643 1 1
1,3409 | 1,4782 | 5,970743 | 0,789368 | 1,5 3,375
1,6633 | 1,9503 | 5,268417 | 0,840095 2 8
1,9986 | 2,4235 | 4,769694 | 0,869236 | 2,5 15,625
2,3344 | 2,8959 | 4,391543 | 0,888891 3 27
2,6702 | 3.3679 | 4,091659 | 0,903106 | 35 42,875
3,0064 | 3,8394 | 3,846285 | 0,913834 4 64
4
— p1(fs)
33 f— p2(fs)
3
25
2
15
1
1 15 2 25 3 35 4
factor de multiplicare

Fig. 6.3. Variatia parametrilor pl si p2 cu factorul de multiplicare
(scara) — matrici complete

Pentru a ilustra si mai bine metodologia folosita vom lua ca

exemplu factorul de multiplicare 1.5 (p1 = fs® = 3,375, p2 = 1) si

deci ne rezulta un avionul real cu urmatoarele specificatii:
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Tabelul 6.3. Specificatii avion real

Proprietéti valoare U.M.
Masa avion 10,517 - p1 = 35.5 kg
Suprafata portanta 1,577 - fs® = 3.55 m?
Anvergura 4-fs=6 m
1,35 fs?-pl-p2 Ly
Momentul /,, ~10,25 kg-m

Pentru acest avion generat au rezultat urmatoarele valori

proprii:

—3,283056 + 5,612509i
—3,283056 — 5,612509i
—0,020659 + 0,615824i (’
—0,020659 — 0,615824i

ALZ

—0.068694 + 1.585213i

3 —]—0.068694 — 1.585213i
Lb —0.141647

—0.0000148

Pentru acest avion avem urmatoarele specificatii pentru

macheta, coeficientii de multiplicare sunt prezentati in tabelul

anterior.
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Tabelul 6.4. Specificatii macheta

Proprietéti valoare U.M.
Masa avion 10,517 - 1,3409 = 14,1 kg
Suprafata portanta 1,577 m?
Anvergura 4 m
1,35-1,3409-1,4782 2
Momentul /,, — 2676 kg-m

Valorile proprii rezultate

—3,2596 + 5,6153i
—3,2596 — 5,6153i
—0,0249 + 0,6594i (’
—0,0249 — 0,6594i

—0.0584963 + 1.5984166i

1. = —0.0584963 — 1.5984166i
LD —0.151769

—0.00000929

ALZ

Cele mai mari diferente intre valorile proprii ale machetei si
ale avionului real sunt cele care tin de modul fugoid, diferenta
procentuala fiind de maxim 17%. Cel mai bine se aproximeaza modul
de scurta perioada cu diferente de sub 1% fiind cu mult peste erorile

si aproximdrile care s-au adunat pe parcurs.

Daca plecam de la aproximatia modului de scurtd perioada,

varianta teoretica obtinem urmatoarele valori proprii:

—2,707942 + 5,494521i
—2,707942 — 5,494521i
—0,024824 + 0,558855i (’
—0,024824 — 0,558855i

A
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—0.046909 + 1.5199528i

Ap = _0-046—9(;)?2_732-35616995281’ unde constatim ca

—0.00000955
diferentele sunt cu mult mai mari.

Pentru cazul anterior am si ilustrat in figurile Fig. 6.4 - Fig. 6.7

comparatia raspunsului treapta dintre macheta si UAV—ul la scara.

Perturbatii ale vitezei u

Perturbatii ale vitezei u

Fig. 6.4. Comparatie raspuns treaptd — perturbatii u
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Perturbatii v

Fig. 6.6 Comparatie raspuns treapta — perturbatii v
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Fig. 6.7 Comparatie raspuns treapta — perturbatii p
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Asa cum era de asteptat, in cazul perturbatiilor ce tin radacina
corespunzatoare modului de scurtd perioada, rezultatele sunt foarte
apropiate Tnsemnand erori mai mici de 1% in caracteristicile modale.
Daca ne referim la evolutia perturbatiilor ce tin de radacina
corespunzatoare modului Fugoid atunci diferentele sunt ceva mai
mari si ajung si pana la 10%. Aceste diferente sunt ilustrate cel mai
bine Tn exemplul de mai sus pe valorile numerice ale valorilor proprii
A dar si in Fig. 6.4 - Fig. 6.7.

Ambele metode au fost implementata in MATLAB. Ca si date
de intrare avem geometria UAV-ului parametrizata cu factorul de
scard la care addugam masa si momentele de inertie ponderate cu
parametrii p, respectiv p,. Pe langd formulele modelul dinamic
implementate mai avem si conditiile de egalitate pe care functia
MATLAB ,,Lsqnonlin” incearca sa le satisfaca. Asta Inseamna cd nu
am reusit sa obtinem o egalitate ci doar cea mai bund aproximare a
conditiilor de egalitate in sensul metodei celor mai mici patrate
rezultdnd astfel variabilele de iesire p; respectiv p,. Ce este interesant
este cd desi rezolvarea este una aproximativa, pentru diverse valori ale
lui f; obtinem o variatie liniard pentru p; si p,, Fig. 6.3. Variatie
liniara inseamna ca erorile sunt proportionale si ca rezultatele se pot

extrapola si catre alte scari.
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7  Concluzii si dezvoltiri ulterioare

Tn prima parte este prezentati pe scurt nevoia de a genera
UAV-uri la diverse scari si o modalitate de a parametriza atit
geometria cat si masa UAV-ului pentru a genera aceste noi variante.
Pentru a face o evaluare cantitativa a performantelor a fost prezentat
pe larg modelul dinamic aplicat pe un UAV de tip aripad zburdtoare,
evaluarea modelului dinamic insemnand raspunsul sistemului la o

perturbatie de tip treapta si anume bracaj de elevon.

Metoda de scalare a fost determinata plecand de la anumite
criterii de similitudine si anume factorul de densitate relativa. Practic
se obtine o relatie intre factorul de scara, f; si factorul de multiplicare
al masei, p;. Cu aceste rezultate si in ipoteza modului de scurtd

perioada este prezentatd metoda analitica din care pot rezulta p; si p,.

O metoda de testare a machetelor zburatoare in zbor planat este
de asemenea prezentatd cu scopul de a obtine polara avionului sub
forma unui polinom, Th cazul nostru cu un polinom de gradul 1. Acest
rezultat este foarte util deoarece se pot verifica rezultatele teoretice cu
rezultatele experimentale. In ambele situatii avem erori de calcul sau
erori de masurare, in situatia de fata rezultatele experimentale au un
grad mai mare de incertitudine deoarece anumiti pasi de calibrare a
instrumentelor nu au putut fi efectuati iar la alegerea traseelor am avut
un singur zbor si nu o0 mediere a mai multor zboruri care ar fi fost in

conditii diferite.
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Pe langd abordarea analitica a fost efectuatd si o estimare
semiempiricd a parametrilor p; si p,, conditiile de egalitate din
MATLAB au fost schimbate si in loc de factorul de amortizare
respectiv frecventa naturald a modului de scurtd perioada avem
impusa egalitate intre partile imaginare respectiv reale ale valorilor
proprii atat pe canalul longitudinal cat si pe canalul lateral-directional
rezultand practic 8 conditii de egalitate. Rezultatele sunt evidentiate
cel mai bine Tn exemplul din capitolul 6 Tn care am generat un UAV
la scara x1,5 dupa care am determinat parametrii p; si p, (parametrii
cu care se pondereazd masa respectiv momentele de inertie) ai
machetei sau Tn cazul nostru, ai avionului la scara 1:1. Rezultatul este
cd am obtinut o machetd care sid aiba aproximativ acelasi
comportament dinamic ca si avionul real, unele valori proprii sunt
aproximate destul de bine (mai putin de 1% diferente in cazul
radacinii corespunzatoare modului longitudinal de scurta perioadd) pe

cand in cazul altor valori proprii diferentele ajung si 1a 17%.

Rezultatele obtinute sunt implementabile in sensul ca se pot
efectua testele necesare In zbor cu macheta care a rezultat. Dacd ne
referim la exemplul din capitolul 6 observam ca daca avem un avion
real marit de 1,5 ori fatd de machetd atunci macheta va avea o masa
multiplicatd cu 1,34 si un moment de inertie multiplicat cu 1,48.
Aceste valori sunt foarte simplu de implementat in sensul cé se pot
adauga niste mase suplimentare (plumbi) pentru a ajunge valoarea
dorita si la fel se poate proceda si cu momentele de inertie. in cazul

momentelor de inertie metoda furnizeaza valoarea finald si nu
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modalitate de distributie a masei in interiorul machetei pentru a obtine
aceste valori. Cu ajutorul modelarii 3D in Catia sau SolidWorks se
poate obtine destul de usor coordonatele pe X, Y si z ale greutatilor
suplimentare cu care trebuie echipata macheta. Daca la un factor de
scara de 1,5 metoda este fezabila, cu cat factorul de scara creste cu
atat testarea in zbor devine mai restrictiva sau chiar imposibila pentru

anumite configuratii.
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