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Santrauka

Konstruojant orlaivius nuolat siekiama kuo mazesnés konstrukcijos masés, todél aviacijoje vis placiau
naudojamos kompozitinés medziagos. Nors jos turi labai gera stiprumo-masés santykj, palyginus su
aviacijoje naudojamais metalo lydiniais ir mediena, jy maksimali galima deformacija yra didesnée,
todél kompozitiniai orlaiviai daZnai skrydZio metu patiria didesnes deformacijas uZ metalinius ir me-
dinius. Mazesnis standumas lemia ankstesnj flaterj ir prastesnes valdymo charakteristikas. Norint
ivertinti ir kompensuoti neigiamus mazo standumo struktiros efektus, reikalingas geras aeroservo-
tamprumo modelis.

Atlikus aeroservotamprumo literatiiros analiz¢ nuspresta sukurti aeroservotamprumo modelj, suda-
ryta 1§ klasikinio kinematinio modelio, strukturinio modelio, paremto standZiais elementais sujung-
tais kampinémis spyruoklémis, ir sikuriy tinklelio metodu paremto aerodinaminio modelio. Sis fi-
zikinis aeroservotamprumo modelis jgyvendinamas programiskai naudojant C programavimo kal-
ba. Rezultaty palyginimui taip pat sudaroma standaus léktuvo modelio versija, naudojanti ta patj
aerodinaminj ir kinematinj modelj, bet neatsiZvelgianti j 1€ktuvo strukttiros deformacijas.

Modeliui validuoti sudaryta skrydzio bandymy metodika. SkrydZio bandymai atlikti naudojant tam
sukonstruota fiksuoto sparno bepilotj orlaivi. SkrydZio metu orlaivis filmuotas dviem vaizdo kamero-
mis, taip fiksuota orlaivio padétis erdveje. PaCiame orlaivyje esantis mikrovaldiklis fiksavo akselero-
metro, giroskopo ir servovarikliy valdymo signaly duomenis.

Pagal skrydZio bandymams naudota bepilotj orlaivi buvo sudarytas skai¢iuojamasis léktuvo modelis.
Jo inercinés savybés nustatytos sveriant atskirus Iéktuvo dalis ir skaiCiuojant inercijos momentus, o
strukturinés savybés nustatytos apkraunant léktuvo dalis Zinoma jéga, matuojant jy poslinkius ir pagal
tai apskaicCiuojant kampiniy spyruokliy standuma.

Naudojant prading orlaivio padéti, nustatyta iS filmuotos medZiagos, sumodeliuoti atskiri orlaivio
skrydZio fragmentai, ju metu apskaiCiuoti pagreiciai palyginti su eksperimentiskai iSmatuotais skry-
dZio metu. Sukurto aeroservotamprumo modelio paklaidos Zymiai maZesnés palyginus su standZiu
modeliu, bet per didelés kad modelis buty naudingas be tolimesniy tobulinimy.
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Summary

The use of composite materials in aviation is increasing because of constant need to minimise the mass
of aircraft. Composite materials have excellent strength to weight ratios when compared with metal
alloys and timber used in aviation, but they have a higher maximum deformation, leading to higher
structural deformations in flight. Reduced stiffness can cause flutter at lower speeds and degrade
the handling characteristics of the aircraft. To evaluate and compensate the negative effects of low
structural stiffness, a good aeroservoelasticity model is required.

An aeroservoelasticity literature analysis was performed and it was decided to develop an aeroservoe-
lasticity model, composed of a classical kinematics model, a structural model based on stiff elements
connected with torsion springs, and a vortex lattice method based aerodynamic model. This physical
aeroservoelasticity model was implemented computationally using the C programming language. For
comparison of results a rigid version of the flight model was also developed using the same kinematic
and aerodynamic models, but ignoring the structural deformations of the aircraft.

An experimental methodology was created for the validation of the developed model. A fixed-wing
unmanned aircraft was built for flight testing. During flight the aircraft was filmed using two vi-
deo cameras to capture it’s position in 3D space. A microcontroller onboard the aircraft recorded
accelerometer, gyroscope and servomotor control signal data.

A computational aircraft model was created based on the unmanned aircraft used for flight testing.
The inertial parameters were determined by weighing parts of the aircraft and calculating moments of
inertia. The structural parameters were determined by applying a force on the structure on the aircraft,
measuring the displacement and from this data calculating the stiffness of the torsion springs.

Using the initial positions of the aircraft determined from the video of the flight tests, individual parts
of the flight tests were modelled. The calculated accelerations were compared with the ones measured
experimentally during flight testing. The error of the aeroservoelastic model were much lower than
those of the rigid model, but too high for the model to be useful without further improvements.
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Ivadas

Konstruojant orlaivius nuolat siekiama kuo mazesnés konstrukcijos masés, todél aviacijoje vis placiau
naudojamos kompozitinés medZziagos. Jos pasiZymi labai geru stiprumo ir masés santykiu, dél to yra
labai gerai tinkamos léktuvy konstrukcijoms.

Vis délto, nors kompozitinés medZiagos turi labai gera stiprumo-maseés santykj, palyginus su avia-
cijoje naudojamais metalo lydiniais ir mediena, jy maksimali galima deformacija yra didesné, todél
kompozitiniai orlaiviai daZnai skrydZio metu patiria didesnes deformacijas uz metalinius ir medinius.
Kadangi mazesnio standumo konstrukcijos pasiZymi Zemesnio daznio ir didesnés amplitudes svyra-
vimais, dél to gali stipriai nukentéti skrydZio charakteristikos.

Sumazejes konstrukcijos standumas ir Zemesni savieji svyravimo dazniai taip pat leidZia prie
maZzesniy greiciy jvykti flateriui. Siekiant iSvengti flaterio esant Zemesniam nei maksimaliam pro-
jektiniam orlaivio greiCiui, reikia didinti konstrukcijos standuma, dél to iSauga léktuvo masé ir
1§ kompozitinés konstrukcijos gaunama maziau naudos, nei buty galima tikétis pagal pageréjusi
stiprumo-maseés santykj.

Norint i§ kompozitiniy konstrukcijy iSgauti didZiausig galima nauda, reikia iSspresti aukS¢iau minétas
problemas, kylancias i§ maz¢jancio konstrukcijos standumo. Norint efektyviai analizuoti maZo stan-
dumo keliamas problemas yra butinas geras tiriamo léktuvo aeroservotamprumo (angl. aeroservoe-
lasticity) modelis, nusakantis ry$j tarp aerodinamikos, strukturinés deformacijos, ir valdymo sistemy.

Siame darbe apraomas siiilomas aeroservotamprumo skrydzio modelis, pilnai modeliuojantis léktuvo
judéjima erdveje. Siekiant jvertinti siilomo modelio patikimuma, reikalingas eksperimentinis vali-
davimas. Jis bus atlieckamas vykdant eksperimentinius skrydZio bandymus su bepilociu orlaiviu ir jy
metu surinktus rezultatus palyginant su modelio atlikty skai¢iavimy rezultatais. Taip bus jvertintas
siilomo modelio tikslumas.

Sio darbo tikslas - Sudaryti kompiuterinj aeroservotamprumo modelj ir atlikti jo eksperimentinj vali-
davima.

Darbo uzdaviniai:

iSanalizuoti aeroservotamprumo modelius ir jy taikyma,
sudaryti aeroservotamprumo fizikinj modelj,
sukurti kompiutering fizikinio aeroservotamprumo modelio versija,

o

atlikti eksperimentinius léktuvo skrydzio bandymus ir validuoti sukurta aeroservotamprumo
modelj,
5. atliekant surinkty duomeny analizg jvertinti aeroservotamprumo modelio veiksminguma.

10



1. Aeroservotamprumo literataros analizé
1.1. Problemos aktualumas

Léktuvy konstrukcijose vis placiau yra taikomos kompozitinés medZiagos. Pirma fiksuoty sparny
orlaiviy kategorija, kurioje Sios medZiagos pradétos naudoti placiai, yra aukStos klasés sklandytuvai.
Pirmasis sklandytuvas, kurio konstrukcijoje naudotos kompozitinés medziagos buvo ,,Akaflieg Stutt-
gart fs24 Phonix*, baigtas konstruoti 1957 metais. Septintajame deSimtmetyje tokios konstrukcijos
buvo pradétos taikyti placiau, o aStuntajame pradéjo laiméti sklandymo varzybas [1]. Visi Siuo metu
gaminami aukstos klasés sklandytuvai yra kompozitinés konstrukcijos.

Komercinéje ir karinéje aviacijoje kompozitinés konstrukcijos pradétos taikyti véliau, bet pagal 1 pav.
galima matyti, kad einant laikui jos naudojamos vis placiau. Pirmas pritaikymas buvo septintajame
deSimtmetyje kariniuose orlaiviuose, bet sudaré¢ maziau nei 10% konstrukcijos masés. Einant laikui,
sudaroma masés dalis didéjo, ir naujausiuose kariniuose lektuvuose virSija 30%, o komerciniuose
net 50%.
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1 pav. Léktuvy konstrukcijos masés dalis, kuria sudaro kompozitinés medziagos, per laika [2]

Kadangi anglies ir stiklo pluoStu sutvirtinty kompozitiniy medZiagy standumo-stiprumo santykis yra
mazesnis, nei pries Sias medziagas aviacijoje placiai naudoty (ir vis dar naudojamy) aliuminio lydiniy
(1 lentelé), tokj patj stiprumo atsargos koeficienta turinti kompozitiné konstrukcija yra maZziau standi
nei pagaminta i$ aliuminio lydiniy. Kadangi pakankamas stiprumas yra pagrindinis strukturos tinka-
mumo kriterijus, kompozitinés konstrukcijos léktuvai jprastai yra maziau standis nei aliuminings.

1 lentelé. ISskirty aviacijoje naudojamy medZiagy mechaninés savybés [3—8]

Medziagos pavadinimas Stigl::l;;;:ba m(;l;;l;lilsnzjljnépa Santykis E /o,
Aliuminis 7075-T6 572 72 1254
Aliuminis 6061-T6 310 69 2223
442 anglies audinys — epoksidiné derva 710 51 71,83
450-5 anglies audinys — epoksidiné derva 730 51 69,86
92110 stiklo audinys — epoksidiné derva 335 19 56,72
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Pagal Waszak’a ir Schmidt’a [9], maZ¢jant léktuvo standumui, jo konstrukcijos savojo svyravimo
dazniai pradeda artéti prie léktuvo kaip standaus kiino judéjimo erdvéje dazniy. Pagal Yen'o ir
Swaim’o 1977 mety tyrima, konstrukcijos Zemo daznio svyravimai ir ju saveikavimas su kieto kiino
judéjimo rezimu labai neigiamai paveikia lektuvo valduma [10]. Bandymas vykdytas skrydziy simu-
liatoriuje, naudojant bombonesio B-1 model;. Skirtingiems atvejams tirti modelyje buvo nustatomi
skirtingi léktuvo pirmyjy dviejy tampriyjy svyravimy reZimy savieji daZniai. Buvo nustatyta, kad Ze-
minant svyravimy daZnj, ties tam tikra riba Iéktuvas tampa dinamiskai nestabilus fugoido rezime (pi-
lotai jvertino kaip Siek tiek sunkesn; valdymo atveji), o dazniui toliau maz¢jant Iéktuvas tampa nesta-
bilus be svyravimu (§j atvejj pilotai jvertino kaip labai sudétingg valdyti). Pirmo reZimo daZnis turé¢jo
zymiai didesng jtaka valdumui, nei antro. Sis tyrimas parodé, kad Zemo daZnio léktuvo struktiiros
tamprieji svyravimai labai neigiamai paveikia jo valduma.

1.2. Aeroservotamprumo analizés taikymas

Siame poskyryje bus apZvelgiami darbai, kuriuose aeroservotamprumo analizé taikoma skrydZio val-
dymo algoritmy kiirimui ir tobulinimui ir aktyvaus flaterio slopinimo tobulinimui. Darbai manevrin-
gumo srityje daugiausia sutelkti j aukS§to manevringumo karinius orlaivius, bet taip pat yra pritaikymuy
ir létesniems mazo standumo orlaiviams su Zemo daznio struktiiros svyravimais. Kariniy orlaiviy tyri-
muose pagrinde atsiZzvelgiama j stabilumo iSlaikyma ekstremaliomis skrydZio salygomis ir strukturos
apkrovimo mazinima, nekenkiant orlaivio manevringumui. Mazo standumo orlaiviams siekiama su-
mazinti Zemo daznio svyravimy ryS$j su lektuvo judéjimu erdvéje, neprastinant valdumo. Flaterio
slopinimo tyrimai daugiausiai fundamentiniai, sutelkti j naujy algoritmy kiirimg ir esamy tobulinima,
taikant juos labai paprastam dviejy dimensijy aeroservotamprumo modeliui. Kai kurie darbai siekia
taikyti flaterio slopinima sudétingesniems atvejams, atitinkantiems visg lektuva.

1.2.1. Analizés taikymas manevravimo apkrovy maZzinimui

Vienas i§ aerotamprumo analizes taikymo budy yra siekiant sumaZinti manevravimo metu patiriamas
apkrovas (iliustruota 2 pav.). DaZniausiai tai taikoma kariniams orlaiviams, kaip pavyzdZiui Bren-
ner’io 1993 m. techniniame memorandume, kuriame autorius apra$é aeroservotamprumo analizés
taikyma kariniy orlaiviy valdymo algoritmy stabilumui prie dideliy atakos kampy ir mazy greiCiy
nustatyti [11]. Buvo taikyti Zemos ir aukStos eilés aerodinaminiai ir orlaivio sistemy modeliai ir ly-
ginant su eksperimentiniais duomenimis nustatyta tikslumo priklausomybé nuo naudojamo modelio
detalumo. Autorius numato, kad tokiose skrydzio salygose jprastinis Zemos eilés valdymo sistemos
modeliavimas gali buti nebepakankamai tikslus, nes prie maZesniy greiCiy esant silpnesnéms aerodi-
naminéms jégoms, valdikliy veikimas turi salyginai didesn¢ jtaka. Buvo nustatyta, kad Zemos eilés
valdymo sistemos modelis gali buti netinkamas ne tik dideliy atakos kampy ir mazy greiciy salygomis,
bet gali duoti nepatikimus stabilumo parodymus bet kokiomis skrydZio salygomis. Priklausomybé
nuo aerodinaminio modelio eilés buvo mazesne, iSskyrus kelias didelio nuokrypio anomalijas.
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2 pav. Léktuvo sparno apkrovos sumazinimas, iSlaikant keliamaja jéga (sumazinta apkrova paZyméta
punktyrine linija) [12]

Kita panaSia analiz¢ atliko Li ir kt. savo 2019 m. straipsnyje siekia sukurti patikima manevravimo
apkrovy sumaZzinimo sistema kariniam naikintuvui, efektyviai veikiancia plaiame ruoze skrydZio
salygy [13]. Tokia problema iSkeliama, nes ankstesnés tokios sistemos veike tik siaurame Macho
skaiCiy ruoZe arba reikalavo dideliy modifikacijy platesniam veikimui. Kad sumaZinant manevravi-
mo apkrovas nenukentéty léktuvo manevringumas, kartu kuriama ir rekursiniais neuroniniais tinklais
paremta skrydZio valdymo sistema. Aerodinaminiy apkrovy mazinimo sistema kuriama naudojant
H-begalybés metoda.

ApraSant lektuvo aeroservotampryji modelj, klasikiniu budu sukuriami keli modeliai prie skirtingy
diskrec¢iy Macho skaiciaus verciy, tada interpoliuojant tarp jy sukuriamas galutinis tolydus modulis.
Taip pat pasitelkiamos tiesinés dalinés transformacijos, taip siekiant kuriamus valdiklius padaryti
atsparius aeroservotampriojo modelio neuZtikrintumams. Sukurti valdikliai buvo i§bandyti naudojant
ta patj modelj, koks buvo naudotas ir jy sukiirimui. Bandymo rezultatuose, pateiktuose 3 pav., galima
matyti, kad naudojant autoriy sukurtus valdiklius, perkrova manevro pradzioje beveik nepakinta (t.y.
lektuvo manevringumas nesumazéja), bet 1éiau grizta j nusistovéjusia po manevro, taigi iSé¢jimas is
manevro gali buti létesnis. Maksimali sparno lenkimo apkrova sumaZzéja nuo mazdaug 80 kNm iki
mazdaug 70 kNm. Pana$is rezultatai matomi ir prie kity Macho skaiciy.
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3 pav. Perkrovos manevro metu ir sparno lenkimo apkrovos palyginimas taikant ir netaikant apkrovos
sumazinimo ir skrydZio valdymo valdiklius, esant M = 0,4 [13]
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Susijusi aeroservotamprumo analizés taikymo sritis yra léktuvy manevringumo didinimui. Livet ir kt.
savo 1994 m. straipsnyje nagrinéja ne kariniy orlaiviy, bet bendrai mazo standumo léktuvams kylancia
problema, kai dél maZéjancio léktuvy standumo jy struktiirinio svyravimo daZniai artéja prie léktuvo
judesiy erdvéje dazniy, dél to taikant klasiking virpesiy slopinimo metodika gali prastéti léktuvo val-
dumas [14]. Autoriai siekia sukurti léktuvui valdymo sistema, leidZiancig iSsaugoti léktuvo valduma
ir slopinancig elastinj l€ktuvo nestabiluma. Tam pasitelkiamas tiesinio-kvadratinio reguliatoriaus val-
dymo modelis, optimizuojamas iteraciSkai. Tuo metu §i metodika jau buvo taikoma lektuvy valdymo
algoritmams kurti, atsiZvelgiant j valdymo vélinima ir efektyvuma, bet dar nebuvo pritaikyta atsi-
Zvelgiant ] struktaros elastinguma. Sukurtas valdymo algoritmas efektyviai slopino elastinj léktuvo
nestabiluma, nepakenkdamas valdumo charakteristikoms.

Verta paminéti aeroservotamprumo analizés taikyma ir kosminiy transporto priemoniy valdymui.
Mao ir kt. 2018 straipsnyje apraSo siekj sukurti daugkartinio panaudojimo kosminés raketos valdymo
sistema, skirta palaikyti krypciai griZtant j atmosfera [15]. Tokiai valdymo sistemai sukurti autoriai
taiko aeroservotamprumo modelj, darydami prielaida, kad erdvélaivis patiria tik iSilgines lenkimo
deformacijas.

Valdymo sistema sudaroma i$ keliy daliy. Pagrindines valdymo komandas sukuria du slenkanciojo
rezimo valdikliai ("sliding mode controller"), i$ kuriy vienas valdo kamping¢ padétj, o kitas kampin;j
greitj. Tokio tipo valdikliai naudojami dél jy gero pritaikomumo pla¢iame skrydzio salyguy ruoze.
Siy valdikliy i§vestis papildomai yra apdorojama antrojo tipo neaiskios logikos sistemomis, siekiant
geriau jvertinti sistemos netiesiSkuma. Taip pat sistemoje yra jdiegtas raketos aeroservotamprumo
modelis, kuriuo siekiamas nuspéti tolesnis jos elgesys ir kompensuojami vélavimai. Sistema optimi-
zuojama kaip tiksla naudojant kuo mazesn; nukrypima nuo reikiamos kampinés padéties erdveje.

Palyginus su jprastine valdymo sistema, paremta slenkancio rezimo valdikliais, autoriy sukurta sis-
tema grizimo j atmosfera metu uZtikrino mazesn; erdvélaivio maksimaly kampin; greitj (48 °/s vie-
toje 82 °/s). Taip pat buvo pasiektas tikslesnis reikiamos kampinés padéties iSlaikymas, naudojant
silpnesnius padéties koregavimo signalus.

Aeroservotamprumo analizé butina ir norint pritaikyti kai kuriuos visiSkai naujus kontrolés meto-
dus. Fly-by-feel koncepcija nusako lektuvo pavirSiuje paskirstyty jutikliy, leidZianCiy nustatyti bendra
srauto pobud;j apie orlaivi naudojima skrydZio valdymui, vietoj dabar jprastos sistemos, kai naudoja-
mi keli taskiniai jutikliai [16]. Savo 2014 mety straipsnyje Mangalam’as ir Brenner’is apraso Fly-by-
feel koncepcing versija, jos veikima demonstruodami aerodinaminio vamzdzio eksperimentais [17].
Tyrimas unikalus tuo, kad aerodinaminéms jégoms, veikianCioms sparna apskaiCiuoti, kaip jutikliy
duomenis naudoja tik priekinés briaunos stagnacijos tasko padétj ir jo judéjimo greit;.

1.2.2. Aktyvaus flaterio slopinimo optimizavimas

Didzioji dalis moksliniy darby apie aeroservotampruma ieSko budy ji panaudoti efektyvesniam flate-
rio slopinimui ir véjo gusiy apkrovy mazinimui. Dalis autoriy atlieka labiau fundamentinius tyrimus,
kurdami algoritmus dvimaciam profiliui su vienu arba dviem valdymo pavirSiais, kity darbas yra
labiau taikomasis, tiriantis flaterio slopinimo pritaikyma sparnui ar net visam orlaiviui. Dauguma
autoriy labai didelj démesj skiria valdymo algoritmo atsparumui ("robustness"), tai yra jo galimybei
veikti salygomis, kurios skiriasi nuo ty, kurioms jis buvo sukurtas. Tai yra svarbus parametras, nes
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skrydZio salygos ne visada atitinka scenarijus, kuriais veiké modelis, kai buvo kuriamas valdymo al-
goritmas, ir labai svarbu kad tokiomis nenumatytomis salygomis algoritmas duoty bent jau nuspéjama
ir patenkinama, jei ir ne optimaly, rezultata.

Borglund’as ir Kuttenkeuler’is 2002 m. apra$¢ aktyvaus flaterio slopinimo optimizavimo bandyma
erdviniam sparnui [18]. Slopinimui naudotas sparno galinéje briaunoje esantis valdymo pavirSius,
einantis per dalj sparno ilgio. Sparnui buvo sudarytos judesio lygtys ir daZniais apibréZtas dvimatis
nenusistovejusio srauto aerodinamikos modelis. Dvimacio modelio pasirinkimas pagristas tuo, kad
sparnas yra didelio proilgio, dél to trimacio srauto efektai salyginai mazi. Elerong valdo servo mo-
toras, apraSytas atsizZvelgiant j judesio slopinima ir signalo vélinima. Sparno padéties fiksavimui ir
griztamojo rySio sukiirimui naudoti lazeriniai atstumo jutikliai.

Aerodinaminiame vamzdyje buvo atlikti savyjy svyravimy, flaterio nevaldant elerono ir elerono val-
dymo fiksuotu dazniu atsako bandymai. Pagal Siy bandymy rezultatus pakoregavus aeroservotam-
prumo modelj, juo naudojantis buvo sudarytas ir optimizuotas valdymo algoritmas, turéjes slopinti
pirmaji flaterio rezima. Sio algoritmo i¥bandymas oro vamzdyje buvo sékmingas — be jo buvo flateris
pasireisSke ties 15,4 m/s, pradéjus taikyti algoritma jis buvo atidétas iki 23,0 m/s. Sparno galo poslin-
kio palyginimas taikant ir netaikant aktyvaus flaterio slopinimo esant 18,0 m/s srauto greiciui pateik-
tas 4 pav.. Galima matyti, kad ties tokiu grei¢iu nenaudojant aktyvaus slopinimo flateris pasireiskia
mazdaug per 5 s, o aktyvaus flaterio slopinimo panaudojimas leidZia beveik visiSkai ji sustabdyti.
Autoriai atkreipia démesj | tai, kad toks efektyvus slopinimas greiiausiai buvo galimas dél palygin-
ti silpno Zemiausio flaterio reZimo. Taip pat verta turéti omenyje, kad eksperimento metu naudotas
lazerinis sparno padéties nustatymo buidas néra pritaikytinas realiame orlaivyje.
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4 pav. Sparno galo poslinkis su ir be aktyvaus flaterio slopinimo prie 18,0 m/s srauto greicio [18]

deliai néra taikytini transgarsiniuose skrydzio rezimuose, tod¢l flaterio slopinimo algoritmy veikimas
yra apribotas ikigarsiniam skrydziui [19]. Darbe buvo pasinaudota tuo metu naujomis kompiuteriy
galimybémis ir naudotas tiesioginis Eulerio lygtimis paremtas CFD aeroelastinis modelis. Bandymo
metu flaterio slopinimo algoritmai buvo optimizuojami prie skirtingy Macho skai¢iy. Buvo nustatyta,
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kad ikigarsiniuose greiCiuose flaterio slopinimo algoritmo optimaltis koeficientai yra silpnai priklau-
somi nuo Macho skaiciaus, bet transgarsiniame ruoze (Siame straipsnyje nuo M = 0,8) optimaliis
koeficientai labai stipriai priklauso nuo Macho skaiciaus, dél didelés vibracijy jtakos smiiginiy bangy
susidarymui. Pasak autoriy, tuo parodoma atskiro optimizavimo transgarsiniame ruoze svarba. Tai-
kytas slopinimo algoritmas greitj, prie kurio vyksta flateris, padidino apie 20%.

Fan’as ir kt. savo 2010 m. straipsnyje apraSo flaterio slopinimo ir orlaivio valdumo pagerinimo
algoritmo kurima, taikyting dideliems krovininiams léktuvams [20]. ISkeliama problema, kad lektuvy
su didelio proilgio sparnais aerotamprumo Zemy daZniy reZimai susisieja su léktuvo judéjimu erdvéje,
ir vienas kita veikia. Tai daro poveikj léktuvo valdumui ir skrydZio savybéms.

Deél Sios priezasties atlikdami aeroservotamprumo analiz¢ autoriai atsizvelgé i léktuvo judéjimo
erdvéje ir aerotamprumo tarpusavio poveikj. Kuriamas valdymo algoritmas paremtas tiesiniu
griztamuoju rySiu ir neaiSkia logika (angl. fuzzy logic), taip siekiant ji padaryti labiau pritaikoma
skirtingoms skrydZzio salygoms. Sukurtas algoritmas sékmingai slopina Zemo daznio svyravimus.

Savo 2012 m. straipsnyje Gang’as ir kt. apraso bandyma sudaryti l€ktuvo flaterio slopinimo siste-
ma naudojant tikrinio statmenojo iSskirstymo (angl. proper orthogonal decomposition — POD) re-
dukuotos eilées modelyje (ROM) metoda [21]. Toks metodas didesnio detalumo, nei klasikiniai ae-
roservotamprumo analizei taikomi tiesiniai aerodinamikos modeliai. Kadangi jprastiniai POD laiko-
domeno modeliai yra per aukstos eilés, taikomas balansuoto apribojimo algoritmas, taip gaunamas
POD-BT/ROM modelis.

Sukurtas modelis buvo validuotas tiriant aerodinaminj profilj ir du skirtingus sparnus. Profilio atveju
nustatyta, kad 80-os eilés POD/ROM modeliu buvo iSgautas toks tikslumas, kaip taikant netiesinj
CFD, kai tuo tarpu taikant POD-BT/ROM tam uZteko tik 5-os eilés modelio. Tiriant pirma sparng
buvo atitinkamai nustatyta, kad 300-o0s eilés POD/ROM modelis ir 40-os eilés POD-BT/ROM modelis
atitinka CFD rezultatus. CFD analizé uZtruko 6 val., kai tuo tarpu POD/ROM analizé truko tik 2
min. Antram sparnui buvo bandoma rasti flaterio pradZios greitj naudojant CFD ir 40-os eilés POD-
BT/ROM modelj. CFD skaiciavimai truko apie 20 val., o POD-BT/ROM truko kelias minutes, abiem
budais gauti rezultatai sutapo.

Savo 2015 m. straipsnyje Brillante ir Mannarino apraso bandyma naudoti neuroninius tinklus akty-
viam flaterio slopinimui transgarsiniuose skrydzio reZimuose [22]. ISkeliama idéja, kad tokiu pagrin-
du sukurtus slopinimo algoritmus bus greiciau ir paprasCiau pritaikyti veikti prie skirtingy skrydZiy
salygy. Tiriamo sparno aerodinaminiai duomenys surinkti oro vamzdZio bandymais ir pasitelkiant
kompiutering aerodinaming analizg. GriZtamajam rySiui gauti yra naudojami du akselerometrai —
vienas ant sparno priekinés briaunos, o kitas ties elerono vyriu. Neuroninio tinklo treniravimui nau-
dojami du veikimo scenarijai — atsako j pradines salygas ir atsako i valdymo impulsus. Vélesniam
valdymo algoritmo jvertinimui pasitelkiami papildomi scenarijai — atsitiktinio srauto greicio kitimo,
mazy variacijy modelyje, paveluoto slopinimo aktyvavimo. Nors buvo treniruotas tik naudojant du
pirmuosius scenarijus, algoritmo rezultatai buvo labai geri ir papildomuose scenarijuose. Bandymuy
metu nustatyta kad sparno flaterio greitis padidéjo nuo 108,58 m/s iki 134 m/s.

Fonte ir kt. savo 2015 m. straipsnyje apraSo statinés iSvesties griZztamojo rysio (SOF) tipo valdiklio
kurima, kurio paskirtis yra gusiy apkrovos mazinimas [23]. Tokio tipo valdiklis priima serija jvesties
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parametry, jy vektoriy padaugina i$ stiprinimo matricos, ir gauta rezultata perduoda kaip iSvestj. Val-
diklio kiirimo esmé yra geriausiy stiprinimo matricos verciy parinkimas. Tokio tipo valdikliai yra
labai paprasti, ir dél to tinkami sudétingoms sistemoms su daug jvesciy ir iSvesciy, taip pat kaip atsar-
giniai valdikliai, perimantys valdyma pagrindiniam nustojus veikti. Numatomas valdiklio pritaikymas
yra naujos kartos regioniniam transportiniam léktuvui.

Pradinei aerotampriajai léktuvo analizei buvo taikytas plokstelinis aerodinamikos ir strypinis
struktirinis modeliai. Kuriant valdikl; valdymo pavirS§iy veikimas modeliuojamas pirmos eilés
perdavimo funkcija, o analizuojant jo veikima naudojama antros eilés funkcija. Véjo giisiy simulia-
cijai naudojama EASA rekomenduojama 1 — cos formulé:

. %l —cos ()] kai0<s<=2H, (1.1)
0 kai s > 2H,

Cia v, — giisio lokalus greitis, U, — guisio maksimalus greitis, s — giisio prasiskverbimo atstumas, H —
giisio gradientas.

Kaip valdiklio optimizavimo tikslai parenkamos apkrovos léktuvo strukturoje, didZiausia jtaka su-
teikiant apkrovai sparno Saknyje. Kaip papildomi tikslai nustatomi ir skrydzio komfortas, léktuvo
valdumo charakteristikos. Duomenys valdikliui paimami i§ keturiy akselerometry, iSdéstyty sparne,
dviejy ant horizontalaus stabilizatoriaus ir trijy léktuvo liemenyje. Taip pat naudojami duomenys apie
valdymo pavirSiy atsilenkima ir bendra lektuvo padeétj erdveéje.

5 pav. pateiktas straipsnyje sukurto valdiklio veiksmingumo palyginimas su sudétingesniu tiesiniu-
kvadratiniu Gauso/uzdaro ciklo perdavimo atstatymo (LQG/LTR) valdikliu, jprastai tatkomu ir gerai
veikiancCiu tokiais atvejais.
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5 pav. Lenkimo momentas sparno Saknyje netaikant aktyvaus apkrovos maZinimo (punktyriné linija), taikant
statinés iSvesties griZztamojo rySio metoda (iStisiné linija) ir taikant tiesinj-kvadratinj Gauso/uzdaro ciklo
perdavimo atstatymo metoda (taskiné linija) [23]
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5 pav. matyti, kad lenkimo momentas taikant SOF yra didesnis, nei taikant LQG/LTR, bet maZesnis
nei netaikant jokio aktyvaus apkrovos mazinimo. Abiejy valdikliy efektyvumas yra panasus, straips-
nio autoriai tokj rezultata laiko teigiamu, nes SOF valdiklis yra Zymiai paprastesnis uz LQG/LTR.

Zhang’as ir Behal’is savo 2016 m. straipsnyje apraso bandyma sukurti flaterio slopinimo algoritma,
veikiant] esant nepastoviam srautui su i§ anksto nezinomais trukdziais [24]. Algoritmas kuriamas
dvimacio srauto aplink aerodinamin; profilj, turint; du judéjimo laisvés laipsnius (polinkis ir verti-
kali padétis) atvejui. Slopinimui naudojamas vienas valdymo pavirSius, esantis ant galinés sparno
briaunos. Kaip vienintelé¢ valdymo algoritmo jvestis yra naudojamas sukimo momentas, susidarantis
valdymo pavir§iaus vyryje.

I aeroservotamprumo modelj buvo jvesti trys ribotos neapibrézties démenys, aprasantys tris eiles
ieSkomo polinkio neatitikimo su realiu. Pagal §j modelj buvo suprojektuotas valdymo algoritmas.
Véliau jis buvo iSbandytas skirtingiems atvejams, maZesniuose ir didesniuose nei flaterio greiciuose,
esant jvairiems vejo gusiy profiliams. Bandymai parodo valdymo sistemos gebéjima visiSkai slopinti
polinkio svyravimus, bet ne vertikalios padéties svyravimus. Autoriai numato, kad tam reikalingas
slopinimas dviem valdymo pavirsiais.

Zhang’as ir kt. 2017 m. aprase¢ atlikta flaterio slopinimo algoritmo optimizacija, slopinimui naudo-
jant valdymo pavirSius esancius ant priekinés ir galinés sparno briaunos [25]. Analizuotas dvimatis
modelis, turintis keturis laisvés laipsnius — vertikalus poslinkis, pasisukimo kampas, priekinés ir ga-
linés briaunos valdymo pavirsiy atlenkimo kampai. Siuo atveju valdymo sistema buvo "keliy jvady —
keliy iSvady" (MIMO — multiple-input multiple-output) tipo. Valdymo algoritmo tikslas yra sistema
asimptotiSkai artinti prie pusiausvyros biisenos.

Sukurtos valdymo sistemos efektyvumas buvo iSbandytas naudojant kompiuterinj modelj. 6 pav. pa-
vaizduotas atsako skirtumas tarp sistemos su vienu valdymo pavirSiumi galinéje briaunoje ir sistemos
su dviejais valdymo pavirsiais, virSijant flaterio greit;.

————— TE
_ - LE&TE
0.6 048 1
5 ;
R 1 I
0.6 0.8 1
o S —
A0 i | i i
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
5 : : : :
S V- S S
5 i i i
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
Laikas, s

6 pav. Keturiy sparno laisvés laipsniy kitimas naudojant viena valdymo pavir$iy (TE) ir du valdymo pavir§ius
(LE&TE). h — vertikalus poslinkis, o — kampinis poslinkis,  — galinio pavirSiaus atsilenkimas, ¥ — priekinio
pavir$iaus atsilenkimas [25]
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6 pav. galima matyti, kad sistema su dviem valdymo pavirSiais Zymiai greiiau sugriZta j prading
padétj, ir kad reikalingas mazesnis (bet staigesnis) galinio pavirSiaus atsilenkimas tam sugriZimui
pasiekti. Tai parodo efektyvesng stabilizacija, naudojant du valdymo pavirsius.

1.2.3. Aeroservotamprumo analizés taikymas flaterio elgesiui optimizuoti

Tai yra turbut labiausiai klasikiné aeroservotamprumo analizés taikymo sritis. Kadangi ji netiesio-
giai siejasi su baigiamojo darbo tematika, Cia ji bus apZvelgiama tik labai trumpai. Vienas i$ tokiy
pavyzdziy yra Patil’o 2004 m. straipsnis, kuriame nagrinéjamos dél flaterio padidéjusio pasipriesi-
nimo pasekmés [26]. Autorius pademonstruoja, kad dél flaterio padidéjes pasiprieSinimas susieja
aeroservotampruma su orlaivio greiciu, ir dél to vykstantis flateris sukelia orlaivio grei¢io svyravi-
mus.

Arena ir kt. 2021 m. iSleido straipsnj, kuriame aprasomas priekinés briaunos prietaiso skirto mazin-
ti krovininiy léktuvy tupimo triukSmui projektavimas [27]. Jame pasitelkiama aeroservotamprumo
analizé, siekiant jsitikinti kad prietaisas nejeis j flater].

1.3. Aeroservotamprumo analizés metodai

Siame skyriuje apZvelgiami skirtingi metodai aeroservotamprumo analizei atlikti. PradZioje apZvel-
giami pamatiniai Sios srities darbai, taip pat aprasomi ir naujausi pasiekimai aeroservotamprumo
srityje. Aeroservotamprumas apraso sistema, sudaryta i$ abipusiai susiety deformuojamos orlaivio
geometrijos ir aerodinaminiy apkrovy, taip pat atsizvelgiant j valdymo pavirsiy jtaka, valdymo signa-

lus (7 pav.).
TrikdZiai
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Filoto jaldyma| < = !
ivestis signalai| = E |- 5 -
; Skrydzio = L‘ 0 ® Oro apkrovos | Lekiuvo :5'-.-'!5151|§
valdiklis 1z 5 struktOra ; >

[) & » :

=3 Struktdros deformacija ;

18 |

= :

Agrotamprumas

Svesties signalai

Jutikliai

T

Matavimo trikdZiai

7 pav. Tipinés aeroservotamprumo sistemos blokiné schema [28]

Kadangi net ir esant standZiai léktuvo struktiirai, flateris gali jvykti dél nesubalansuoty valdymo
pavir$iy, léktuvy aeroservotamprumas analizuojamas jau nuo XX a. pradzios [29]. Vienas i$
pamatiniy darby Sioje srityje yra 1934 m. Theodorsen’o iSleistas straipsnis, kuriame analitiSkai
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iSsprendZiamas profilio su uZsparniu flaterio uZzdavinys [30]. Nagrinéjama sistema turi tris laisvés
laipsnius — vertikalig profilio padéty, atakos kampa ir uZsparnio atlenkimo kampa. Tokia sistema
(pavaizduota 8 pav.) yra standartiné, nagrinéjama daugumoje fundamentiniy aeroservotamprumo
tyrimy ir dabar. Autorius aerodinamin;j profilj supaprastino, darydamas prielaida kad jo aerodinaminé
forma yra apskritimas, ji veikiancias jégas ir momentus skaiciavo integruodamas slégj per apskritimo
kreivg. Profilio ir uZsparnio judéjima autorius aprasé diferencialinémis lygtimis, véliau jas iSsprendes
sudaré formulg greiciui, prie kurio vyksta flateris apskaiciuoti:

bo,r,
Vi

¢ia b — pusé profilio stygos; K — santykis tarp maseés oro cilindro, kurio skersmuo lygus sparno stygai,

v=F

(1.2)

ir sparno mases; @, — savasis svyravimo daznis (reikia nustatyti kuris i$ trijy svarbiausias); r, — savyjy
svyravimy spindulys (reikia nustatyti kuris i§ trijy svarbiausias); F — flaterio faktorius, randamas
sprendZiant tiesing lygciy sistema [30]. Prie§ Antrajj pasaulinj kara paprastos aeroservotamprumo
problemos jau buvo gerai suprastos ir reguliariai sprendZiamos projektuojant lektuvus [29].

Sparno masés centras

Elerono
sukimosi asis

. +x
£ x

Elerono maseés centras

CEE—

Sukimosi
asis

¢ L] P

8 pav. Standartiné schema aeroservotamprumui nagrinéti [31]

Kartu su fundamentiniais tyrimais, buvo atliekamas ir programinés jrangos, skirtos analizuoti aero-
servotamprumo reiskinius, tobulinimas. Vienas i§ pavyzdziy yra 1989 m. Gupta’os ir kt. iSleistas
straipsnis, kuriame apraSomas NASA naudotos struktirinés analizés programinés jrangos STARS
iSpletimas, kad ja biity galima atlikti aeroservotamprumo analize [32]. Sis programos plétinys pade-
monstruotas atliekant eksperimentinio kompozitinio léktuvo su neigiamu strélisSkumu X-29A analizg,
taip dar karta parodomas aeroservotamprumo tyrimy kompozitiniams léktuvams aktualumas.

Keli budai atlikti aeroservotamprumo analiz¢ buvo apZvelgti Zimmermann’o [33] jo 1991 straipsny-
je. Jis nusaké butinybe j skaiiavimus jtraukti Iéktuvo valdymo sistemos elges; tais atvejais, kai jos
negalima apraSyti kaip paprastos spyruoklés-slopintuvo sistemos. Jis iSskiria du pagrindinius aktyviy
valdymo sistemy tipus:

1. aktyvios skrydzio valdymo sistemos, naudojamos valdyti "atlaisvinto stabilumo" léktuva, kad
buty iSgautas didesnis manevringumas;
2. aktyvios valdymo sistemos, skirtos slopinti flaterj, sumazinti giisines ir manevravimo apkrovas,
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pagerinti skrydZio komforta.

Straipsnyje apraSomi trys skirtingi biidai aeroservotamprumui analizuoti. Pirmasis 18 jy remiasi klasi-
kiniais flaterio apraSymo metodais. Léktuvas visy pirma aprasSomas kaip energetiSkai uzdara sistema.
Kad tokia sistema susidaryty, aktyvios skrydzio valdymo sistemos dalys atjungiamos, pakei¢iamos
visiskai standZiomis arba pakei¢iamos fiksuoto standumo elementais. Tokio elemento standumas turi
atitikti pasyvaus valdiklio standuma. Taip modifikavus léktuva, jam gali buti atliekami Zemés vibra-
ciniai testai, kuriy metu nustatomi savojo svyravimo reZimy dazniai. Véliau tokia sistema apraSoma
matematiskai ir prapleiama nariais, apraSanciais léktuvo skrydzio valdymo sistemos poveikj. Bendra
aeroservotamprumo lygtis jgyja forma [33]

(s2M+ sD+K + %psz(Im(s)) + c1>},H(s)q>M) q=0, (1.3)

kurios pirmieji keturi nariai yra i§ neiSpléstos aerotamprumo lygties, M, D, K, Q yra atitinkamai
masiy, slopinimy, standumy ir nepastoviy aerodinaminiy apkrovy matricos. ®p apraso skrydzio
valdymo sistemos valdikliy jégas, ®); — skrydZio valdymo sistemos jutikliy duomenis, o H(s) yra
skrydZio valdymo sistemos perdavimo funkcija. g nusako bendras sistemos koordinates.

Antrasis analizés metodas yra iSvestas 1§ pirmojo, perrasius jj 1§ busenos formos j busenos-erdves
forma. Tokioje formoje negalima apraSyti nepastoviy aerodinaminiy jégy, bet vietoj to apraSomas
visas léktuvas kaip bendra dinaminé sistema. Sis metodas apraSomas lygtimi

S| _ Ar 0 71
52q

0 lF*
Sios lygties definés pusés pirmasis narys pakeitia 1.3 lygties pirmuosius keturis narius. Palyginus su

0
M-1d,

q
Sq

n F (1.4)

praeita, Si lygtis pranaSesné tuo, kad leidZia atsiZvelgti j skrydZio sistemos valdikliy nestabilumus.

Trecias Zimmermann’o apraSomas biuidas yra vadinamieji Padé’o polinomai, apraSomi formule

L o [ & (cS _res\2 & Bs

Paskutiniai Sios lygties nariai (apraSyti suma) yra vadinami vélavimo biisenomis. Norint gauti gera
aproksimacija naudojantis Siuo metodu, reikia naudoti didel;j kiekj vélavimo biiseny. Zimmermann
atliko bandyma su léktuvo sparny galiukuose pritvirtintomis besisukanciomis aerodinaminémis plo-
kStumomis, sukelian¢iomis sparno virpesius. 9 pav. pateiktas Sio bandymo rezultaty palyginimas su
dazninés sintezés metodo rezultatais (pagal 1.3 lygti), o 10 pav. pateiktas dazninés sintezés metodo
palyginimas su Padé polinomy analize, kai naudojamos 0 ir 3 vélavimo biisenos. Galima matyti, kad,
ypac prie pirmojo rezonansinio daznio, Padé analizé smarkiai pervertina svyravimy amplitudg.
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amplitudés palyginimas su palyginimas su apskaic¢iuotos Padé’o polinomy metodu [33]

apskaiciuotos dazninés sintezés
metodu [33]

1990 m. straipsnyje Noll’as apZvelgia tuo metu naujus NASA pasiekimus aeroservotamprumo srity-
je [34]. Autorius apraSo tiek analizés metody, tiek naudojamy modeliy tobulinima, taip pat apraSo

modeliy validavimg ir aeroservotamprumo taikymo sritis.

Savo 1999 m. straipsnyje Karpel’as apraso keliy tuo metu naujy sumazintos eilés aeroservotamprumo
modeliy apjungima, siekiant sukurti programa, optimizuojancig visus aeroservotamprumo aspektus
kartu [35]. Jo optimizavimo algoritmas atsizvelge i flateri, valdymo ribas, atsaka j glisius, aerotam-

prumo efektyvuma, apkrovas ir jtempius.

Weishdupl’as ir Laschka savo 2004 m. straipsnyje apraso Eulerio formuluotés srauto analizés pritai-
kyma aeroservotamprumo uZzdaviniams skaiciuoti [36]. Tam buvo atmesta pastovi jégos dedamoji ir
nagrinéta tik maza kintanti jégos dedamoji, dél kurios pasireiskia aeroservotamprumo efektai. Au-
toriai parodo, kad tokio metodo tikslumas palyginti su jprastiniu Eulerio metodu yra labai geras, o

reikalingas skaiCiavimo laikas sumazéja nuo 3 iki 12 karty.

Munteanu ir kt. 2005 m. iSleido straipsnj, kuriame apraSo aerodinaminiy ir struktiiriniy netiesiSkumy
1vedimg j sumazintos eilés aeroservotamprumo model; [37]. Autoriai teigia, kad toks modelis veikia

greitai, palyginus su esamais metodais.

Savo 2005 m. straipsnyje Mor’as ir Livne apraSo minimalios busenos metodo tobulinima [38].
Iprastai Sis metodas leidZia sutaupyti daug skaiciavimo laiko atliekant aeroservotamprumo skaicia-
vimus, bet tik tais atvejais, kai bendra konfigiiracija yra nekintanti. Autoriai pasiiilo patobulinima,
kuris leisty gauti labai greita veikima, esant kintanciai léktuvo konfigiiracijai, ir pademonstruoja jo

veikimg analizuodami atvejj su stipriai kintancia lektuvo sparno plano forma.

Moulin’as savo 2006 m. straipsnyje apraso sudaryma modelio, leidZiancCio atlikti atsparig (angl. ro-
bust) aeroservotamprumo analiz¢ laiko arba dazniy domene [39]. Tokia analize atsiZvelgia j sistemoje
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egzistuojancius neapibréZtumus, ir uZtikrina, kad nukrypus nuo idealiai tikslaus atvejo, modelis vis
tiek bus validus.

2006 m. straipsnyje Thomas’as ir kt. apraSo buda jvesti pataisas | sumazintos eilés aeroservotam-
prumo modelj [40]. Autoriai parodo, kad jy metodas palyginus su standartiniais tuo metu taikytais
metodais pasiekia Zymiai tikslesnj atsakyma per ta patj iteracijos laika.

Boély ir Botez’as savo 2010 m. straipsnyje apraSo bandyma sukurti neuroninj tinkla, skirta F/A-18
aeroservotamprumui ir flateriui modeliuoti [41]. Tinklo apmokymui buvo naudoti skrydZio flaterio
bandymy duomenys prie penkiy skirtingy skrydzio auksc¢io ir Macho skaiciaus kombinacijy. Dar
11 bandymy duomenys buvo naudojami sukurto modelio validavimui. Duomenys buvo surenkami
skrydZio metu judinant eleronus jvairiais dazniais (tam naudota speciali jranga) ir matuojant léktuvo
struktiiros deformacijas.

Mokomam neuroniniam tinklui kaip jvesties duomenys buvo pateikiami visy valdymo pavirsiy at-
silenkimo padétys, o kaip iSvesties buvo reikalaujama abiejy sparny ir uZsparniy padéciy. Tai reis-
kia kad neuroninio tinklo jvesties sluoksnis turi turéti SeSis neuronus, o iSvesties Keturis neuronus.
Autoriai nusprendé naudoti keturiy sluoksniy neuroninj tinkla, kuris turi penkis pasléptus neuronus
abiejuose pasléptuose sluoksniuose (i§ viso 20 neurony, i8S kuriy 10 paslépti).

Validuojant apmokyta neuronin; tinkla, i§ 11 tam naudoty atvejuy blogiausia atitiktis buvo 89,29%,
Sis atvejis yra parodytas 11 pav.. Taip pat buvo atlikti modelio atsparumo nuokrypiams bandymai,
kai modeliui pateikiami Siek tiek modifikuoti duomenys ir tikrinama, ar jo rezultatai nenukrypsta.
Blogiausias iS Siy atvejy pavaizduotas 12 pav., jo atitiktis buvo 76,78 %.

Kairicjo spame padétis per laika Desinicjo spame padétis per laika

Kairicjo spamo padétis per laika DESIHI..,].., sparme padétis | er laika

+ T modsiis |7 W b | A
-Eksp. duom. 2—1 W I | |“'|
IS 1) AR
x : L 'ql 1 I Ii A
' ' Lo ,JL‘JV%,-:\ L AN
W " AT SR r"‘",f'ﬁ‘-._ )
b ol_-‘j 1 .\( ’.Ht'. ‘j \‘“ |
L L i — — e —— a4
Kairicjo uZsparnio padétis per laika Desinicjo uZsparnio |:acletis per laikg Kairiojo uZsparnio padétis per lalkg Dediniojo uZspamio padétis per laika
] ﬁk . A . . iq f‘t\ A | I :Jt;_ A [
v d 1 . '.\ 14 A
] y A
ﬁ- fg*ﬁ ; el .-’\-._rﬁ,,r-ti‘ij\ 4 A
AL L BEATAVET YA YA
VT R BRI 1 VoYY W Ao Rt
LS S SR SRR 1t \ i /E f =
{ : | : ! i 1 -" ¢
Mo L T T y wl v
v L'
Laikas, s Laikas, s ’
Laikas, s Laikas, s

11 pav. Blogiausig atitiktj turintis modelio

validavimo atvejis (M = 1,2, H = 10000 10) [41] 12 pav. Blogiausia atitiktj turintis modelio atsparumo

testavimo atvejis (M = 1,3, H = 250001t) [41]
Nustatyta, kad neuroniniu tinklu paremto modelio efektyvumas ir atsparumas yra labai geras, taip pat

modelis pasiZymi labai greitu veikimu. Pagrindinis tokio modelio trikumas yra palyginti sudétingas

taikymas stabilumo analizei.
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2. Aeroservotamprumo modelio aprasymas

Remiantis atlikta literattros analize, buvo sudarytas fizikinis lektuvo skrydzio modelis. Pagal ji buvo
paraSytas kompiuterinis skrydZio modelis. Siame skyriuje bus aprasomi sudaryti fizikinis ir kompiu-
terinis skrydzio modeliai.

2.1. Fizikinis modelis

Kuriamas modelis skirtas analizuoti mazo standumo orlaiviams, kuriy deformacijos skrydzio metu
Zenkliai paveikia jy aerodinamines savybes. D¢l to skrydZio modeliui sudaryti naudojami ne tik
kinematinis ir aerodinaminis (pakankami apraSant kieto kino judéjima erdvéje dél aerodinaminiy
jégu poveikiu), bet ir struktiirinis modelis. Tai leidZia apraSyti deformuojamo kiino judéjima erdvéje
veikiant aerodinaminéms jégomes.

Tiriamas modelis padalinamas j idealiai standZius elementus, tarpusavyje sujungtus kampinémis spy-
ruoklémis su slopinimu (iSsamiau Zr. 2.1.2 poskyryje).

Orlaiv] veikian¢ioms aerodinaminéms jégoms apskaiCiuoti buvo nuspresta naudoti sukuriy tinklelio
metoda (angl. vortex lattice method), toliau STM. Sis metodas pasirinktas dél nedidelés reikalin-
gos skaiciuojamosios galios ir gero tikslumo skaiciuojant keliamaja jéga esant ikikritiniams atakos
kampams (iSsamiau Zr. 2.1.3 poskyryje).

Lektuvo judéjimo lygtys yra apraSomos laiko atZvilgiu, naudojant tradicines judéjimo erdveje vei-
kiant iSorinéms jégoms lygtis. Kiekvienas orlaivj sudarantis elementas turi tiesing inercija, apraSoma
mases, ir sukimosi inercija, apraSomg inercijos momenty matricos (iSsamiau Zr. 2.1.1).

2.1.1. Kinematinis modelis

Kiekvieno elemento slenkamasis judéjimas aprasomas lygtimis

a=t (2.6)
m
A+A
V=Vt 2R g 2.7)
V4V
X = Xo+ 0 gy, 2.8)

Cia X — padeties vektorius, V — grei€io vektorius, A — pagreiCio vektorius, F — jégos vektorius, m —
elemento mase, dt — diskretinis laiko Zingsnis. Indeksu O Zymimi dydZiai, apskaiCiuoti praeito laiko
zingsnio metu. Kiekviename laiko Zingsnyje diskretinei integracijai naudojami vidutinés per praeita
laiko Zingsnj buvusios greicio ir pagreicio vertés.

Sukamasis judéjimas ir kampiné padétis analogiskai apraSoma

M

= — 2.
€=, 2.9
0=0+e-dr, (2.10)
0=6)+w-dr, 2.11)
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Cia 6 — kampinés padeéties vektorius, @ — kampinio greicio vektorius, € — kampinio pagrei¢io vekto-
rius, M — momento vektorius, / — elemento inercijos matrica.

Kad buty kompensuotos diskretiSkumo paklaidos ir iSlaikytas atstumas tarp elementy (elementai su-
jungti visiSkai standZiai slenkamajam judéjimui), kiekvieng laiko Zingsnj atlickama normalizacija,
kurios metu elementy padétis perskai¢iuojama pagal ju dydj ir kamping padétj centrinio elemento
atzvilgiu.

2.1.2. Struktarinis modelis

Daroma prielaida, kad léktuva sudarantys elementai yra idealiai standiis. Elementai tarpusavyje su-
jungti kampinémis spyruoklémis su slopintuvais, kuriy standumas aprasytas standumo matrica (stan-
dumo matavimo vienetas Nm/rad), o slopinimas apraSytas slopinimo matrica (slopinimo matavimo
vienetas Nm/(rad/s)). Jungtys tarp elementy yra idealiai standZios poslinkiui. Toks modelis tinka
vertinti sukimo ir lenkimo deformacijoms, kurios vyrauja orlaiviuose, bet neatsizvelgia j tempimo ir
Slyties deformacijas.

Standumo momentas, veikiantis bet kurj elementa, apraSomas formule
n
Z Kij x AB;j) , (2.12)

Cia My ; — i-taji elementy veikiantis standumo momentas; n — elementy, su kuriais sujungtas i-tasis
elementas, skaiCius; K;; — jungties tarp i-tojo ir j-tojo elementy standumo matrica; Af;; — kampinés
padéties tarp i-tojo ir j-tojo elementy skirtumas.

Slopinimo momentas aprasomas panasia formule
n
Z Cij X Aw;j) (2.13)

Cia M, ; — i-taji elementa veikiantis slopinimo momentas; C;; — jungties tarp i-tojo ir j-tojo elementuy
slopinimo matrica; A®;; — kampinio greiCio tarp i-tojo ir j-tojo elementy skirtumas.

Sudarant konkretaus léktuvo skrydzio model;, standumo ir slopinimo matricy vertés gali buti nusta-
tomos eksperimentiniu budu (jei sudaromas realaus léktuvo modelis) arba apskai¢iuojamos atliekant
tikslesne struktiirine léktuvo analize.

2.1.3. Aerodinaminis modelis

Lektuva veikianCioms aerodinaminéms jégoms apskaiCiuoti naudojamas sukuriy tinklelio metodas
(toliau STM). Sis metodas geru tikslumu apskai¢iuoja keliamaja jéga, veikian¢ia aerodinaminius pa-
virSius esant ikikritiniams atakos kampams, ir pasiZymi salyginai greitu veikimu. Kitas STM pra-
naSumas yra tai, kad jis efektyviai skaiCiuoja atlenkty valdymo pavirSiy sukuriamas jégas.

Iprastas STM neatsiZvelgia | oro klampuma, juo apskai¢iuojama pasiprieSinimo jéga néra tiksli
(ivertinamas tik indukuotas, bet ne profilinis trinties pasiprieSinimas). Kad biity gaunama tikslesné
pasiprieSinimo jéga, prie sparng veikianciuy jégy pridedamas profilinis pasiprieSinimas, interpoliuoja-
mas pagal vietinj keliamosios jégos koeficienta i§ profilio aerodinaminiy duomeny.

25



STM néra tinkamas skaiCiuoti aerodinamines jégas, veikiancias didelio storio objektus, pavyzdZiui
lektuvo liemenj. Daroma prielaida, kad didzioji dalis léktuva veikiancios aerodinaminés jégos bus
sukuriama sparno ir uodegos pavirsiy, dél to j liemenj veikiancCias jégas galimas neatsizvelgti.

Kitas STM triukumas yra tai, kad $is aerodinaminis modelis yra kvazi-statinis, t.y. visada daroma
prielaida, kad srautas yra nusistovéjes. Kadangi iS tiesy skai¢iuojamas srautas kintantis, tai sukelia
tam tikry skai¢iavimo netikslumy. Taip pat STM néra tinkamas skaiCiuoti aerodinaminéms jégoms
kai srautas atitriikes, todel kuriamas modelis bus tinkamas tik skaiCiuojant skrydj esant ikikritiniams
atakos kampams.

STM skailiavimas paremtas aerodinaminio pavirSiaus padalinimu j ploksteles. Siuo konkre&iu pri-
taikymo atveju, j plokSteles padalinami léktuvo modelio elementai, atitinkantys aerodinaminius pa-
virSius. Valdymo pavirSiams skiriama tam tikra dalis aerodinaminiy pavirsiy, Siy ploksteliy padétis
keiCiasi priklausomai nuo valdymo pavirSiaus atlenkimo.

Taikant superpozicijos principa yra daroma prielaida, kad aplink sparna susidarantis sikurys gali buti
padalintas ] atskirus stukurius (vienas siikurys kiekvienai plokstelei), nepakeiciant stkurio poveikio.
plokstelés sukurio pavyzdys pateiktas 13 pav.. Metodas taip pat paremtas tuo, kad oro srauto greitis
statmenai plokstelés visada yra lygus nuliui [42].

Kiekvienos plokstelés siikurys sudarytas i$ trijy daliy — prisijungusio suikurio, sutampancio su plo-
ksteles ketvir€io stygos linija, ir dviejy numesty sikuriy, einanciy lygiagreciai laisvam srautui j be-
galybe. Taip pat kiekvienoje ploksteléje yra parenkamas integracijos taskas (jprastai trijy ketvirciy
stygos linijos centre), kuriame sumuojamas kity plokSteliy siikuriy poveikis.

|
! i-toji plokstele

_,,-*""‘\-.\

/
[ L/

i
‘_\_"‘—‘-L-_,______\_
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o b

13 pav. STM vienos plokstelés stkurio pavyzdys [42]

Pagrindiné STM skai¢iavimo metu sprendziama lygtis yra [42]
N
j=1
¢ia w; — sparno indukuoto srauto greicio ties i-taja plokStele komponenté, statmena tai paciai plo-
kstelei; N — ploksteliy skaiCius; A;; — koeficientas nusakantis w; priklausomybe nuo I';; I'; — j-tosios

plokstelés sakurio stiprumas. Si lygtis nusako tai, kad indukuotas srauto greitis ties bet kuria plokstele
yra lygus visy ploksteliy sukuriy indukuoty tame taske greiciy sumai.
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Kadangi srautas statmenai plokSteliy neteka, w; yra lygus laisvojo srauto komponentei, statmenai
i-tajai plokstelei, tik prieSingos krypties, t.y. sparno indukuojamas srautas kiekviename taSke yra
toks, kad panaikinama laisvojo srauto komponenté, statmena sparnui tame taske. Jei ¢ yra i-tosios
plokstelés atakos kampas, o V — laisvojo srauto greitis, Sis désnis aprasomas lygtimi [42]

w; = —Vsin(a). (2.15)

A;;j apskaiCiuojamas pagal Bio-Savaro deésnj. Sis désnis teigia, kad I" stiprumo sikurys, taske, esa-
nciame r atstumu nuo sukurio linijos indukuos srauto greitj [43]

r
W= (cosoy —cosoy) (2.16)

kai o] — kampas tarp sukurio linijos ir linijos, jungiancios taSka su sukurio pradzia, ir a — kampas tarp

stikurio linijos ir linijos, jungiancios taska su sukurio pabaiga. Pagal 2.16 lygti, A;; apskai¢iuojamas

—1l—coso; cosap—cosoy cosop+1
477:7'ns1 4””[)3 47[7’,,52

Ajj = (2.17)
Sioje lygtyje pirmas narys apraso pirmojo numesto stikurio jtaka, antras stukurys prisijungusio stkurio
itaka, o treCias narys antrojo numesto stukurio jtaka. Atstumai » matuojami nuo i-tosios plokstelés
integracinio taSko iki atitinkamo j-tosios plokstelés sukurio linijos.

Turint koeficienty matrica A ir kairés lygties pusés vektoriy w, sprendZiama tiesiné lygciuy sistema ir
apskaiciuojamas nezinomyjy vektorius I', nurodantis kiekvienos plokstelés sikurio stipruma. Tada
i-taja plokstele veikianti keliamoji jéga apskaiCiuojama pagal formulg

L= ZPVFiki, (218)

Cia p — oro tankis; k; — plokStelés plotis. Bendra elementg veikianti keliamoji jéga apskaiiuojama
susumavus visy ji sudaranciy ploksteliy jégas.

2.2. Standaus léktuvo modelis

Palyginimui su aeroservotamprumo modeliu taip pat atlickamas skrydZio modeliavimas, neatsizvel-
giant ] struktirines deformacijas. Naudojami aerodinaminis ir kinematinis modeliai tokie patys, kaip
ir aeroservotamprumo modelyje, bet naudojamas visiSkai standus struktiirinis modelis. Tam pagal
atskiry elementy parametrus apskai¢iuojama viso léktuvo masé ir inercijos momentai ir priskiriami
pirmajam léktuvo modelio elementui. Vykdant skaiiavimus, visy jégu ir momenty poveikis per-
duodamas pirmajam elementui ir tik jam integruojamas judesys pagal kinematines lygtis. Visi kiti
elementai i§laiko ta pacia kamping padétj kaip ir pirmasis. Visy elementy linijiné padétis apskaiciuo-
jama pagal kampines padétis, iSlaikant fiksuotg atstuma nuo pirmojo elemento.

2.3. Modelio programinis jgyvendinimas

Siame poskyryje bus apZvelgtas programinis sukurto fizikinio modelio jgyvendinimas, jo panaudoji-
mas skrydzio skaiiavimams.
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2.3.1. Kompiuterinio modelio aprasas

Fizikinis modelis buvo jgyvendintas programiskai naudojant C programavimo kalba. Si kalba pasi-
rinkta dél greito veikimo. Léktuvo strukturg sudarantys elementai ir jungtys aprasSomi tekstiniame
faile JSON formatu, Siuos duomenis sukurta programa nuskaito ir pagal juos sudaro léktuvo modelj.
Tekstiniuose jvesties failuose pateikiami jungtis ir elementus apraSantys kintamieji i§vardinti atitin-

kamai 2 ir 3 lentelése.

2 lentelé. Léktuvo modelio jungtj aprasSantys kintamieji

Kintamojo pavadinimas Kintamojo tipas ‘:ﬁl;::;cif::z;;?: Matavimo vienetas
Pradiné padétis erdvéje Realiyjy skaiciy vektorius 3 mm
Standumo koef. matrica Realiyjy skaiciy matrica 3x3 Nmm/rad
Slopinimo koef. matrica Realiyjy skaiciy matrica 3x3 Nmm/(rad/ms)
Jungiamy elementy numeriai Sveikyjuy skaiciy vektorius 2 -

Profilio stygos ilgis Realusis skaicius - mm
Priekinés briaunos santykiné padétis | Realiyjy skaiciy vektorius 3 mm

Jungties tarp elementy pradiné padétis erdvéje apraSoma trijy realiyjy skaiciy vektoriumi, nurodanciu
jungties padéti globalioje koordinaciy sistemoje. Standumo ir slopinimo koeficienty matricos apraso
jungties kampinés spyruoklés savybes. Jungiamy elementy numeriy vektoriuje jvedami elementy,
kuriuos jungia apraSoma jungtis, eilés numeriai. Viena jungtis gali jungti tik du elementus, ir visada
pirmas elementas turi buti jvedamas tas, kuris elementy medyje yra ariau pirmojo elemento. Jei-
gu jungtis naudojama tik aerodinaminiam pavir§iui apraSyti ir nejungia dviejy elementy, elementy
vektoriuje du kartus jvedamas elemento, kuriam priklauso jungtis, eilés numeris. Profilio stygos il-
gis nurodo sparno stygos ilgj ties apraSoma jungtimi, o priekinés briaunos santykiné padétis nurodo
aerodinaminio profilio priekinés briaunos padét; jungties koordinaciy sistemoje.

3 lentelé. Léktuvo modelio elementa aprasantys kintamieji

Vektoriaus arba

Kintamojo pavadinimas

Kintamojo tipas

matricos dydis

Matavimo vienetas

Masé Realusis skaicius - g
Pradiné padétis erdvéje Realiyjy skaiciy vektorius 3 mm
Sukimo inercijos matrica Realiyjy skaiciy matrica 3x3 g-mm?

Aerod. plokstelés iSilgai mosto Sveikasis skaiCius - -

Aerod. plokstelés iSilgai stygos Sveikasis skaiCius - -

Vald. pav. plokstelés iSilgai stygos Sveikasis skaicius - -

Realusis skaiCius - —

Santykiné vald. pav. styga

Visi modelj sudarantys elementai apraSomi mase, masés centro pradine padétimi globalioje
koordinaciy sistemoje ir sukimo inercijos matrica. Elementai, kurie sudaro aerodinaminius pavir§ius,
taip pat apraSomi STM ploksteliy skai¢iumi, j kurj padalintas elementas iSilgai mosto ir iSilgai stygos.
Jei Sie kintamieji lygus nuliui, elementas praleidZziamas sudarinéjant STM skaiCiuojamajj tinklelj.
Jei aerodinaminis pavir§ius turi ir valdymo pavirSiy, papildomai nurodomas ji sudaranciy paneliy
skaiCius iSilgai stygos ir santykinis stygos ilgis.
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Bendru atveju kiekvienas elementas gali turéti neribotg kiekj jungciy, bet aerodinaminius pavirSius
aprasantys elementai gali turéti tik dvi jungtis. STM skaiCiuojamasis tinklelis sudaromas kiekvienam
elementui atskirai. Abiejose elemento turimose jungtyse sudaromos stygos linijos. Linija pradedama
nuo jungties duomenyse nurodyto priekinés briaunos tasko, o jos kryptis nustatoma pagal kamping
abiejy elementy, kuriuos jungia jungtis, padétj. Jei elemento aerodinaminis pavirSius atlenktas, atitin-
kama stygos linijos dalis nulenkiama reikiamu kampu. Po to stygos linijos padalinamos i trumpesnes
atkarpas, kuriy skaiCius atitinka jvestyje nurodyta aerodinaminiy ploksteliy iSilgai stygos skaiciy.
Abiems stygos linijoms priklausanciy atkarpy galai tarpusavyje sujungiami i$ilgai mosto einanc¢iomis
linijomis. Sios iSilgai mosto einancios linijos taip pat padalinamos j atkarpas pagal jvestyje nurodyta
ploksteliy skaiciy, jungiant Siy atkarpy galus uZbaigiamas elemento STM skaicCiuojamasis tinklelis.

Toliau naudojant jgyvendinta fizikini model; atlieckami skaiiavimai. STM pagrindiné lygtis ir
elementy pagreicio skaiCiavimo lygtis yra didelés tiesiniy lyg€iy sistemos, joms spresti naudojama
LAPACK biblioteka [46]. Skaiciuojant taip pat reikia atlikti daug paprastesniy veiksmy su matricomis
ir vektoriais, tam naudojama BLAS biblioteka [45].

Kad modeliui veikiant biity galima geriau suprasti skrydZio pobud; ir modeliuojamo léktuvo judéjima
erdvéje, programos sukuriamame lange (parodytame 14 pav.) gyvai atvaizduojama léktuvo padétis ir
struktiiros deformacijos. Siam atvaizdavimui naudojama SDL2 grafiné biblioteka [44].

lektuvo deformacija rodantys vaizdai i§ virsaus, i§ galo ir i§ Sono

lektuvo ifilginés asies krypties rodiklis Q;/-

Zemes lygmuo, kvadrato krasines ilgis 20m D\léktuvo greicio vektoriaus krypties rodiklis

14 pav. Sukurtos programos lango vaizdas

ISanalizavus programos veikima buvo nustatyta, kad didZiaja dal; skai¢iavimo laiko uzima STM pag-
rindinés lygties koeficienty matricos sudarymas, dél to §i programos dalis buvo paralelizuota naudo-
jant standarting C programavimo kalbos pthread biblioteka.

Del didelés apimties visas programos kodas darbe nepateikiamas, 1 priedas pateiktos funkcijos aero-
dinaminéms jégoms skai€iuoti naudojant STM.
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3. Modelio validavimo metodika

Siame skyriuje aprasyta aeroservotamprumo modelio eksperimentinio validavimo metodika. Valida-
vimo procesa galima i§skirstyti j Siuos etapus:

skrydZio bandymu atlikimas,
skrydZio modeliavimas, naudojant 2 skyriuje aprasyta aeroservotamprumo modelj,
skrydZio modeliavimas, naudojant 2.2 poskyryje apraSyta standaus lektuvo modelj,

o

abiejy modeliy rezultaty palyginimas tarpusavyje ir su skrydzio bandymu rezultatais, nuokrypiu
apskaiciavimas.

Toliau kiekvienas i etapy nagrin¢jamas iSsamiau.
3.1. Skrydzio bandymuy metodika

Skrydzio bandymai atliekami su specialiai tam sukonstruotu nuotoliniu budu valdomu léktuvu
(placiau apraSytas 3.1.1 skyrelyje). SkrydZio metu léktuvas filmuojamas, kad buty uZfiksuotas
bendras jo skrydZio pobudis, taip pat l€ktuve jmontuotas mikrovaldiklis renka duomenis apie skrydj.
Toliau bus iSsamiau apZvelgtos skrydzio bandymuy dedamosios.

3.1.1. Bandymu orlaivis

Bandymams naudojamo orlaivio du vaizdai ir gabaritiniai matmenys pateikti 15 pav.. Léktuvas yra
klasikinés konfigiiracijos. Pagrindiné konstrukciné medZiaga polistireno puta, dengta lipnia juosta dél
standumo ir geresnés pavirSiaus kokybés. Léktuvo sparnas papildomai sustiprintas mediniu lonZero-
nu. Po sparnu esancioje déZutéje sumontuoti léktuvo elektronikos komponentai.

3000 410

—A_ /A

09€1

15 pav. Bandymams naudojamo 1éktuvo gabaritiniai matmenys

Léktuvo daliy masés apraSytos 4 lenteléje. bendra léktuvo masé 1,660 kg, o masés centro padétis
sparno priekinés briaunos atzvilgiu 0,153 m. Léktuvo centruoté yra 76,5 %. Nors tokia centruoté
labiau galiné nei jprasta, léktuvas yra statiSkai ir dinamiskai stabilus.
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4 lentelé. Léktuvo atskiry daliy masés ir jy padétys (atstumai pateikti nuo sparno priekinés briaunos)

Komponentas | Masé, kg | ISilginé masés centro padétis, m
Liemuo 1,030 0,115
Sparnas 0,550 0,090
Stabilizatorius 0,050 1,075
Kilis 0,030 1,075
Visas léktuvas 1,660 0,153

Lektuvo sparno mostas 3,0 m, styga 0,2 m, plotas 0,6 m?. Sparnui naudotas simetrinis NACA 0010
aerodinaminis profilis. Leéktuvo sparno virSuje ir apacioje jklijuotos lonZerono lentynos, kuriy
1Sdéstymo schema pateikta 16 pav.. LonZeronas pagamintas i§ puSiniy 2 x 8 mm taSeliy.

Sparno vaizdas i§ virdaus
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16 pav. Bandymams naudoto Iéktuvo sparno lonZerono schema

VirSuting ir apating lonZerono lentynas sudaro po 4 taSelius, i§ kuriy trumpiausias yra 0,5 m ilgio, o
ilgiausias 2,5 m ilgio. LonZerono lentyny centras yra ties ketvir¢io stygos linija (0,05 m nuo sparno
priekinés briaunos). Sparny galuose yra 0,75 m ilgio eleronai, ju stygos ilgis sudaro 25 % sparno

stygos ilgio.

Léktuvo uodegos pavirSiams naudotas ploksc¢ias 10 mm storio (6,7 % santykinio storio) profilis.
Abiejy pavirsiy stygos ilgis 0,15 m. Stabilizatoriaus mostas 0,5 m, plotas 0,075 m?. Kilio aukstis
0,3 m, plotas 0,045 m?. Aukstumos ir posiikio vairai jrengti per visa uodegos pavirsiy ilgj ir sudaro

40 % uodegos pavirsiy stygos.

17 pav. pateikta lektuvo elektrinés sistemos schema. Orlaivio traukos sistema sudaro beSepetélinis
variklis ,,PROPDRIVE v2 2830 800KV*, variklio greicio valdiklis ,,ElectriFly Silver Series 35A* ir
4 celiy li¢io polimery akumuliatorius ,,Turnigy Graphene 4000mAh 4S 65C*. Nuotolinis valdymas
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atlickamas naudojant siystuva ,,RadioLink AT9s Pro*, l¢ktuve valdymo signalams priimti naudotas
imtuvas ,,RadioLink R9DS*. Valdymo plokS§tumoms valdyti naudojami servovarikliai ,, Turnigy TGY-
9025MG*.

Akumuliatorius 14,8 V

l

Itampos keitiklis
DC-DC5V
Vald.signalai Vald.signalas
Mikrovaldiklis RC imtuvas Variklio greicio valdiklis
Vald. signalai Vald. signalai l
Akselerometro duom. DC5V Variklis
SD korteliy skaitytuvas Servovarikliai

17 pav. Bandymams naudoto léktuvo elektrinés sistemos blokiné diagrama

I servovariklius imtuvas siuncia valdymo signala, kurj sudaro 1,09-1,90 ms ilgio pulsas (pulso ilgiai
nustatyti matuojant mikrovaldikliu), pasikartojantis kas 25 ms. Reikiama servovariklio padétis nu-
statoma pagal siunCiamo pulso ilgj. Fiksuojant Siuos pulsy ilgius, galima nustatyti valdymo pavirSiy
padéties kitima einant laikui.

Pulsy ilgius fiksuoja mikrovaldiklis ,,Arduino Uno WiFi Rev.2*, taip pat naudojamas fiksuoti ir akse-
lerometro duomenis. Sis mikrovaldiklio modelis pasirinktas dél integruoto akselerometro-giroskopo
ir turimo pakankamo kiekio jvesties kanaly, tinkamy pulso ilgiams matuoti. Prie mikrovaldiklio pri-
jungtas SD korteliy skaitytuvas, saugantis akselerometro, giroskopo ir valdymo signaly duomenis SD
korteléje. Matavimo sistemos iSgaunamas diskretizacijos daznis apytiksliai lygus 12 Hz.

3.1.2. Bandymo salygos

Skrydzio bandymai atliekami lauke, nes naudojamas léktuvas yra per didelis ir per greitas, kad buty
galima skrydZzius atlikti uzdarose patalpose. Kad biity mazesné véjo jtaka, bandymai turéty biti at-
liekami esant mazam véjo greiciui, nors esant mazam veéjo greiciui sudétingesnis orlaivio paleidimas
(jis leidZiamas 1S rankos). Bandymu atlikti prie maZo véjo salygy nepavyko (atliekant bandymus
véjo greitis buvo apie 6 m/s), todél atliekant skrydZio modeliavima privaloma atsizvelgti j véjo jtaka
lektuvo skrydziui. [ gusiy poveiki skrydziui atsizvelgti nejmanoma, nes néra turima pakankamai
duomeny, bet analizuojami tik keliy sekundziy ilgio skrydzio segmentai, todél véjo giisiy sukelia-
mos paklaidos yra ribotos. Bandymai atlikti esant sausam orui, saugant bandymu orlaivio elektronika
ir siekiant iSvengti jtakos, sukeliamos vandens lasy ant aerodinaminiy pavirSiy. Skrydzio bandymai
atlickami maZame aukstyje, todel j oro tankio pokycCius galima neatsizvelgti.

3.1.3. Duomenu rinkimas

Skrydzio bandymo metu duomenys fiksuojami dviem skirtingais buidais. Mikrovaldiklis, esantis
leéktuve, fiksuoja léktuvo patiriamus pagreicius ir kampinius greicius, taip pat valdymo signalus, i$
imtuvo perduodamus servovarikliams. Papildomi duomenys renkami filmuojant skrydj dviem skait-
meniniais fotoaparatais, taip gaunant erdvinj vaizda, leidZiantj nustatyti bendra lektuvo padét; erdvéje.
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5 lenteleje apibendrinami renkami duomenys, jiems rinkti naudojami prietaisai ir pagrindiniai jy pa-

rametrai.

5 lentelé. SkrydZiy bandymo metu renkami duomenys ir rinkimui naudojami prietaisai

Diskreti- .
. - . Matavimo | Padalos .
Duomeny tipas Prietaisas zacijos . . Paklaida
e ribos dydis
daznis
. " Skaitmeniniai fotoaparatai
Lekwvo padetis |\ on D7100% ir , Sony «6000% | 30 Hz - - -
erdvéje .
(pastatyti 0,77 m atstumu)
Akselerometras-giroskopas
Pagreitis LSM6DS3TR (integruotas 12 Hz +16 G 0,488 mG | +40 mG
mikrovaldiklyje) [47]
Akselerometras-giroskopas
Kampinis greitis | LSM6DS3TR (integruotas 12 Hz +2000 °/s | 0,07 °/s +10 °/s
mikrovaldiklyje) [47]
Valdymo signalai | Mikrovaldiklis ,,Arduino Uno WiFi
servovarikliams Rev.2 [48] 12 Hz 0-25 ms Lps -

Kadangi skrydis filmuojamas dviem skirtingais fotoaparatais (prie dviejy vienody fotoaparaty nebuvo
prieigos), turiniais skirtingus objektyvus, abiejy vaizdy iSkraipymai ir matymo kampai bus Siek tiek
skirtingi, dél to atstumo nustatymo tikslumas nebus didelis. Matymo kampy skirtuma galima kom-
pensuoti vieng vaizda padidinant, bet skirtingo vaizdy iSkraipymo kompensuoti nejmanoma, neatlikus
iSsamaus objektyvy optiniy savybiy tyrimo, nejeinancio j §io darbo apimtj.

Leéktuvo trijose aSyse patiriamas pagreitis ir kampinis greitis fiksuojami mikrovaldiklyje integruoto
akselerometro-giroskopo. Mikrovaldiklis taip pat fiksuoja servovarikliy valdymo signaly pulso ilgius.
Nuo mikrovaldiklio veikimo pradZios pragjes laikas, akselerometro-giroskopo ir valdymo duomenys
yra jraSomi j SD korteléje esantj tekstinj faila, kurj véliau galima atidaryti kompiuteryje ir atlikti
surinkty duomeny analiz¢. Trys pavyzdinés failo, kuriame saugomi skrydzio duomenys, eilutés pa-
teiktos 18 pav..

t | ax | ay | az | gx | gy | gz | lail | rail | elev | rudd | thrt
1361 | 0.11 | -0.03 | 1.01 | -0.55 | 0.49 | -2.26 | 1363 | 1598 | 1648 | 1481 | 1079 |
1452 | 0.11 | -0.03 | 0.99 | -1.28 | 0.61 | =-2.32 | 1378 | 1621 | 1655 | 1496 | 1079 |

18 pav. Skrydzio duomeny failo trys pirmos eilutés

Pirmojoje eilutéje pateikti trumpiniai nurodo kokie duomenys jrasyti kiekviename stulpelyje:

* t —laikas nuo sistemos paleidimo, ms;

* ax, ay ir az — pagreitis trijose aSyse, G;

* gx, gy ir gz — kampinis greitis aplink tris asis, °/s;

e lail, rail, elev, rudd ir thrt — atitinkamai kairiojo elerono, deSiniojo elerono, aukStumos vairo,
posukio vairo ir greicio valdiklio valdymo signaly pulso ilgiai, ps.

Toliau kiekvienoje failo eilutéje pateikiama po viena jraSomy duomeny rinkinj.
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3.2. Valdymo pavirsiu kalibravimo metodika

SkrydZio metu mikrovaldiklis fiksuoja tik valdymo pavirSiy servo varikliy gaunamus valdymo signa-
lus (atlenkimo kampas valdomas pagal servo variklio gaunamo signalo impulso trukme), o kompiute-
riniam modeliui valdyti reikalingi pavirSiy atlenkimo kampai. Kad biity galima apskaiciuoti pavirSiy
atlenkimo kampus pagal uzfiksuotas impulsy trukmes, atlieckamas valdymo pavirSiy kalibravimas.

Kalibravimo metu prie aerodinaminio pavirSiaus galo pritvirtinamas matlankis, kurio 90° Zymé su-
tampa su neutralia valdymo pavirSiaus padétimi. Skaitmeninis fotoaparatas pastatomas ant trikojo
taip, kad jo optiné aSis sutapty su valdymo pavirSiaus sukimosi asimi, kadre bity matomas matlan-
kis ir valdymo pavirSius. Matavimo schema pateikta 19 pav.. Signalo impulsy trukmés fiksuojamos
lektuve esanciu mikrovaldikliu, kaip apraSyta 3.1.3 skyrelyje.

Vald. paviriaus asis

_ Matlankis

e
-

Vaizdo kamera

19 pav. Aerodinaminiy pavir$iy atlenkimo priklausomybés nuo valdymo signalo trukmés priklausomybés
kalibravimo schema

Pradedant matavimag léktuvo maitinimas jjungiamas, pradedamas filmavimas skaitmeniniu fotoapa-
ratu. Naudojant valdymo pulta, valdymo pavirSius pastatomas j nuling padeétj, tada 10° Zingsniais
didinamas atlenkimo kampas, kol pasiekiama maksimali atlenkimo riba. Ties kiekvienu Zingsniu
sujudinamas kuris nors kitas valdymo pavirSius (kuris tuo metu nematuojamas), kad buty lengviau
sinchronizuoti mikrovaldiklio jraSytus duomenis su nufilmuota medziaga. Pasiekus maksimalig pa-
virSiaus atlenkimo riba, griZtama j prading padétj ir ta pati procedira kartojama j kita pavirSiaus
atlenkimo puse. Taip surenkami duomenys i$ visy valdymo pavirsiy.

Pavir§iy valdymo duomenis ir filmuota medZiaga sulyginant kompiuteryje, valdymo signalo kitimo
grafike rankiniu buidu iSskiriami laiko tarpai, kuriuose Zinomas pavirSiaus atlenkimo kampas. Ap-
skaiCiuojant signalo trukmés vidurkj kiekviename i$ Siy laiko tarpy, gaunama signalo trukmé, rei-
kalinga pasiekti kiekvienam atlenkimo kampui. Sie duomenys véliau naudojami modeliavimo metu
iSgauti pavirSiy atlenkimo kampus pagal skrydZio metu surinktus valdymo duomenis.

3.3. Skrydzio modeliavimo metodika

Sudaromas skrydzio bandymy léktuvo modelis. Modeliui sudaryti panaudojami realaus léktuvo iner-
cijos ir standumo duomenys, taip pat naudoto aerodinaminio profilio poliarés duomenys.
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Sudarant modelj pirmiausia nusprendZiama, kaip jis bus padalintas j elementus. D¢l to, kaip sukur-
tame aeroservotamprumo modelyje apraSomi aerodinaminiai pavirSiai, viename elemente negali buti
daugiau nei vienas aerodinaminis pavirSius. Aerodinaminiy pavirsiy dalys, kuriose yra valdymo pa-
virSiai, taip pat apraSomos kaip atskiri elementai. Norint pasiekti gera veikimo tiksluma, ] atskirus
elementus reikia iSskirti léktuvo dalis, kuriy lenkimo ir/arba sukimo standumas yra mazas.

Elementy masés nustatomos atskirai pasverus kiekvieng léktuvo dalj. Inercijos momentai apskaiciuo-
jami pagal mases ir léktuvo matmenis, darant prielaida, kad l€ktuvas sudarytas 1§ paprasty geometriniy
formy. Daroma prielaida, kad aerodinaminés plok§tumos yra plok§tumos formos, o liemuo yra stacia-
kampio gretasienio formos.

Jungc¢iy tarp leéktuvo modelio elementy standumas nustatomas apkraunant elementus lenkimo jéga ir
matuojant elemento galo poslinkj. Pagal poslinkj apskai¢iuojamas elemento pasisukimo kampas, o
pagal zinoma jéga apskaiiuojamas lenkimo momentas. Jungties standumas yra lenkimo momento
ir pasisukimo kampo santykis. Taip pat, tik apkraunant sukimo momentu ir matuojant elemento
susisukimo kampa, apskaiCiuojamas jungties standumas sukimui.

Jungciy tarp elementy slopinimo koeficientai jvertinami apytiksliai. NustaCius savajj elemento svy-
ravimo daznj ir svyravimo periody skai€iy prie§ jam nuslopstant, parenkamas apytikslis slopinimo
faktorius, ir pagal ji apskaiiuojamas jungties slopinimo koeficientas.

Aerodinaminiai pavirSiai modelyje apraSomi pagal realaus léktuvo aerodinaminiy pavirSiy geometrija,
darant prielaida kad pavirSius yra nulinio storio. Pavir§iy aerodinaminiy profiliy poliarés apskaiciuo-
jamos naudojant programing jranga XFLRS5 [49].

Ziiirint skrydZio bandymy vaizdo jragus ir perZiiirint skrydZio metu jra$ytus duomenis, parenkamas
modeliuojamas skrydZio fragmentas. Modeliuojamo fragmento metu léktuvo variklis turi bati is-
jungtas, jo pradzioje léktuvas turi skristi kuo tiesesne linija (bet nebiitinai horizontaliai), nesisukti.
Pasirinkus analizuojama fragmenta, pradiné léktuvo padétis ir greitis nustatoma pagal vaizdo jrasa.

Sudarius léktuvo modelj ir parinkus modeliuojama skrydZio fragmenta, aeroservotamprumo analizé
atliekama pagal 2 skyriuje apraSyta metodika.

Modeliuojamo Iéktuvo valdymo pavirSiy atlenkimas valdomas pagal skrydZio metu iSsaugotus valdy-
mo signalus. Valdymo signalo trukmé perskai¢iuojama j pavirSiaus atlenkimo kampa pagal 3.2 po-
skyryje apraSytu metodu surinktus valdymo pavirSiy kalibravimo duomenis.

Modeliuojant j teksto failg iSsaugoma léktuvo padétis erdvéje, jo kampiniai ir linijiniai greiiai ir
pagreiciai.

Naudojant visus tuos pacius parametrus, taip pat atliekamas ir standus skrydzio modeliavimas, pagal
metodika apraSyta 2.2 poskyryje.
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4. Tyrimo rezultatai
4.1. Valdymo pavirsiy kalibravimas

Pagal 3.2 poskyryje apraSyta metodika buvo atliktas valdymo pavirSiy kalibravimas, jo rezultatai gra-
fiSkai pateikiami 20 pav.. Visy servo varikliy priimamy signaly ilgis yra tarp 963 us ir 2049 ps.
Kairiojo elerono atlenkimo ribos nuo -35° iki 32°, o deSiniojo nuo -26° iki 24°. Tokia elerony asi-
metrija egzistuoja dél mazy tiriamojo modelio gamybiniy tikslumy. AukStumos vairo atlenkimo ribos
nuo -28° iki 39°, nors jo atlenkimo asimetrija didelé, tai neigiamos jtakos léktuvo valdymui neturi.
Posukio vairo atlenkimo kampo ribos nuo -32° iki 30°, taigi postukio vairo asimetrija yra nedidele.
Priklausomybés yra artimos tiesinéms, didZiausi netiesiSkumai yra ties 0° aukStumos vairo ir kairiojo
elerono atvejais, taip pat ties atlenkimo kampo riba. Ties 0° esancio netiesiSkumo tikétina prieZastis
yra valdymo pavir§iaus sujungimo su servovarikliu laisvumas. Ties atlenkimo kampo riba esantys ne-
tiesiSkumai gali biiti geometriniai (dél nebegaliojanc¢ios mazy kampy prielaidos) arba dél padidéjusiy
jégu valdymo jungtyse (dél valdymo pavirSiaus standumo).

o 40| -
S 30 -
E 20 - / ]
o

£ 10 + -
2 0 -

3

f =10 Kairysis eleronas B
& —20| | —=— Desinysis eleronas =
.)g 30| AukStumos vairas -
g 40 |- Posukio Va‘lras | | | |

0 500 1000 1500 2000

Signalo trukme, ps

20 pav. Valdymo pavirSiy atlenkimo kampo priklausomybé nuo servovariklio gaunamos signalo trukmés

Kalibravimo metu surinkti duomenys jrasyti j tekstinj faila. Modeliavimo metu jie nuskaitomi prog-
ramos ir naudojami perskaiciuoti skrydzio metu uZfiksuotas valdymo signaly trukmes j valdymo
pavirSiy atlenkimo kampus.

4.2. Atlikti skrydzio bandymai

Buvo sékmingai atlikta viena skrydZio bandymu sesija, jos metu i§ viso atlikti keturi skrydZiai. Per-
ziurejus skrydzio vaizdo jraSus ir mikrovaldiklio surinktus duomenis, buvo atrinkti du skrydZzio frag-
mentai, tinkami palyginamajai analizei. Kad skrydzio fragmentas buty tinkamas palyginimui, jo metu
turi bati iSjungtas variklis, taip pat lektuvas turi patekti j stebinciy vaizdo kamery kadra.

4.2.1. Pirmasis analizuojamas fragmentas

Pirmojo analizei atrinkto fragmento bendras vaizdas pateiktas 21 pav., Iéktuvo trajektorija pazyméta
raudona punktyrine linija, svarbiausi etapai atskirti zaliais taskais. Galima matyti, kad fragmento
pradzioje léktuvas yra nuozulnioje Zeméjimo trajektorijoje. Po Zeméjimo pilnai atlenkiamas aukstu-
mos vairas ir léktuvas pereina j horizontaly sklendima. Horizontalaus sklendimo gale vél atlenkiamas
aukStumos vairas ir léktuvas pradeda auksteéti.
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21 pav. Pirmojo analizuojamo skrydzio fragmento vaizdas (pateikta I¢ktuvo padétis kas 0,5 s)

22 pav. pateikti Sio skrydZio fragmento metu surinkti duomenys. Vertikaliomis punktyrinémis linijo-
mis grafike paZyméti pagrindiniai skrydZio etapai. Fragmentas prasideda i$ karto i$sijungus varikliui
(Greicio valdiklio signalo trukmei sumazéjus iki minimalios). Jo pradZioje aukStumos vairas atlenktas
7emyn, léktuvas pikiruoja, bendras akselerometro fiksuojamas pagreitis lygus 4,5 m/s2.

2000 | i ' ‘ - 50
Fragmentoi Pirmas | | Antras . iFragmento
pradzia! aukstumos vairo | aukstumos vairo ! 'pabaiga
N ! atlenkimas | | atlenkimas i
1800 i ; 40
® : |
a3 1 1 ~
. 1600 | : 30 »
S €
o T ©
© ! >
£ 1400 ! 20a
n i
1200 ; ; - 10
WA i :
i Lol
1000 : : : 0
-1000 0 1000 2000 3000 4000

Laikas, ms

—+— DeSinysis eleronas —— Auks$tumos vairas —e—Pos(kio vairas —<— Greicio valdiklis —=— Pagreitis

22 pav. Pirmojo analizuojamo skrydzio bandymo fragmento duomenys

Pries atlenkiant aukStumos vairg aukStyn, trumpam atlenkiami eleronai, l€ktuvas pasvyra kairén. Pries
pat pilng aukstumos vairo atlenkima yra trumpas pagrei¢io padidéjimas iki 11,5 m/s. Pirma karta pil-
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nai atlenkus auk$tumos vaira, pagrei¢io verté staigiai pakyla iki 37,0 m/s?, vairui griZus j neutralia
padétj sumazéja iki 7,7 m/s?. Antra karta atlenkus vairus pagreitis padidéja iki 31,9 m/s?, tada frag-
mentas baigiasi, nes jjungiamas léktuvo variklis.

4.2.2. Antrasis analizuojamas fragmentas

Antrojo analizei atrinkto fragmento bendras vaizdas pateiktas 23 pav.. Léktuvo trajektorija pazymeéta
raudona punktyrine linija, svarbiausi manevro etapai atskirti Zaliais taskais.

23 pav. Antrojo analizuojamo skrydzio fragmento vaizdas (pateikta léktuvo padétis kas 0,25 s)

Matyti, kad fragmento pradZioje léktuvas staciai Zeméja, tada atlenkus aukStumos vairus pradeda Siek
tiek auksteti, tada létai vél pereina j Zemeéjancia trajektorija. Toliau vel atlenkiami aukStumos vairai ir
lektuvas pradeda aukstéti, bet pries tai léktuvas iSskrenda i kadro, todél Sis manevras neuzfiksuotas.

24 pav. pateikti Sio skrydZio fragmento metu surinkti duomenys. Vertikaliomis punktyrinémis linijo-
mis grafike paZymeéti pagrindiniai skrydZio etapai.

2000 , _ . . 50
Fragmentoi E Pirmas : i Fragmento
pradzia! + aukstumos - ' '
- i E ;ﬁggkimas Antras i
OSSR | | aukstumos!
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@ | i
35 | ! 3
& 1600 | ; 30 B
IS ! ' S
X 0, ! | -
2 ety L2
= OSSP =
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2 &
5 1400 | 20 §
2 a
1200 10
1000 : 0
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—e—DeSinysis eleronas —e— Auk$tumos vairas —e—PosUkio vairas —e— Greicio valdiklis —e— Pagreitis

24 pav. Antrojo analizuojamo skrydZio bandymo fragmento duomenys
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Fragmentas prasideda pra¢jus apie 200 ms po variklio i$sijungimo. Fragmento pradZioje visi léktuvo
valdymo pavirSiai yra neutralioje padétyje, bet i§ karto fragmentui prasidéjus trumpam Siek tiek at-
lenkiamas auk$tumos vairas, tai sukelia 29,4 m/s> pagreitj. Po to vairams sugrjzus j neutralig padétj
pagreitis veél sumazéja. Ties mazdaug 700 ms stipriai atlenkiamas aukStumos vairas ir léktuvas per-
eina i§ nérimo j horizontaly skrydj, manevro metu pasiekiamas 39,5 m/s? pagreitis. Tada auk§tumos
vairas grazinamas j neutralia padétj, pagreitis sumazéja iki 3,2 m/s2. Léektuvo padétis Siek tiek pakore-
guojama eleronais. Antra karta aukStumos vairas atlenkiamas ties 2100 ms, l1€ktuvas pradeda aukstéti,
manevro metu pasiekia 34,3 m/s? pagreitj. Lektuvui létéjant pagreitis maZéja, tada jjungiamas variklis
ir analizuojamas skrydzio fragmentas baigiasi.

4.3. Modeliavimo rezultatai
4.3.1. Sudarytas léktuvo modelis

Nuspresta analizuojamg lektuva padalinti j 8 elementus. Kiekvieno elemento savybés apraSytos 6
lenteléje (placiau savybés apibiidinamos 2.3.1 poskyryje). Kadangi visi nepagrindiniai elementy
inercijos momentai yra nuliniai, lenteléje pateikiami tik pagrindiniai (sudarantys inercijos matricos
Istrizaing). O-nis elementas yra léktuvo liemuo, 1-as ir 2-as elementai deSinysis sparnas, 3-as ir 4-
as kairysis sparnas, 5-as ir 6-as sudaro stabilizatoriy, o 7-as kilj. Visi elementai, iSskyrus liemens,
yra apraSyti kaip aerodinaminiai pavir§iai. 2-as, 4-as, 5-as, 6-as ir 7-as elementai yra aerodinaminiai
pavirs$iai su valdymo pavirsiais.

6 lentelé. Léktuvo modelio elementus apraSantys kintamieji

El Pagr. inercijos Aﬁ)‘;’g‘:- Al*:)rl?g:- - Sa::;)sfkinis
Ny, | Masg  Padetismm | momentaiy |G| e | plodt, | stygos
o emm mosto stygos ilgis
0 | 1030 | [115,-50,01 | [1,9,24,7,24,7] 0 0 0 o
1 | 160 [90, 0, -425] 7,5, 8,0, 0,53] 6 5 0 0
2 | 115 [90, 0, -1125] [5.4, 5.8, 0,38] 6 5 ) 02
3 | 160 [90, 0, 425] [7.5, 8.0, 0,53] 6 5 0 0
4 | 115 [90, 0, 1125] [5.4, 5.8, 0,38] 6 5 ) 02
5| 2 [1075, 1,-125] | [0,13,0,18, 0,05] 5 5 ’ 04
6 | 25 [1075,1,125] | [0,13,0,18,0,05] 5 5 ) 04
7 30 [1075,150,0] | [0,13, 0,18, 0,05] 5 5 ) 04

Lentelé sudaryta atlikus léktuvo matavimus pagal 3.3 poskyryje pateikta metodika. Bendras Iéktuvo
modelio elementy ir jungcCiy iSsidéstymas pateiktas 25 pav., zaliai pazyméti elementai, mélynai aero-
dinaminiai pavir$iai, o raudonai jungtys.
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25 pav. Elementy ir jungCiy schema modeliuojamame léktuve

Taip pat pagal 2.2 poskyryje apraSyta metodika sudarytas standus léktuvo modelis. Jo pirmojo ele-
mento masé 1660 g, masés centro padétis apraSoma vektoriumi [153, -28, 0] mm, o inercijos momen-
tai apraSomi matrica

380 —62 0
62 474 0 |-10°g-mm>.
0 0 100

Kadangi visas léktuvas néra paprasta geometriné forma, ne visi jo Salutiniai inercijos momentai lygis
nuliui.

4.3.2. Pirmojo atvejo modeliavimas

Pradiné lektuvo kampiné padétis nustatyta pagal skrydzio bandymy vaizdo jraSus. Kadangi modelyje
néra galimybeés keisti prading léktuvo kamping padétj, buvo pakeista laisvojo kritimo pagreicio kryp-
tis, kad atitikty modeliuojama situacija. Léktuvo pradinis linijinis ir kampinis grei¢iai buvo nustatyti
pagal vaizdo jrasa. Nustatytos pradinés salygos pateiktos 7 lenteléje.

7 lentelé. Pirmojo atvejo modeliavimo salygos

Kintamasis X verté | Y verté | Z verté
Laisvojo kritimo pagreitis, m/s? -1,67 -9,67 0,00
Pradinis greitis, m/s -25.0 2.4 0,0
Pradinis kampinis greitis, rad/s 0,8 -0,3 1,0

Pagal analizuojamo fragmento iSsaugotus valdymo duomenis nustatytas pradinis laikas 482000 ms,
skaiCiavimo pabaigos laikas 485100 ms. Nustatytas laiko Zingsnis 0,05 ms parenkant maksimaly laiko
Zingsnj, prie kurio atlickami skai¢iavimai stabilus. Patikrinimui atlikus skaiiavimus su dvigubai
trumpesniu laiko Zingsniu rezultatai nepakito, todél galima teigti, kad Zingsnis parinktas gerai.

26 pav. pateikti pirmojo atvejo modeliavimo metu gauti pagreiciai. Juoda linija pazymeéti skrydZio
bandymuy metu surinkti akselerometro duomenys (iSsamiau eksperimentiné pagreicio kreivé apZvelgta
4.2.1 skyrelyje), melyna linija aeroservotamprumo modeliavimo metodu gauti pagreiciai, o raudona
linija standaus modeliavimo metodu gauti pagreiciai.
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26 pav. Pirmojo atvejo modeliavimo pagreiciai

Galima matyti, kad aeroservotamprumo modeliavimo metodu gauta kreivé Zymiai artimesné realiems
pagreiciams, nei standaus modeliavimo metodu. Modeliuojant tampry léktuva dél atlenkto aukStumos
vairo susisuka stabilizatorius, tai sumaZzina aukStumos vairo efektyvuma. Taip pat dél deformaciju
mazeja sparno kuriama keliamoji jéga. Modeliuojant standy léktuva aukStumos vairas veikia pilnu
efektyvumu, ir sparnas kuria didesn¢ keliamaja jéga, dél to manevruojant patiriami didesni pagreiciai
prie ty paciy vairy atlenkimo kampy. D¢l to analizuoto fragmento pradZioje standaus modeliavimo pa-
greitiai labai (iki 34,7 m/s?) virSija eksperimentinius. D¢l didelio indukcinio pasipriesinimo standZiai
modeliuojamas léktuvas praranda daug greicio ir fragmento pabaigoje pagreiciai yra Zymiai mazesni
nei eksperimentiniai. Tampriai modeliuoto lektuvo pagreiciai esant dideléms perkrovoms artimi (arba
Siek tiek didesni) uz eksperimentiskai nustatytus, o esant mazoms perkrovoms iki 15,8 m/s? virsija
eskperimentinius. 27 pav. pateiktos absoliutinés abiem modeliais apskaiciuoto pagreicio paklaidos.
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27 pav. Pirmojo atvejo modeliavimo pagreiciy absoliutiné paklaida

Galima matyti, kad standaus modelio paklaidos per visa analizuojama fragmenta yra didesnés nei
tampraus modelio, i§skyrus labai trumpus tarpus ties 1,0 s ir 2,1 s ir tarpa ties 2,8 s, kur standaus
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modeliavimo pagreicio paklaida i§ teigiamos pereina | neigiamg. DidZiausia aeroservotamprumo
modelio absoliutin¢ pagreicio paklaida lygi 15,8 m/s?, o standaus modelio didZiausia paklaida lygi
34,7 m/s?, taigi aeroservotamprumo modelio maksimali paklaida 2,2 karto maZesné. Standus modelis
apskaiCiuoja Zymiai per didelj pagreit] skai¢iavimy pradzioje ir Zymiai per maza skaiciavimy pabai-
goje, praradus greitj. Aeroservotamprumo modelis beveik visada apskaiciuoja per didel; pagreitj, o
absoliutiné paklaida Zymiai didesné esant maZiems pagrei¢iams. Vidutinis nuokrypis tampriojo mo-
deliavimo atveju 4,7 m/sZ, o standZiojo modeliavimo atveju 15,1 m/s, taigi tampriojo modeliavimo
atveju vidutinis nuokrypis 3,2 karto mazesnis.

28 pav. pateiktos santykinés abiem modeliais apskaiciuoto pagreicio paklaidos.
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28 pav. Pirmojo atvejo modeliavimo pagreiciy absoliutiné paklaida
Matyti, kad didziausia santykiné standaus modelio paklaida Zymiai didesné uz aeroservotamprumo
modelio. DidZiausia santykiné standaus modelio paklaida 930,3 %, o didZiausia aeroservotamprumo

modelio paklaida 479,6 %. Vidutinis santykinis aeroservotamprumo modelio nuokrypis 91,8 %, o
standaus modelio 242.4 %, taigi aeroservotamprumo modelio vidutinis nuokrypis 2,6 karto maZesnis.

4.3.3. Antrojo atvejo modeliavimas

Pradine lektuvo padétis ir greiCiai nustatyti kaip ir pirmuoju modeliavimo atveju. Nustatytos pradinés
salygos pateiktos 8 lenteléje.

8 lentelé. Antrojo atvejo modeliavimo salygos

Kintamasis X verté | Y verté | Z verté
Laisvojo kritimo pagreitis, m/s> | -6,31 7,51 0,00
Pradinis greitis, m/s -30,0 0,0 0,0
Pradinis kampinis greitis, rad/s 0,0 0,0 0,0

Nustatytas fragmento pradZzios laikas 503100 ms, skaiciavimo pabaigos laikas 505773 ms. Nustatytas
laiko Zingsnis 0,05 ms kaip ir analizuojant pirmaji fragmenta.

29 pav. pateikti antrojo atvejo modeliavimo metu gauti pagreiciai. Kaip ir pirmuoju atveju, juoda
linija paZymeti skrydZio bandymuy metu surinkti akselerometro duomenys (i§samiau eksperimentiné
pagreicio kreive apzvelgta 4.2.2 skyrelyje), mélyna linija aeroservotamprumo modeliavimo metodu
gauti pagreiciai, o raudona linija standaus modeliavimo metodu gauti pagreiciai.
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29 pav. Antrojo atvejo modeliavimo pagreiciai

Kaip ir pirmuoju atveju, aeroservotamprumo modeliavimo kreivé Zymiai artimesné realiems pa-
grei¢iams, nei standaus modeliavimo. StandZiai modeliuoto lektuvo pagreiciai labai dideli fragmento
pradzioje ir labai sumazéja toliau, léktuvui praradus greitj, taip pat kaip ir skai¢iuojant pirmajj atvejj.
Tampriojo modeliavimo metodu gauti pagreiiai antruoju atveju Siek tiek mazesni nei eksperimenti-
niai ties dideliais pagreiciais, bet didesni esant maziems pagrei¢iams. 30 pav. pateiktos absoliutinés
abiem modeliais apskaiCiuoto pagreicio paklaidos.
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30 pav. Antrojo atvejo modeliavimo pagreiiy absoliutiné paklaida

Galima matyti, kad standaus modelio paklaidos yra mazesnés ruoze nuo 1,4 s iki 2,2 s. Tai yra
ruozas, kuriame eksperimentiniai pagreiciai mazi. Standaus modelio atveju pagreiciai taip pat mazi
del sumazejusio lektuvo greicio, o tampriojo modelio atveju léktuvas Siame ruoZe dar iSlaikgs greiti
ir dél modelio netikslumy patiria didesnius pagreicius nei eksperimentiniai. DidZiausia aeroservo-
tamprumo modelio absoliutiné pagreicio paklaida 15,0 m/s2, o standaus modelio didZiausia paklaida
76,9 m/s2, taigi aeroservotamprumo modelio maksimali paklaida 5,1 karto maZesné. Standus modelis
apskaiciuoja Zymiai per didel; pagreit; skaiiavimy pradZioje, véliau, kai realiame skrydyje pagreiciai
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mazi dél mazo aukStumos vairo atlenkimo, standZiajame modelyje pagreiciai mazi dél mazo lektuvo
greiCio, ir paklaidos yra mazos. Kai fragmento gale vél atlenkiami aukStumos vairai ir patiriami
dideli pagreiciai, standaus modelio pagrei¢iai lieka Zymiai per mazi. Aeroservotamprumo modelis
apskaiCiuoja per didel; pagreit] esant maziems pagreiiams ir per maza pagreit] esant dideliems pa-
grei¢iams. Vidutinis nuokrypis tampriojo modeliavimo atveju 7,2 m/s?, o standZiojo modeliavimo
atveju 18,1 m/s, taigi tampriojo modeliavimo atveju vidutinis nuokrypis 2,5 karto maZesnis.

31 pav. pateiktos santykinés abiem modeliais apskaiCiuoto pagreicio paklaidos.
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31 pav. Antrojo atvejo modeliavimo pagreiciy absoliutiné paklaida

Matyti, kad didziausia santykiné standaus modelio paklaida Zymiai didesné uz aeroservotamprumo
modelio. Didziausia santykiné standaus modelio paklaida 652,2 %, o didZiausia aeroservotamprumo
modelio paklaida 414,5 %. Vidutinis santykinis aeroservotamprumo modelio nuokrypis 108,0 %, o
standaus modelio 150,0 %, taigi aeroservotamprumo modelio vidutinis nuokrypis 1,4 karto maZesnis.

4.4. Modelio efektyvumas

Analizuojant du eksperimentinio skrydzio fragmentus sukurtu aeroservotamprumo modeliu, gauti vi-
dutiniai santykiniai pagrei¢io nuokrypiai lygis 91,8 % ir 108,0 %. Analizuojant tuos pacius fragmen-
tus standaus léktuvo modeliu, gauti vidutiniai santykiniai pagrei¢io nuokrypiai 242,4 % ir 150,0 %.
Naudojant tampraus léktuvo model; gauti atitinkamai 2,6 ir 1,4 karto mazesni santykiniai nuokry-
piai, todél galima daryti i§vada, kad atliekant maZo standumo léktuvy skrydzio modeliavima biitina
atsizvelgti j 1€ktuvo strukttros deformacijas.

Nors naudojant sukurtg aeroservotamprumo modelj gautos maZesnés paklaidos, nei naudojant stan-
daus lIektuvo modelj, jos vis tiek yra per didelés, kad modelis bty naudingas realiai skrydzio analizei
atlikti. Galimi dideliy paklaidy Saltiniai yra naudojamas kvazi-statinis aerodinamikos modelis, ne-
tikslus pradiniy skrydZio salygy nustatymas, véjo gusiy jtaka, neatsizvelgimas j valdymo pavirSiy
deformacija dél aerodinaminiy apkrovy.

Toliau vystant sukurta modelj, buty ieSkoma budy kaip padidinti jo tiksluma, kad jis buty tinkamas
realaus skrydZio analizei. Tam buty galima naudoti paZzangesnius dinaminius aerodinamikos mode-
lius, tiksliau nustatyti prading léktuvo padéti erdvéje, griez€iau kontroliuoti eksperimento salygas ir
sudaryti detalesnj valdymo pavirSiy dinamika aprasantj model;.
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ISvados

. Remiantis atlikta literatiiros analize sudarytas fizikinis aeroservotamprumo modelis, kuris buvo
igyvendintas naudojant C programavimo kalba. Aeroservotamprumo modelj nuspresta paremti
STM aerodinamikos modeliu ir standZiy elementy sujungty sukimo spyruoklémis struktiiriniu
modeliu. Geras STM tikslumas palyginus su tradiciniais metodais ir maZa reikalinga skai¢iuo-
jamoji galia leisty sukurta aeroservotamprumo modelj naudoti daug iteracijy reikalaujancioms
uzduotims, tokioms kaip skrydzio valdymo algoritmy optimizavimas.

. Modelio validavimo eksperimentiniams skrydZio bandymams vykdyti sukonstruotas bepilotis
orlaivis, kurio masé 1,66 kg, sparny mostas 3,0 m.

. Atliktas bandymuy orlaivio valdymo pavirsSiy kalibravimas, kad biity susieti servovarikliy valdy-
mo signalai su valdymo pavirSiy atlenkimo kampais. Gautos beveik tiesinés atlenkimo kampo
priklausomybés nuo signalo trukmeés, su netiesiSkumais ties neutralia ir kraStinémis padétimis.
. Atlikti skrydZio bandymai, i§ viso jvykdyti 4 sékmingi skrydZiai, analizuojant ju duomenys
iSskirti 2 skrydZio epizodai, tinkami palyginamajai analizei. SkrydZiai vykdyti véjuota diena, i
tai atsizvelgiama modelyje nustacius laisvojo srauto tekmés greitj.

. Pagal bepilot; orlaivj sudarytas skaiCiuojamasis léktuvo modelis, padalintas | 8 elementus, 1S
kuriy 7 yra aerodinaminiai pavirSiai. Taip pat palyginimui sudarytas standus léktuvo modelis,
turintis tas pacias aerodinamines savybes kaip ir tamprus.

. Atliktas skrydzio modeliavimas naudojant aeroservotamprumo modelj ir palyginamaji standy
modelj. Aeroservotamprumo modelio maksimali absoliutiné pagrei¢io paklaida palyginus su
eksperimentiniais duomenimis 11,9 m/s?>. Standaus modelio maksimali absoliutiné paklaida
44,4 m/s?, taigi maksimali aeroservotamprumo modelio paklaida 3,73 karto maZesné.

. Aeroservotamprumo modelio maksimali santykiné paklaida 444,7 %, o vidutiné santykiné pa-
klaida 102,1 %. Standaus modelio maksimali santykin¢ paklaida 1233,5 %, o vidutiné santy-
kiné paklaida 199,9 %. Aeroservotamprumo modelio vidutiné santykiné paklaida 1,96 karto
mazesné.

. Analizuotas aeroservotamprumo modelis Zymiai tikslesnis nei palyginimui naudotas standus
skrydZio modelis. Nepaisant to, aeroservotamprumo modelio paklaidos vis tiek yra labai di-
deles, todél model;j reikia toliau tobulinti, kad jis buty naudingas. Numatomos pagrindinés
dideliy paklaidy priezastys yra naudojamas kvazi-statinis aerodinamikos modelis ir netikslus
pradinés léktuvo padéties nustatymas, tolimesniy tyrimy metu buty galima iStaisyti §iuos mo-
delio trikumus.
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Priedai

1 priedas. Aerodinaminiu jégu skaiciavimo kodas

LM panel struct declaration

struct vlm_panel{

int pb;

double k, w, A;

double normal[3], vlpI[3], v2pl[3], ip(3], vI[3], BV[3], SV1I[3],
bi

structure to p arguments to parallelized VLM thread

struct vlm_thread_st{
struct beam xbj;
struct vlm_panel xvlimp;
double air_density;
int panel_count;
int beam_count;
double =*A;

int i0, in;

sher function

sv2([3],

int vlm_mesh(struct node *n, struct beam *b, struct vlim_panel xvlm_panelm,

panel_count) {
int cnt = panel_count;

int tnn = 0;

int tbn = 0;

if (n[pnn] .beams[0] == n[pnn].beams[1l] && pnn != -1){
return cnt;

}

for(int 1 = 0; 1 < b[bn].node_number; i+=1) {

tnn = b[bn].nodes[i];
tbn
if(pnn != tnn){

n(tnn] .beams[0];

/paneliu suda
if (pnn >= 0) {

if(n[pnn].aero && nltnn].aero) {

sparno segmento krastiniu vektoriu apskaiciavimas

kv[3], wv[3];

int bn, int pnn, int

double dx1[3], dx2[3], dzl1[3], dz2[3], dx10[3], dx20[3], dx1£f[3], dx2f[3], wa

(31, £r(3], wr[3], frgl[4], wrql4], frqil4], wrqgil[4];

arno krastiniu vektoriai

memcpy (dx1l, vrot (n[pnn].rquat, n[pnn].lcl, n[pnn].irquat),

memcpy (dx2, vrot(n[tnn].rquat, n[tnn].lcl, n[tnn].irquat),

memcpy (dz1l, n[tnn].gcpos, 3xsizeof (double));
cblas_daxpy (3, -1., n[pnn].gcpos, 1, dzl, 1);
memcpy (dz2, n[tnn].gcpos, 3xsizeof (double));
cblas_daxpy (3, 1., dx2, 1, dz2, 1);
cblas_daxpy (3, -1., n[pnn].gcpos, 1, dz2, 1);
cblas_daxpy (3, -1., dx1, 1, dz2, 1);

/sparno asis

cblas_dcopy (3, zero_v, 1, wa, 1);

cblas_daxpy (3, 0.5/cblas_dnrm2 (3, dzl, 1), dzl,
cblas_daxpy (3, 0.5/cblas_dnrm2(3, dz2, 1), dz2,

cblas_dcopy (3, wa, 1, wr, 1);

3
cblas_dscal (3, b[tbn].wa, wr, 1);
4
4

cblas_dcopy

(
(
(4, rotg(wr), 1, wrqg, 1);
(

cblas_dcopy (4, invg(wrqg), 1, wrgi, 1);

cblas_dcopy (3, vrot(wrg, dx1l, wrgi), 1, dx1,
cblas_dcopy (3, vrot(wrg, dx2, wrqgi), 1, dx2,
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1);
1);

1,
1,

wa,

wa,

1);
1);

3xsizeof (double));
3xsizeof (double));



61

63
64
65
66
67
68
69

81

83
84
85
86
87
88
89
90

92
93
94
95

96

()

//uz 3rnio s
cblas_dcopy
cblas_dscal
cblas_dcopy

(3
(3
(3
(3

cblas_dscal

cblas_dcopy (3
cblas_dscal (3
cblas_dcopy (4
cblas_dcopy (4

cblas_dcopy
cblas_dscal
cblas_dcopy

(3
(3
(3
cblas_dscal (3

’

’

’

’

’

’

’

’

’

’

’

’

darymo vektoriai

dx1l, 1, dx10, 1);
1.-b[tbn].cf, dx10, 1);
dx2, 1, dx20, 1);
l1.-b[tbn].cf, dx20, 1);

wa, 1, fr, 1);
bltbn].fa, fr, 1);
rotg(fr), 1, frq, 1);
invg(frq), 1, frgi, 1);

vrot (frq, dx1, frgi), 1, dx1f, 1);
bltbn].cf, dx1f, 1);
vrot (frq, dx2, frqgi), 1, dx2f, 1);
bltbn].cf, dx2f, 1);

//paneles ploto apskaiciavimas

double el[3],
double A0, Af
//fiksuota p
AQ0 = 0.;

cblas_dcopy (3
cblas_dscal (3
cblas_dcopy (3
(3

cblas_dscal

’

’

’

’

’

e2[31;

dx10, 1, el, 1);
1/ (double)b[tbn] .xpan0, el, 1);
dz1l, 1, e2, 1);
1/ (double)b[tbn].zpan, e2, 1);

A0 += cblas_dnrm2 (3, vcross(el, e2), 1)/2.;

cblas_dcopy

(3
cblas_dscal (3
cblas_dcopy (3

(3

cblas_dscal

’
’
’
’

dx20, 1, el, 1);
1/ (double)b[tbn] .xpan0, el, 1);
dz2, 1, e2, 1);
1/ (double)bltbn].zpan, e2, 1);

A0 += cblas_dnrm2 (3, vcross(el, e2), 1)/2.;

cf("P

cblas_dcopy

3
cblas_dscal (3
cblas_dcopy (3

(
(
(
cblas_dscal (3

’

’

’

’

\q © " O -
\S Sf , AO0);

dx1f, 1, el, 1);
1/ (double)bltbn].xpanf, el, 1);
dzl, 1, e2, 1);
1/ (double)b[tbn].zpan, e2, 1);

Af += cblas_dnrm2 (3, vcross(el, e2), 1)/2.;

cblas_dcopy

(3
cblas_dscal (3
cblas_dcopy (3

(3

cblas_dscal

’
’
’
’

dx2f, 1, el, 1);
1/ (double)b[tbn] .xpanf, el, 1);
dz2, 1, e2, 1);
1/ (double)b[tbn].zpan, e2, 1);

Af += cblas_dnrm2 (3, vcross(el, e2), 1)/2.;

for(int k = 0; k < b[tbn].zpan; k += 1) {

//paneles

for(int j = 0; J <

fiksuotoje sparno dalyje

bltbn].xpan0; j += 1) {

//2 krastines vektoriaus itakos koeficientai

double wxvl, wxv2, wxi, wzvl, wzv2, wzi;

//krastines vektoriaus

daugiklis

double axvl, axv2, axi, azvl, azv2, azi;

wxvl
WXV2
wxi =
wzvl
wWzZVv2
wzi =
axvl
axv2
axi =
azvl
azv2

azi =

memcpy (vlim_panelm[cnt].vlp, n[pnn].pos, 3*sizeof (double));

(double)k/ (double)b[tbn].zpan;
((double)k + 1.0)/(double)b[tbn].zpan;
((double)k + 0.5)/(double)b[tbn].zpan;
((double)j + 0.25)/ (double)bltbn].xpan0;
wzvl;

((double)j + 0.75)/ (double)bltbn] .xpan0;
wzvl;

wWzZV2;
wzi;

wxvl;

WXV2;

wxi;
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127 memcpy (vlim_panelm[cnt] .v2p, n[pnn].pos, 3*sizeof (double));

128 memcpy (vlim_panelm[cnt].ip, n[pnn].pos, 3xsizeof (double));

129

130 //pirmo sukurio prisijungimo tasko apskaiciavimas

131 cblas_daxpy (3, (1.0-wxvl)~*axvl, dx10, 1, vlm_panelm[cnt].vlp, 1);
132 cblas_daxpy (3, (wxvl)=xaxvl, dx20, 1, vlim_panelm[cnt].vlp, 1);

133 cblas_daxpy (3, (1.0-wzvl)=*azvl, dzl, 1, vlm _panelm[cnt].vlp, 1);
134 cblas_daxpy (3, (wzvl)=azvl, dz2, 1, vlm _panelm[cnt].vlp, 1);

135

136 //antro sukurio prisijungimo tasko apskaiciavimas

137 cblas_daxpy (3, (1.0-wxv2)~*axv2, dx10, 1, vlm_panelm[cnt].v2p, 1);
138 cblas_daxpy (3, (wxv2)xaxv2, dx20, 1, vlim_panelm[cnt].v2p, 1);

139 cblas_daxpy (3, (1.0-wzv2)~*azv2, dzl, 1, vlm_panelm[cnt].v2p, 1);
140 cblas_daxpy (3, (wzv2)=xazv2, dz2, 1, vlm_panelm[cnt].v2p, 1);

141

142 //integracijos tasko apskaiciavimas

143 cblas_daxpy (3, (1.0-wxi)*axi, dx10, 1, vlm_panelmlcnt].ip, 1);

144 cblas_daxpy (3, (wxi)+*axi, dx20, 1, vlm_panelm[cnt].ip, 1);

145 cblas_daxpy (3, (1.0-wzi)=xazi, dzl, 1, vlm panelmlcnt].ip, 1);

146 cblas_daxpy (3, (wzi)<*azi, dz2, 1, vlm_panelm[cnt].ip, 1);

147

148 //paneles normales apskaiciavimas

149 double R1[3], R2[3];

150 cblas_dcopy (3, vlm_panelm[cnt].vlp, 1, R1l, 1);

151 cblas_daxpy (3, -1., vlm_panelm[cnt].ip, 1, R1, 1);

152 cblas_dcopy (3, vlm_panelm[cnt].v2p, 1, R2, 1);

153 cblas_daxpy (3, -1., vlm_panelm[cnt].ip, 1, R2, 1);

154 cblas_dcopy (3, vcross(R2, R1), 1, vlm_panelm[cnt].normal, 1);

155 cblas_dscal (3, 1./cblas_dnrm2 (3, vlm_panelm[cnt].normal, 1), vlm_panelm[

cnt] .normal, 1);

157 vlim_panelm[cnt].A = AQ;

158 vlim_panelm[cnt].pb = tbn;

159 vlm_panelm[cnt].k = cblas_dnrm2 (3, dzl, 1)/ (double)b[tbn].zpan;
160 cblas_dcopy (3, dzl, 1, vlm_panelm[cnt].kv, 1);

161 cblas_dscal(3, 1./ (double)b[tbn].zpan, vlim _panelm[cnt].kv, 1);
162 cnt += 1;

163 }

164

165 //paneles arnyje

166 for(int j = 0; J < b[tbn].xpanf; J += 1){

167 //2 krastines vektoriaus itakos koeficientai

168 double wxvl, wxv2, wxi, wzvl, wzv2, wzi;

169 //krastines vektoriaus daugiklis

170 double axvl, axv2, axi, azvl, azv2, azi;

171 wxvl = (double)k/ (double)b[tbn].zpan;

172 wxv2 = ((double)k + 1.0)/(double)b[tbn].zpan;

173 wxil = ((double)k + 0.5)/(double)bltbn].zpan;

174 wzvl = ((double)j + 0.25)/(double)b[tbn].xpanf;

175 wzv2 = wzvl;

176 wzi = ((double)j + 0.75)/(double)b[tbn].xpanf;

177 axvl = wzvl;

178 axvz = wzv2;

179 axi = wzi;

180 azvl = wxvl;

181 azv2 = Wxv2;

182 azi = wxi;

183

184 memcpy (vlm_panelm[cnt].vlp, n[pnn].pos, 3*sizeof (double));
185 memcpy (vlim_panelm[cnt] .v2p, n[pnn].pos, 3*sizeof (double));
186 memcpy (vlim_panelm[cnt].ip, n[pnn].pos, 3*sizeof (double));

187

188 //pirmo sukurio prisijungimo tasko apskaiciavimas

189 cblas_daxpy (3, (1.0-wxvl), dx10, 1, vlm_panelm[cnt].vlp, 1);
190 cblas_daxpy (3, (1.0-wxvl)~*axvl, dx1f, 1, vlm_panelm[cnt].vlp, 1);
191 cblas_daxpy (3, (wxvl), dx20, 1, vlm_panelm[cnt].vlp, 1);
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192 cblas_daxpy (3, (wxvl)=xaxvl, dx2f, 1, vlim_panelm[cnt].vlp, 1);

193 cblas_daxpy (3, (1.0-wzvl)~*azvl, dzl, 1, vlm_panelm[cnt].vlp, 1);
194 cblas_daxpy (3, (wzvl)=azvl, dz2, 1, vlim_panelm[cnt].vlp, 1);

195

196 //antro sukurio prisijungimo tasko apskaiciavimas

197 cblas_daxpy (3, (1.0-wxv2), dx10, 1, vlim_panelm[cnt].v2p, 1);

198 cblas_daxpy (3, (1.0-wxv2)*axv2, dxlf, 1, vlm panelmlcnt].v2p, 1);
199 cblas_daxpy (3, (wxv2), dx20, 1, vlm_panelm[cnt].v2p, 1);

200 cblas_daxpy (3, (wxv2)xaxv2, dx2f, 1, vlim_panelm[cnt].v2p, 1);

201 cblas_daxpy (3, (1.0-wzv2)~*azv2, dzl, 1, vlm_panelm[cnt].v2p, 1);
202 cblas_daxpy (3, (wzv2)xazv2, dz2, 1, vlm_panelm[cnt].v2p, 1);

203

204 //integracijos tasko apskaiciavimas

205 cblas_daxpy (3, (1.0-wxi), dx10, 1, vlm_panelm[cnt].ip, 1);

206 cblas_daxpy (3, (1.0-wxi)*axi, dx1f, 1, vlm_panelm[cnt].ip, 1);
207 cblas_daxpy (3, (wxi), dx20, 1, vlm_panelm[cnt].ip, 1);

208 cblas_daxpy (3, (wxi)+*axi, dx2f, 1, vlm_panelm[cnt].ip, 1);

209 cblas_daxpy (3, (1.0-wzi)*azi, dzl, 1, vlm_panelm[cnt].ip, 1);

210 cblas_daxpy (3, (wzi)=*azi, dz2, 1, vlm_panelm[cnt].ip, 1);

211

212 //paneles normales imas

213 double R1[3], R2[3];

214 cblas_dcopy (3, vlm_panelm[cnt].vlp, 1, R1l, 1);

215 cblas_daxpy (3, -1., vlm_panelm[cnt].ip, 1, R1, 1);

216 cblas_dcopy (3, vlm_panelm[cnt].v2p, 1, R2, 1);

217 cblas_daxpy (3, -1., vlm_panelm[cnt].ip, 1, R2, 1);

218 cblas_dcopy (3, vcross(R2, R1l), 1, vlm_panelm[cnt].normal, 1);

219 cblas_dscal(3, 1./cblas_dnrm2 (3, vlm_panelm[cnt].normal, 1), vlm_panelm[

cnt] .normal, 1);

220 //printf ("dx2f [0], dx2f[1], dx2f

221 //printf ("R1 $f % vlm_panelm[cnt].r
cnt normal[2]);

222

223 vlm_panelm[cnt] .A = Af;

224 vlm_panelm[cnt].pb = tbn;

225 vlm_panelm[cnt] .k = cblas_dnrm2 (3, dzl, 1)/ (double)b[tbn].zpan;

226 cblas_dcopy (3, dzl, 1, vlm_panelm[cnt].kv, 1);

227 cblas_dscal (3, 1./ (double)b[tbn].zpan, vlim_panelm[cnt].kv, 1);

228 cnt += 1;

229 }

230 }

231 }

232 }

233 cnt = vlm_mesh(n, b, vlm_panelm, n[tnn].beams[1l], tnn, cnt);

234 }

235 }

236 return cnt;

237}

238

239 //Funkcija paraleliniam VLM matricos sudarymui atlikti

240 void xthread_vlm(void* args) {

241

242 struct vlm_thread_st xinst = (struct vlm_thread_st*) args;
243 struct beam *b = inst->b;

244 struct vlm panel *vlmp = inst->vlmp;

245 double air_density = inst->air_density;
246 int panel_count = inst->panel_count;

247 int beam_count = inst->beam_count;

248 double *A = inst->A;

249

250 double R1[3], R2[3];

251 double nR1l, nR2;

252 double BV[3], HBVI[3];

253 double nBV;

254 double cABV, cBBV;

255 double ABV;
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276

278
279
280
281
282
283

284

286

313
314
315
316
317

318
319
320

double SV1[3], HSV1[3];
double cBSV1;
double ASV1;
double SV2[3], HSV2[3];
double cASV2;
double ASV2;
double CDP;
double CCP[3];
//sukuriu itakos statmenam panelems srautui koeficientu matricos sudarymas
for(int 1 = inst->i0; i < inst->in; i += 1) {
for(int j = 0; j < panel_count; J += 1){
//vektoriai nuo integracijos iki sukuriu prisijungimo
cblas_dcopy (3, vlimp[i].ip, 1, R1, 1);
cblas_dcopy (3, vlimp[i].ip, 1, R2, 1);
cblas_daxpy (3, -1., vlimp[j].vlp, 1, R1, 1);
cblas_daxpy (3, -1., vlimp[j].v2p, 1, R2, 1);
nRl = cblas_dnrm2 (3, R1, 1);
nR2 = cblas_dnrm2 (3, R2, 1);
//prisijunges sukurys
cblas_dcopy (3, vlimp[j].v2p, 1, BV, 1);
cblas_daxpy (3, -1., vlimp[j].vlp, 1, BV, 1);
nBV = cblas_dnrm2 (3, BV, 1);
cblas_dcopy (3, R1, 1, HBV, 1);
CDP = cblas_ddot (3, R1, 1, BV, 1);
cblas_daxpy (3, -CDP/cblas_ddot (3, BV, 1, BV, 1), BV, 1, HBV, 1);
cABV = CDP/nBV/nR1;
cBBV = cblas_ddot (3, BV, 1, R2, 1)/nBV/nR2;
vcross_par (BvV, R1, CCP);
ABV = (cABV-cBBV)/4/M_PI/cblas_dnrm2 (3, HBV, 1)/cblas_dnrm2(3, CCP, 1);
ABV = cblas_ddot (3, CCP, 1, vlimp[i].normal, 1)=*ABV;
//pirmasis atitrukes sukurys
cblas_dcopy (3, vlimp[j]l.v, 1, SVv1, 1);
cblas_dscal (3, -1/cblas_dnrm2 (3, sSv1, 1), svl, 1);
cblas_dcopy (3, R1, 1, HSV1, 1);
CDP = cblas_ddot (3, R1, 1, svi, 1);
cblas_daxpy (3, -CDP/cblas_ddot (3, svi, 1, svi, 1), svil, 1, HSV1, 1);
cBSV1 = CDP/nR1;
vcross_par (SvVl, R1l, CCP);
ASV1 = (1-cBSV1)/4/M_PI/cblas_dnrm2 (3, HSV1l, 1)/cblas_dnrm2 (3, CCP, 1);
ASV1 = cblas_ddot (3, CCP, 1, vlimp[i].normal, 1)«*ASV1;
//antrasis atitrukes sukurys
cblas_dcopy (3, vlimp[j]l.v, 1, SV2, 1);
cblas_dscal (3, 1/cblas_dnrm2 (3, Sv2, 1), Sv2, 1);
cblas_dcopy (3, R2, 1, HSV2, 1);
CDP = cblas_ddot (3, R2, 1, sv2, 1);
cblas_daxpy (3, -CDP/cblas_ddot (3, Ssv2, 1, sv2, 1), Sv2, 1, HSV2, 1);
cASV2 = CDP/nR2;
vcross_par (SvV2, R2, CCP);
ASV2 = (1+cASV2)/4/M_PI/cblas_dnrm2 (3, HSV2, 1)/cblas_dnrm2 (3, CCP, 1);
ASV2 = cblas_ddot (3, CCP, 1, vlimp[i].normal, 1)«*ASV2;
A[panel_countxi+j] = ABV + ASV1 + ASV2;
}
}
}
//VLM 1} >d aero force calculator
double x vlim(struct beam xb, double flowv[3], struct vlm_panel *vlimp, double air_density,
panel_count, int beam_count, double %A, int xipiv, double xw, double xG) {
static double FM[300];
static double FMO[300];
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321 cblas_dscal (beam_count*6, 0., FM, 1);

322

323 //statmenu panelems srauto komponenciu apskaiciavimas

324 for(int i = 0; 1 < panel_count; i += 1) {

325 double dr([3];

326 cblas_dcopy (3, flowv, 1, vlimp[i].v, 1);

327 cblas_daxpy (3, -1., blvlimp[i].pb].v, 1, vimp[i].v, 1);
328 cblas_dcopy (3, vlimp[i].ip, 1, dr, 1);

329 cblas_daxpy (3, -1., bl[vlimp[i].pb].pos, 1, dr, 1);

330 cblas_daxpy (3, -1., vcross(b[vlimp[i].pb].omega,dr), 1, vlimp[i]l.v, 1);
331 vimp[i] .w = cblas_ddot (3, vlmp([i].v, 1, vlimp[i].normal, 1);
332 w(i] = -vimp[i].w;

333 cblas_dcopy (3, vlmp[i].normal, 1, vlimp[i].wv, 1);

334 cblas_dscal (3, -vlimp[i].w, vimp[i].wv, 1);

335 //ipiv[i] = 1i;

336 }

337

338 double R1[3], R2[31];

339 double nR1l, nR2;

340 double BV[3], HBV[3];

341 double nBV;

342 double cABV, cBBV;

343 double ABV;

344 double SV1[3], HSV1[3];

345 double cBSV1;

346 double ASV1;

347 double SV2[3], HSV2[3];

348 double cASV2;

349 double ASV2;

350 double CDP;

351

352 int NTHR = 6;

353 pthread_t thread_ id[NTHR];

354

355 //structure declaration for passing values to threads, thread creation
356 struct vlm_thread_st thr[NTHR];

357 for(int 1 = 0; i < NTHR; i += 1){

358 thr[i].b = b;

359 thr[i].vimp = vimp;

360 thr[i].air_density = air_density;

361 thr[i] .panel_count = panel_count;

362 thr[i] .beam_count = beam_count;

363 thr[i] .A = A;

364 thr[i].i0 = panel_count/NTHRxi;

365 thr[i].in = panel_countx* (i+1)/NTHR;

366 pthread_create (&thread_id[i], NULL, thread_vlm, (voidx) & (thr[i]));
367 }

368

369 //paralelines dalies sinchronizacija

370 for(int i = 0; 1 < NTHR; i += 1) {

371 pthread_join (thread_id[i], NULL);

372 }

373

374 //sukuriu stiprumo apskaiciavimas

375 cblas_dcopy (panel_count, w, 1, G, 1);

376 int err = clapack_dgesv(CblasRowMajor, panel_count, 1, A, panel_count, ipiv, G, panel_count);
377 double L[3], RI[3], MI[3];

378

379 //aerodinamines jegos apskaiciavimas

380 for(int 1 = 0; i1 < beam_count; 1 += 1){

381 int jb = 0;

382 while(vlimp[jb].pb != 1 && jb < panel_count) {

383 jb += b[vlimp[Jb].pb].xpanxb[vimp[jb].pb].zpan;

384 }

385 for(int j = jb; j < jbt+b[i].zpanxb[i].xpan; j += b[i].xpan) {
386 double Lp = 0.;
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388
389
390
391
392
393

394

396
397
398
399
400
401
402
403
404
405
406

407
408
409
410
411
412
413

414
415
416
417
418
419
420
421

430
431
432
433
434
435
436
437
438
439
440
441
442
443
444
445
446
447
448
449

//
// //

double Ap = 0.;

for(int k = j; k < J + b[i].xpan; k += 1){
Ap += vlimpl[k].A;
cblas_daxpy (3, 1., vlimp[k].v, 1, vimplk].wv, 1);
cblas_dscal (3, G[k]*air_density, vlmplk].wv, 1);
cblas_dcopy (3, vcross (vlimpl[k].wv, vlmp[k].kv), 1, L,

1);

clmi

FM[1

n

cblas_dcopy (3, vlimplk].normal, 1, L, 1);
cblas_dscal (3, Glk]*cblas_dnrm2 (3, vlimp[k].v, 1)+*air_densityxvlimp[k].k=*x2, L,
cblas_dcopy (3, vlmplk].ip, 1, R, 1);
cblas_daxpy (3, -1., b[i]l.pos, 1, R, 1);
cblas_dcopy (3, vcross(R, L), 1, M, 1);
Lp += cblas_ddot (3, L, 1, vlmp[k].normal, 1);
FM[i%x6] += L[0];
FM[i*x6+1] += L[1];
FM[i*6+2] += L[2];
FM[i%6+3] -= M[O0];
FM[ix6+4] —-= M[1];
FM[i%6+5] -= M[2];
}
double CLp = Lp/cblas_dnrm2 (3,vlimp[j].v,1)/cblas_dnrm2(3,vimp[j]l.v,1)*2./ (air_densityx*Ap
)i
int k = 0;
while (prof_cl[k] < CLp && k < 12){
k += 1;
}
double CDp = interp(CLp, prof_cl[k-1], prof_cd[k-1], prof_cl[k], prof_cdl[k]);
//printf ("CLp %f clmax %f clmin %$f\n", CLp, clmax[i] - b[i].fa*xflapclslpl[i],
[i] - bl[i].faxflapclslpli]);
//printf ("coeff $f\n", (clmax[i]-b[i].faxflapclslp[i])/CLp);
if(CLp > clmax[i] - b[i].faxflapclslp([i]) {
//cblas_dscal (3, (clmax[i]-b[i].faxflapclslp[i])/CLp, FM+i*6, 1);
}
else if(CLp < clmin[i] - bli].faxflapclslp[i]) {
//cblas_dscal (3, (clmin[i]-b[i].fa*xflapclslpl[i])/CLp, FM+ix6, 1);
}
cblas_dcopy (3, vlimp[jl.v, 1, L, 1);
cblas_dscal (3, cblas_dnrm2(3,vimp[j].v,1)*Apxair_density/2.%CDp, L, 1);
FM[i%x6] += L[0];
FM[i*x6+1] += L[1];
FM[i*x6+2] += L[2];
}
//printf ("F $f %f $f %f $f %f \n", FM[i%x6], FM[i*x6+1], FM[1i%6+2 FM[i*x6+3], FM[ix6+4],
*6+5]) ;
}
//AERODINAMINIS VELAVIMAS
double vc([3];
double vcn, tc, aexp;
double ¢ = 200.;
for(int 1 = 0; 1 < beam_count; i++){
cblas_dcopy (3, flowv, 1, vc, 1);
cblas_daxpy (3, -1., bli]l.v, 1, vc, 1);
ven = cblas_dnrm2 (3, vc, 1);
tc = c/vcn*aero_lag;
//printf ("tc %f ", tc);
for(int j = 0; J < 6; J++){

aexp =

if (fabs (aexp)
FM[ix6+3] =

}

//printf ("exp %f ",

}

//printf ("\n");

(FM[1i%6+3]-FMO[1i%6+7]) «dt/tc;
< fabs (FM[1ix6+3J]-FMO[i%6+3])) {
FMO [1i%6+7]

+ aexp;

aexp) ;
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cblas_dcopy (beam_countx6,

return FM;

FM,

1,

FMO,

1);
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Abstract

Aeroservoelasticity modelling is increasingly important in modern aviation. This paper describes a computational
aeroservoelastic model, design to model the flight of high flexibility aircraft. The aeroservoelastic model is created by
combining the vortex lattice method, a lumped mass structural model and a traditional kinematic model. A flight control
algorithm is developed to control the modelled aircraft. Two flight scenarios are calculated and analysed to showcase
the capabilities of the developed model.

KEY WORDS: aeroservoelasticity; vortex lattice method; computational aerodynamics

1. Introduction

There is a trend of increasing use of composite materials in aircraft construction [1]. Composite materials usually
have excellent strength-mass ratios, but their stiffness-mass ratios are more similar to traditional structural materials.
This results in structures that have low mass, but high flexibility, which causes a decrease in flutter speed and
controllability of the aircraft [2]. To partially alleviate these adverse effects, active flutter damping [3, 4] and flight
control algorithms [5] can be used. To develop such algorithms good aeroservoelastic flight models are required, taking
into account the aerodynamic forces, the structural deformations and the control systems of the aircraft. Such models
require both high fidelity and a fast computational speed (to make optimisation possible), making computationally
expensive CFD based methods and less precise traditional analytical methods less suitable. In this work a computational
aeroservoelastic flight model which runs faster than a CFD based model and is more precise than analytical methods
will be designed.

2. Physical Aeroservoelastic Model
2.1. General Description

The developed model uses the vortex lattice method for aerodynamic calculations, a structural model based on
angular springs and dampeners and motion equations derived from a classical kinematic model. These methods were
chosen because they provide sufficient precision for the intended purpose and are computationally inexpensive.

The modelled aircraft is divided into a low number of rigid elements (For the aircraft used to test the model,
8 elements were used), to make the model less computationally expensive. The relations between the elements form a
tree graph, with one root element and multiple branches. The connections between the elements are rigid in linear
motion and damped-elastic in rotational motion. Each element is divided into panels for aerodynamic calculations.

2.2. Kinematic Model

A traditional kinematic method is used to calculate the motion of the elements. The linear and angular
accelerations of each element are determined by solving the force equations. The acceleration is then integrated to
calculate the velocity, and the velocity is integrated to calculate the new position of the elements [6].

Because there are imprecisions in the discrete computational implementation of this model, the positional
integration errors accumulate over time. To avoid this, a positional correction is performed during calculations. The
correction is performed on the linear position of the elements based on their rotational position. The global location of
each element is recalculated based on the rotation of the element and the rotation and global location of its parent
element.

2.3. Structural Model

The elements of the aircraft are considered to be perfectly rigid. They are connected with angular damped
springs, described by a stiffness matrix and a damping matrix. The connections between elements are perfectly rigid in
translation. This model is useful for calculating bending and torsion deformations, but neglects tension and shear
deformations. Since bending and torsion are dominant in aircraft, this drawback is considered acceptable.

The stiffness moment acting on each element is calculated by equation [7]
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where My, — stiffness moment acting on the i-th element; n — number of elements connected to the i-th element; Kj; — the
stiffness matrix of the connection between i-th and j-th elements; 46;; — difference of angular positions between i-th and
j-th elements.

The damping moment acting on each element is calculated by equation[7]
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where M — damping moment acting on the i-th element; n — number of elements connected to the i-th element; C;; —
the damping matrix of the connection between i-th and j-th elements; 4w;; — difference of angular velocities between i-
th and j-th elements.

2.4. Aerodynamic Model

Aerodynamic forces acting upon the aircraft are calculated using the vortex lattice method (VLM)[8]. This
method is based on dividing the aerodynamic surfaces of an aircraft into panels. In this specific implementation, each
element representing a section of an aerodynamic surface is divided into panels. Flaps and control surfaces are
implemented by one or more rows of panels along the trailing edge of the aerodynamic surfaces, which position
changes as the control surface is actuated.

The basis of VLM is the assumption that the wing vortex can be divided into many small vortices (one vortex for
each wing panel). Each vortex is made up of three parts — the bound vortex, matching the quarter chord line of the
panel; and two trailing vortices, going from the ends of the bound vortex to infinity, parallel to the free stream. Each
panel also has an integration point (usually at the centre of the three-quarter chord line), at this point the flow velocity
induced by the vortices is calculated.

The main task when applying VLM is to compute the strength of these panel vortices (which can then be used to
calculate lift). It is calculated from equations [8]
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where w; — component of total velocity induced by the vortices at the i-th panel, perpendicular to the panel; V — free
flow velocity; a; — angle of attack of the i-th panel; N — total number of panels; A;j — coefficient describing the linear
relation between w; and 775; I — the strength of the vortex of the j-th panel. Because V and o; are known, Eq. (3) gives
the value of w;. Each Aj; can be calculated using the Biot-Savart law, then a system of linear equations based on Eq. (4)
can be solved to calculate each 7j. These can then be used to calculate lift at each panel by using the Kutta-Joukowski
theorem [9]

L =2pVLik, (®)

where L; — lift force acting on the i-th panel; p — air density; ki — width of the i-th panel.

Because basic VLM is an inviscid method, it greatly underestimates the drag force of an aerodynamic surface.
To correct for this, a drag coefficient is interpolated from aerofoil aerodynamic data based on the local coefficient of lift
at each wing section and added to the force acting on the aerodynamic surface. The aerodynamic forces acting on non-
aerodynamic surfaces (e.g. the fuselage) are ignored in the calculations.

3. Computational Aeroservoelastic Model
3.1. General Description

The aeroservoelastic model described in section 2 was implemented computationally using the C programming
language. The elements and nodes of the aircraft are described in a JSON format file, which is read by the program.
After that, the program performs calculations based on the developed model, while the motion and deformation of the
aircraft are shown live on screen, while also being written to an output file. For live rendering, the SDL2 graphical
library [10] is used.

Linear vector and matrix operations are performed using the BLAS library [11] and custom-written functions,
and linear system solving (for calculating aerodynamic forces and aircraft element accelerations) is performed using the



LAPACK library [12]. The custom VLM calculating function was parallelized after it was identified as a bottleneck in
the performance of the program. While analysing the aircraft described in subsection 4.1. (structure divided into
8 elements), the program calculates 400 discrete timesteps per second when running on three processor cores.

3.2. Flight Control Algorithm

Because the created program runs slower than real-time, controlling the aircraft with live inputs from a pilot is
not possible. To control the aircraft, a flight control algorithm was written, actuating the control surfaces based on flight
data. The algorithm is of a proportional-integral-derivative (PID) type, meaning that each deviation from a desired value
is differentiated and integrated, and these values multiplied by a coefficient are used to set the control variables. The
algorithm uses the current altitude, velocity vector and angular position of the aircraft as data inputs, and required
velocity vector and altitude as objective inputs. It tries to achieve the flight described by the objective inputs by
controlling the aerodynamic control surfaces and thrust of the aircraft.

4. Study Cases of the Developed Model
4.1. Aircraft Model Used for Calculations

The developed model was used to calculate two different flight scenarios. The aircraft model used for these
scenarios is shown in Fig. 1 with element and node numbers, and each element is described in Table 1.

Table 1
Elements of modelled aircraft
Element Element Element Element Element Parent
number mass, g aerodynamic aerodynamic control element
span, mm chord, mm surface

0 1000 0 0 - -

1 250 750 200 - 0

2 150 750 200 Aileron 1

3 250 750 200 - 0

4 150 750 200 Aileron 3

5 25 250 150 Elevator 0

6 25 250 150 Elevator 0

7 30 300 150 Rudder 0
8 4 4 3 o 1 2 ]

Fig. 1 Elements and nodes of the aircraft used for calculations

The mass of the aircraft is 1,88 kg. The wingspan of the aircraft is 3000 mm, the chord length of the wing is
200 mm. The chord length of the tail surfaces is 150 mm, the span of the horizontal stabilizer is 500 mm, the height of
the vertical stabilizer is 300 mm. For the main wing and tail surfaces of the aircraft the NACA 0010 aerofoil was used.
The outer 750 mm of each wing is an aileron, taking up 25% of the wing chord. The rudder and elevator both take up
40% of the chord of the tail surfaces and span their whole length. All control surfaces are limited to 30° deflection in
both directions. The maximum thrust of the aircraft is set to be 10 N.

4.2. Two Turns Scenario

The first tested scenario is flight with two turns. It is intended to test the capability of the flight control algorithm
to reach and hold a required heading. It can be described by the following sequence of actions:

1. the flight starts straight and level at a velocity of 9,5 m/s;

2. the required heading is set to 45° right;

3. after 4 s, the required heading is set to 45° left (a 90° left turn).



During the flight, a constant required flight speed of 9,6 m/s and altitude was set. The results of the calculations
are presented in Fig. 2 and Fig. 3. In Fig. 2 the trajectory of the aircraft viewed from above is shown. The aircraft starts
a right turn immediately when the scenario starts, and at 2 s the turn is mostly finished. At 4 s, when the right turn is
fully finished, the aircraft starts a left turn. At 8 s, the left turn is finished, and the aircraft continues to fly straight.
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Fig. 2 Trajectory of the aircraft during Fig. 3 Aileron deflection angle and aircraft bank angle
the two turns flight scenario over time during the two turns flight scenario

In Fig. 3 it can be seen that the aircraft starts the flight with ailerons fully deflected to perform the first turn. The
aircraft goes into a bank of 50,64° (the algorithm is limited to 50° banks, but can overshoot because of rolling inertia)
and returns to level flight as it approaches the required heading. At 4 s as the second turn starts, the ailerons are
deflected fully in the opposite direction. The aircraft enters a bank of 52,52° and holds it until 6,5 s, returning to level
flight as it approaches the new heading. There is an oscillation as the aircraft exits the manoeuvre, caused by rolling
inertia and wing flexing, but it is damped by the control algorithm. After the manoeuvre the aircraft stays in a 5° right
bank, attempting to correct its course (in Fig. 2 it is shown that the aircraft is heading slightly more left than the
required 45° heading).

4.3. Pitch Up Scenario

The second flight scenario was a pitch up manoeuvre. It is intended to test the bending of the wings under
aerodynamic loading. It can be described by the following sequence of actions:

1. the flight starts straight and level at a velocity of 10 m/s;

2. after two seconds elevator is set to a fixed 20° angle;

3. while pitching up, the rudder and ailerons are used to hold the heading straight and the wings level.

In Fig. 4 and Fig. 5 the results of this calculation are presented. Fig. 4 shows a side-view trajectory of the
aircraft. There is an initial dip in altitude because the aircraft starts at zero angle-of-attack. By 1, it is corrected. The
aircraft then continues to fly straight until 2 s, when it starts pitching up. The radius of the trajectory arc is decreasing as
the velocity of the aircraft decreases. By 5 s the aircraft is past the vertical and partially inverted.
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Fig. 4 Trajectory of the aircraft during the pitch up flight scenario



Elevator deflection angle and aircraft wing bending angle over time
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Fig. 5 Elevator deflection angle and aircraft wing bending angle over time during the pitch up flight scenario

Fig. 5 Shows the elevator deflection angle and aircraft wing bending angle changing over time. Over the first
two seconds of the flight, the wings and elevator are in a damped oscillation as the aircraft returns to level flight from
the initial dip. At 2s, the elevator is set to a constant 20° angle, the deflection of the wings start increasing until it
reaches 4,57° at about 3s, then starts decreasing as the velocity of the aircraft and the aerodynamic loads start
decreasing. Because the wings are kept level and the aerodynamic loads are symmetrical, both wings are bent at the
same angle, until the plane becomes inverted. After that, the flight algorithm tries to roll the plane back up using
ailerons, which causes asymmetrical loading and bending of the wings.

3. Conclusions

A physical aeroservoelastic model for analysing the flight characteristics of high flexibility aircraft was
developed by combining the vortex lattice method, a lumped mass structural model and a traditional kinematic model.

The developed physical model was successfully implemented computationally using the C programming
language. The program calculates 400 discrete timesteps per second when running on three processors and analyses an
aircraft with an 8-element structure.

A flight control algorithm was created to control the aircraft during the calculations. The algorithm is of the
proportional-integral-differential type.

Two test scenarios were successfully calculated using the developed program. It was shown that the flight
algorithm can reach and hold a required heading and that the structure of the aircraft deforms under aerodynamic
loading as expected.

Acknowledgement
This research was funded by a grant (project No. 09.3.3-LMT-K-712-24-0020) from European Social Fund.
References

1. Slayton, R.; Spinardi, G. 2015. Radical innovation in scaling up: Boeing’s Dreamliner and the challenge of socio-
technical transitions, Technovation 47: 47-58.

2. Swaim, R.L.; Yen, W.Y. 1978. Effects of dynamic aeroelasticity on handling qualities and pilot rating, 4th
Atmospheric Flight Mechanics Conference, Palo Alto 266-271.

3. Brillante, C.; Mannarino, A. 2016. Improvement of aeroelastic vehicles performance through recurrent neural
network controllers, Nonlinear Dynamics 84(3):1479-1495.

4. Zhang, K.; Marzocca, P.; Behal, A. 2015. Adaptive aeroelastic control of nonlinear airfoil with multiple flaps
under unsteady flow, Journal of vibration and control 23(10):1593-1606.

5. Livet, T.; Kubica, F.; Magni, J.F. 1995. Robust Flight Control Design With Respect to Delays and Control
Efficiencies, Control Engineering Practice 3(10):1373-1384.

6. Beggs, J.S. 1983. Kinematics, New York: Hemisphere Publishing Corporation.

7. Fedaravifius, A.; Jurkauskiené, E.; Mikucioniené¢, J.; Rudgalviené N. 2009. Teoriné mechanika: teorijos
pagrindai ir uzdaviniai. Kaunas: Technologija (in Lithuanian).

8. Cummings, R.M.; Hason, W.H.; Morton, S.A.; McDaniel, D.R. 2015. Applied Computational Aerodynamics: A
Modern Engineering Approach (Cambridge Aerospace Series), Cambridge: Cambridge University Press.

9. Anderson, J. 2017. Fundamentals of Aerodynamics (6th edition), New York: McGraw-Hill Education, 275 p.

10. Simple DirectMedia Layer [online cit: 2021-07-20]. Available from: https://www.libsdl.org/

11. BLAS (Basic Linear Algebra Subprograms) [online cit: 2021-07-16]. Available from: https://www.netlib.org/blas/

12. LAPACK—Linear Algebra PACKage [online cit: 2021-07-16]. Available from: https://www.netlib.org/lapack/



