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1. Wprowadzenic

Samolot jest obiektem sterowania, ktérego wlasciwosci statyczne i dynamiczne zmie-
niaja sie wraz.ze zmiang warunkéw lotu, np. predkosei czy wysokosci lotu. Zmiana tych
wlaéciwosci powoduje znaczne odchylenie wskaznikéw jakosci ukiadu stabilizacji od
wartosci zaloZzonych. Przyczynia si¢ to do zlej sterowalnosci lub nawet takze do utraty
stabilnos$ci samolotu. Szczegdlnie niebezpieczne sg duZe zmiany charakterystyk statycz-
nych, ktére moga prowadzi¢ do przekroczenia wartosci granicznej przy$pieszenia normal-
nego. Aby zmiany wiasciwosci samolotu nie wplywaly na charakterystyki ukiadu stero-
wania samolotem, nalezy je uwzgledni¢ podczas projektowania tego uktadu. Sprowadza
si¢ to w konsekwencji do zastosowania sterowania adaptacyjnego. O sposobie kompensacji
wplywu wlaséciwosci obiektu na charakterystyki ukladu sterowania w gidéwnej mierze
decyduja wymagania stawiane ukladowi sterowania oraz spos6b otrzymywania informacji
0 zmianach parametréw obiektu, tj. metoda identyfikacji parametréow jego modelu mate-
matycznego. Obecnie dla wigkszosci obiektow niestacjonarnych stosowane sa metody
syntezy ukladéw sterowania oparte na identyfikacji parametrycznej, dokonywanej w czasie
rzeczywistym. Zwiazane jest to z wyZsza jakoscia i elastyczno$cig pracy takich uktadéw,
a takze z coraz wigkszym zastosowaniem mikrokomputeréw, ktére moga rozwiazywac
zlozone zadania identyfikacji i sterowania.

PoniZej przedstawiono zasady syntezy algorytmdw sterowania i adaptacji ukladu
stabilizacji samolotu w kanale podtuznym. Algorytmy adaptacji bazuja na informacjach
0 parametrach modelu matematycznego samolotu uzyskanych droga identyfikacji para-
metrycznej w czasie rzeczywistym. Postepowanie takie jest mozliwe przy zatoZeniu, Ze
W czasie trwania procesu przejéciowego identyfikacji i adaptacji wladciwosci statyczne
i dynamiczne samolotu nie ulegaja istotnym zmianom.
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2. Identyfikacja modelu matematycznego samolotu

Dyskretny model matematyczny samolotu w kanale podluznym przyjgto w postaci [3]:
x(k+1) = A(k) x(k)+ B(k) (k) +w(k), x(k) = [8(k), a(k)]®,
2(k) = Hx(k)+o(k), O

gdzie: x(k), w(k), z(k) i v(k) — odpowiednio wektor stanu, zaklécen, pomiardw i szuméw
pomiarowych; &(k)— sygnatl sterujacy; A(k), B(k) i H— odpowiednio macierz stanu,
sterowania i wyjscia. »
W przypadku slabej niestacjonarnosci modelu (1), na odcinku czasu AT nie dluzszym niz
czas procesu przejsciowego identyfikacji, mozna zaniedba¢ zmiennosci w czasie elementéw
macierzy A(k) oraz B(k) i wéwczas:
x(k+1) = Ax(k)+ Bé(k)+w(k),
2(k) = Hx(k)+ (k). @)

Do identyfikacji parametréw modelu matematycznege (2) na podstawie pomiaru
sygnalu wejsciowego d(k) 1 sygnal6w wyjéciowych z(k) zastosowano metode najmniejszych
kwadratow. Alogrytmy identyfikacji, otrzymane wedlug metody najmniejszych kwadra-
tow, cechujg si¢ postacig rekurencyjng — a wigc wygodna do obliczert numerycznych —
a takze wysoka zbieznodcia i dokladno$cig identyfikacji.

Identyfikacja parametréw modelu matematycznego samolotu mozliwa jest poprzez
~ pomiar sygnatu wejéciowego d(k) (wychylenia steru) oraz: -

— jednej wspotrzednej wektora stanu x(k) (predkosci katowej pochylenia 19"(k)),

— pelnego wektora stanu x(k) (pod warunkiem, Ze mozZliwa jest obserwacja kata

natarcia «(k)).

W przypadku obserwacji skalarnego sygnalu wejsciowego i wyjéciowego, model mate-
matyczny (2) przetransformowano do postaci kanonicznej Frobeniusa i nastepnie prze-
ksztalcono do skalarnego rownania réznicowego o postaci

IK) = G(k) p+f (k) ©)
gdzie: f{k) — dyskretna funkcja przypadkowa z zerowa wartodcia oczekiwana (reszta
modelu),

Gk) = [k —1), 9(k—2), b(k—1), 8(k—2)],

. @Y = [auaz’ CI’CZ]T' )

Identyfikowane elementy macierzy ¢ zwiazane s3 z elementami macierzy stanu A i macierzy
sterowania B rownania (2) zaleZnodciami:

4y = 4130, — 011422, 43 = 4y +0As,,

¢ = by, ¢y = bi(a;1—a;2—a3,)+byas,.

Jezeli zmiany parametrow modelu (1) w czasie trwania procesu identyfikacji sa nie-
wielkie, wowczas do identyfikacji parametréw réwnania (3) zastosowaé mozna algorytm
rekurencyjny metody najmniejszych kwadratéw:

Pk) = pk—1)+ P(k) G* () Q(R) [8(k) — G(k) p(k ~ 1)],

P(k) = P(k—1)—P(k—1)G*()[Q~* (k) + G(k) P(k— 1) G* (k)] G (k) P(k — 1), @
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lub

o) = plk—1)+ PG (k) QK[ (k) - G(R) ok — V)], 5

P(k) = R(k—1)—R(k—1)G* () [Q~ (k) + G(k) R(k—1) G*(k)] "' G(k) R(k —~ 1), (
przy czym: @(k) — estymator macierzy parametréw ¢; Q(k) — wspdlezynnik wagi;
R(k) = (10*+10%) I, I — macierz jednostkowa.

Jesli niestacjonarno$¢ identyfikowanych parametréw jest silna, wéwczas algorytmy
(4) i (5) sa na ogot rozbiezne. Wowezas zdecydowanie lepsze wyniki otrzyma sie stosujac
tzw. uktad réwnan normalnych metody najmniejszych kwadratow [3].

Przy dodatkowym okresleniu kata natarcia «(k), identyfikacja jest mozliwa wedlug
nastepujacego algorytmu:

y (k) = @ (k— D+ PR) SR QK" (k) — S™(}) g™ (k—1)], «
Pk) = P(k—1)—P(k—1)S()[O~ 1 (k)+ ST (k) P(k—1) S(K)] " ST(k) P(k— 1), ©
gdzie: 9 — estymator macierzy parametréw
. k—1) d(k)
v — A'B Sk:_z(___._ = .
LR CEY b N

Algorytm ten wykazuje duzo wyisza zbiezno$¢ i dokladno$é identyfikacji niz algorytm
@) lub (5). ’

3. Algorytmy stabilizacji

Podstawowym zadaniem ukladu stabilizacji samolotu w kanale podiuznym jest utrzy-
manie charakterystyk stabilnos$ci i sterowalnosci na okre§lonym, zadanym poziomie.
Ponadto uklad ten powinien tlumié zakldcenia wystepujace podczas lotu samolotu w tur-
bulentnej atmosferze.

Ogolny schemat ukfadu stabilizacji przedstawiono na rys. 1.

mit) Son 51 Bt
wykonawezy] Samolot

- n{tl
uft} or (1)
Autopilot ( ‘,
z cztonem
wykohawczym 4—‘

Rys. 1. Schemat ukiadu stabilizacji w kanale podtuznym samolotu

Autopilot w oparciu o wielkosci wyjsciowe samolotu i sygnal m(t) przemieszczenia drazka
przez pilota generuje sygnal u(?). Rénica sygnalow m(r) i u(t) stanowi sygnat uchybu,
ktéry czton wykonawczy przeksztalca w przemieszczenie steru 8(¢). W dalszych rozwaza-
niach uwzgledniono tylko wiasciwoséci statyczne czlonéw wykonawczych, wyrazone po-
przez wspolczynniki wzmocnienia statycznego, ktére jawnie nie wystgpuja, a zawarte sa
odpowiednio we wspdiczynnikach wzmocnienia samolotu i w parametrach autopilota.
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Biorac pod uwage speinienie postawionych przed ukiadem stablhzacp zadan, najbar-
dziej odpowiednia jest nastepujaca struktura autopilota

u(t) = K ()m(0)+K,(8) 90 + Kz (D)n(D), (7)

gdzie n(?) jest przy$pieszeniem normalnym, a wspotezynniki K, (2), K,(¢) i K;(t) sa para-
metrami autopilota. Struktura ta wykorzystuje informacje o sygnalach bezposrednio
mierzalnych. Wprowadzenie czlonu Kl(t) m(t) zapewnia stabilizacje statycznego wspél-
czynnika wzmocnienia ukladu zamknigtego, a pozostale cziony uwzgledniajace predkogé
katowa pochylenia 19(t) 1 przy$pieszenie normalne n(¢) daja mozliwos¢ wplywania na te
dwie wielkodci.

Inne struktury autopilota, wykorzystujace informacje o pochodnej predkosci katowej
pochylenia 19"(t) Iub pochodnej przyspieszenia normalnego n(¢), cechuja sig wigksza wrazli-
wodcia na szumy pomiarowe (wynika to z rézniczkowania sygnatow) i tendenqq do wzmac-
niania zaklocen dzialajacych na samolot.

Dokonujac syntezy ukladu stabilizacji metodami przestrzeni stanéw mozna zbudowaé
autopilot w postaci sprzgzen proporcjonalnych od zmiennych stanu, co wyrazi si¢ réwna-
niem

u(k) = Ky(kym(k) + K, (k)d(k) + Ks(k)a(k), . @®)

gdzie k jest dyskretnym operatorem czasu, a Ks(k) — parametrem autopilota. Procesy
przejéciowe «(f) 1 »(t) maja zblizony charakter, stad nalezy wnioskowaé, Ze wlasciwosdci
struktury (8) i (7) sa podobne.

W przypadku wolnych zmian parametrow obiektu interesujgcy rezultat uzyskano
stosujac jednokrokowy, suboptymalny algorytm sterowania o postaci

8(k) = —[R(k)+B*Q(k) BI~*B*Q (k) Ax(k|k), ©
ktéry minimalizuje wskaznik jakosci
0 = x[(k+ D)IKI*Q(k) x[(k + D)Ik]+ R(k) 6*(k), (10)
przy ograniczeniach
x[(k+D|k] = Ax(k|k)+ Bd(k), ‘ {an

przy czym: x[(k-+1)|k] — predykcja wektora stanu; Q(k) — macierz wspolczynnikow
wagi; R(k)—~wspolczynn1k wagi; x(k|k) — wektor stanu otrzymany na wyjsciu filtru
optymalnego.
Poniewaz

o(k) = Ky(kym(k) —u(k)
stad:

uk) = K, (kym(k)— 6(k). (12)
Podstawowa wada algorytméw (8) i (12) jest koniecznosé okreslenia kata natarcia a(k).

Na rys. 2 przedstawiono stopieri kompensacji zakl6cenia dzialajacego na samolot

przez poszczegdlne struktury autopilota, Podczas symulacji ukladu stabilizacji zalozono,
e zakldcenie w () ma charakter sygnatu sinusoidalnego o jednostkowej wartoéci $redniej.

OdpowiedZ samolotu na zaklécenie w (¢) oznaczono poprzez ﬂ.w(t) i n,(t), natomiast
odpowiedz uktadu stabilizacji — poprzez $(¢) i n(t). Z przedstawionego rysunku wynika,
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Rys. 2, Wplyw struktury autopilota na kompensacje zakiocen dzialajacych na samolot

e struktury (7) i (8) majg zblizone wlasciwosci z punktu widzenia ttumienia zaktocen;
natomiast struktura (12) silnie thumi zaklocenie. We wszystkich przypadkach zatoZono
identyczne potozenie biegunéw ukladu zamknigtego.

4. Algorytmy adaptacji

Punktem wyjscia do syntezy algorytméw adaptacji jest biezaca znajomos$é charakte-
rystyk samolotu w postaci macierzy stanu 4 i sterowania B dyskretnego modelu matema-
tycznego (2). Mozliwe jest takze okreslenie macierzy A, i B, ciaglego modelu matematycz-
nego samolotu w kanale podhuznym za po$rednictwem zwiazkéw przyblizonych

A, = (A=-D/T,
- B, = B/«Tv (13)
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gdzie T jest okresem impulsowania sygnaléw, a I — macierza jednostkowa. Jezeli okres
impulsowania jest duzy, to réwnan (13) nie mozna stosowa¢ ze wzgledu na duzy blad
okreslenia macierzy A, i B,. Rowniez w przypadku malej wartosci T réwnan tych nic
mozna stosowaé, gdyz blad identyfikacji silnie wplywa na macierze 4. i B,. Doktadniej
parametry modelu cigglego wyznaczyé mozna z réwnan:

1

Ac = —T—IHA,
B, = [exp(4.T)—~1I]"'4.B. (14)
Transmitancje ciaglego modelu matematycznego uzyska si¢ z réwnania
) = 20 _ s agoip, = 0T
Go(s)*W—H[SI Al'B. = T252 4 2ETs 41 (15)

gdzie H = [, 0].

Podana metoda identyfikacji nie pozwala wyznaczyé transmitancji G (5) = ) =
_ _K,(l_—ljf.vz) 3
T2 2ETs+1°
G.(s) i G+(s saidentyczne [3]. Zera te na ogél maja znikomy wplyw na proces przejéciowy
n(t) i mozna je zaniedbaé, Wspolczynnik wzmocnienia przecigZenia okresla sie z zaleznoéci

V
Kn - KOT,3g’ (16)

a wlasciwie zer tej transmitancji, gdyZz mianowniki transmitancji

gdzie: ¥V — predkosé lotu; g — przyspieszenie ziemskie.

Zaktadajac, Ze w czasie trwania procesu przejsciowego identyfikacji i adaptacji para-
metry modelu matematycznego samolotu nie ulegng istotnym zmianom, to problem
syntezy algorytméw adaptacji mozna rozwigzaé klasycznymi metodami teorii sterowania,
Dla algorytmu autopilota (7), zastosowanego w obwodzie sprzgzenia zwrotnego, transmi-
tancja ukladu zamknigtego samolot-autopilot ma postaé (patrz rys. 1)

e M K, (14T9)
Go() =y = TEP 125 Tos i1 (17)
gdzie: m(s) — transformata sygnalu przemieszczenia draZka; '
K= K=Ky K= 22 K;.,

1+ K, K3+ K K,

7 - ]/ T>—K,K,T?
= 1+K2K'+K3Kn ’
- 2T+ K, K5 T,
T 2V (KK + K K (TP — K3 K, T2)

Algorytmy doboru nastaw (algorytmy adaptacji) parametréw autopilota K,(#), K»(t)
i K53(t) mozna okredli¢ [4]:

— z warunku stabilizacji wartosci maksymalnego przeregulowania o, i stalej czasowej
T,

— z warunku stabilizacji stalej czasowej T, i wspolczynnika tlumienia £,.

K;




PROBLEM STABILIZACHI SAMOLOTU... 255

Jezeli jest mozliwos¢ okreslania kqta natarcia «(f) wskazane jest postuzyé si¢ algoryt-
mem (8) lub ewentualnie (12), gdyz wéwczas nie ma potrzeby wyznaczania parametréw
ciggtego modelu matematycznego na podstawie modelu dyskretnego, co zwiazane jest
z okre$lonymi bledami. Dyskretna transmitancja ukladu zamknietego, dla algorytmu
autopilota (12), ma postaé

G(z) = ¥(2)

=" ClzI— A+ BK]"'B(1—K,), (18)

przy czym: jesli C = [1,0], to y(z) = #(2), a gdy C = [0, 1] to y(z) = a(z); natomiast
K = [K,, K]

Alogrytmy adaptacji parametréow K, i Ks mozna okredli¢ na podstawie zadanego
polozenia biegundéw transmitancji (18). Przyjmujac, dla zadanego polozenia biegundw,
réwnanie charakterystyczne ukladu zamknigtego w postaci:

2Z2+dz+e =0 (19)

oraz porownujac odpowiednie wspolczynniki rownania (19) i réwnania charakterystyczne-
go transmitancji (18), otrzyma si¢ zwiazki na warto$ci parametrow autopilota K, i Kj
dla dwu przedstawionych metod identyfikacji. Parametr K, okreSlony zostat z warunku
utrzymywania na stalym zadanym poziomie K; statycznego wspélczynnika wzmocnienia
K,. przyspieszenia normalnego n(?), czyli (patrz réwnanie (16))

14

an = KO: '57]"3?

= K; (20)
lub ewentualnie z warunku stabilizacji wspolczynnika wzmocnienia kata natarcia «(?),
okreglonego z transmitancji (18).

W przypadku stosowania algorytmu (12), macierze modelu matematycznego samolotu
A 1 B okreslane sa w procesie identyfikacji, natomiast K; — z réwnania (20). Istotny tu
jest wlasciwy dobor wartoéci wsp6lezynnikéw wagi tego algorytmu, ktére nalezy okreslié
np. drogg symulacji ukladu. Dobre rezultaty uzyskano uzaleZniajgc wartosci tych wspot-
czynnikéw od aktualnej wartosci wychylenia steru w ukladzie zamknigtym. Jezeli zmiany
! parametrow modelu matematycznego samolotu sa szybkie, wowczas ukfad stabilizacji
z algorytmem (12) moze utracié¢ stabilno$é.

5. Podsumowanie

W pracy przeanalizowano problem stabilizacji samolotu w kanale podiuZznym z uw-
zglednieniem zmian parametréw statycznych i dynamicznych samolotn. Zmiany te okresla-
no poprzez identyfikacje parametryczna, ktorej wyniki wykorzystano do korygowania war-
tosci parametréw autopilota przy pomocy odpowiednich algorytméw adaptacji. Zagadnie-
nia syntezy algorytméw identyfikacji, stabilizacji i adaptacji oméwiono przy zatoZeniu
quasistacjonarno$ci parametréw samolotu w czasie trwania procesu identyfikacji i adap-
tacji. Zalozenie to mozna przyja¢ dla wigkszosci obiektow latajacych.
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PeswonMme

MPOBJIEMA CTABHMIIM3AUMH CAMOJETA C HCIIOJBIOBAHHMEM
TTAPAMETPUYECKOW WIEHTUMGKAIIUNA

B paBote npopeféH aHaiuM3 CTabHIIH3auUM Camoliéra B NPOJOJIGHOM KaHAJIC YUWTHBAsT M3MEHEHHT
CTATMYECKHMX M JMHAMHYECKHX TapamMerpoB camonéTa. OTH U3MEHEHHS ONPENENISETCA Uepe3 NapameTpH-
YECKYIO MAEHTHDHUKALMIO NUCKPETHOM MATEMATHUECKOH MOMENH CaMONETa METOMOM HAaHMEHBUIMX KBaf-
paroB. PesynbTaTsl MACHTHG)MKALMA ABIAIOTCS OCHOBOH IS HUCIPaBIEHUA 3HAUCHHA TIapameTpoB Cuc-
TeMBbl CTabMIIM3aLUY ~— HCIOJIL3YS COOTBETCTBYIOLIME AJITOPHTMBI aJanTallH BO BPeMA H3MEHAIOIIHXCH
yeosuit monéra, IIpoGuemsr uaentHdUKaNKK, CTACHIM3ALUH U AAANTALUMH NIpeacTableno ucxoms U3
NPENNOCHUIKH HeGOJBLIMXK W3MEHEHHMIT TIAPAMETPOB MATEMaTHUECKOH MOJENH CamMOJIETa BO BPEMS NpPOM3-
XOMCHEHHSA TIEPEXOAHOTO NPOLECCa MASHTHMUKAIMM M alArTTaIH,

Summary

SOLUTION OF THE PROBLEM OF STABILIZATION OF AIRCRAFT BY MEANS
OF PARAMETRIC IDENTIFICATION

The problem of stabilization of an aircraft in the oblong channel with regard to changes of its static
and dynamic parameters is analysed. The changes are determined by means of parametric identification
of discrete mathematical model of aircraft by the method of least squares. The results of identification
provide the basis for correcting the values of the parameters of stabilization system provided proper algo-
rithms of adaptation during changeable conditions of the flight are used. The problems of identification,
stabilization and adaptation are presented on the assumption that small changes of the parameters of the
mathematical model of aircraft take place during the transient process of identification and adaptation.

Praca wplynela do Redakcji dnia 19 marca 1986 roku.



