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1. Wstep

Wspdlczesne samoloty cywilne i wojskowe wyposazane sa w coraz bardziej
zlozone pokladowe systemy sterowania. Wykorzystuje sie dodatkowe stery-
aerodynamiczne, sterowanie wektorem ciggu zespolu -napedowego, sterowanie
warstwa przyscienna, a sygnaly sterujace wyliczane sa przez komputery pokladowe,
Tak rozbudowane systemy nosza ogélna nazwe ukladéw aktywnego sterowa-
nia.Automatyzacja procesu sterowania dotyczy réwniez etapéw lotu sterowanych
recznie przez pilota; w takim przypadku pokladowy system sterowania modyfikuje
wlasnoéci pilotazowe samolotu.

Jedna z grup samolotéw o sterowanej konfiguracji - CCV (ang.Control Con-
figured Vehicle) stanowia samoloty wykorzystujace bezposrednie sterowanie sily
noéna — DLC (ang.Direct Lift Control). Zastosowanie takiego sterowania powoduje
zmiane wlasnosci statycznych samolotu (w stanach ustalonych) oraz dynamicznych
(statecznoéé, sterownos¢). W niniejszej pracy podjeto prébe oceny wplywu para-
metréw ukladu sterowania typu DLC na sterowno$¢ (manewrowosé¢) samoiotu oraz
doboru tych parametréw dla uzyskania pozadanych wartoéci wybranych kryteriéw
manewrowosci.

2. Bezposrednie sterowanie sila noéng

W samolotach o klasycznych ukladach sterowania ruchem podiuznym zmiana
sily noénej wywotana jest zmiana kata natarcia powierzchni nosnych, co wymaga
dokonania obrotu samolotu wokét osi poprzecznej. Wynika stad charakterystyczne
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opéznienie reakcji samolotu (zmiany przyépieszenia pionowego) na wychylenie
steru wysokoéci réwne w przybliZzeniu polowie okresu oscylacji krétkookresowych.
Bezpoérednie sterowanie sita nosna (DLC) mozna zdefiniowaé jako zmiang sily no-
énej niezaleznie od zmian kata natarcia [2]. Zazwyczaj wykorzystane sa obydwa
sposoby zmiany sily noénej — bezposredni i poprzez zmiane kata natarcia.
Proces przejéciowy ruchu samolotu po skokowym wychyleniu sterownicy pi-
lota mozna dobrze scharakteryzowal podajac przebieg przyrostu wspdlczynnika
przeciazenia samolotu n,(t), ktérego przykladowe przebiegi ilustruje rys.1:

AP,

m-g’

(2.1)

n: (t) =

gdzie: AP, — przyrost sily noénej,

m — masa samolotu,
g. -—— przysSpieszenie ziemskie.
Nz (t)

sp(t)"(t)'s_‘po _

|1 - . :

Rys. 1. Przykladowy przebieg przyrostéw wspdlczynnika przeciazenia samolotu po
skokowym wychyleniu sterownicy pilota: A — samolot z klasycznym ukladem
sterowania, B — samolot wyposazony w uklad DLC

Wplyw zastosowania bezpoéredniego sterowania sila noéna moina opisaé przy
pomocy wskaznika efektywnoéci DLC [3,4] okreélonego dla skokowego wychylenia
sterownicy pilota:

= Bx
r= . (2.2)
gdzie: )
N = ‘% n.(t) — poczatkowa wartoé¢ przyrostu wspélczynnika
. przeciaZenia ,
n.,, = ‘litgo n,(t) — quasi-ustalona wartoéé n,(t) (wlaiciwa dla

aproksymacji krétkookresowej) .
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Do dalszych rozwazan wykorzystamy model ukladu sterowania ruchem
podluznym samolotu przedstawiony schematycznie na rys.2. Zastosowano tutaj
skrzydlowe klapy wyporowe jako dodatkowq aerodynamiczny plaszczyzne sterowa,
lecz przedstawiona ponizej analiza bedzie réwniez sluszna dla innej konfiguracji
steréw, np. steru przedniego (”canard”).

&y

[ ———4 : 3 } } ‘)M = X
"5, 5, 8.Cc. q
v

Rys. 2. Uklad wspc’ﬂrzednych' 6raé~przyj§'t:e‘ oznaczenia

Do obliczenia zedefiniowanego wyzej wskaznika efektywnoici DLC oraz wy-
korzystywanych w dalszej czefci opracowania kryteriéw oceny manewrowoéci sa-
molotu wystarczajaca jest krétkookresowa aproksymacja ruchu podiuznego, ktéra
zapiszemy w postaci operatorowej:

s—2Z, -Us w(s) | _ | Zsu Zsy 5u(3)
—(Mys + M) s— M, q(s) M;sg Misg bk (s) |’
(2.3)
gdzie: U — predkoéé lotu,
w — predkos¢ pionowa,
q - — predkos¢ katowa pochylania,
Zw, M,,.. — wymiarowe pochodne aerodynamiczne, np. wg.[1).
Rozwigzujac réwnania (2.3) otrzymamy zwiazki:
w(s) = (Niu0u(s) + Nixbk(s))/Asp(s), ;
(24)

q(s)

(N2, 6u(s)+ Nj, 6x(3))/Asp (3),
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gdzie: Ng; = Zs5,8+ Fx, Fx =~(ZsxMy+ UoM;s,), X =H,K,
N{ =Axs+ Bx, Ax=Ms+ZsxMi, Bx =ZsxMy - ZwMsy,
Asp(s) = s? + 2dspwsps + whp,
w?sp = ZoM, — UM, dsp= —~(Zw+ My + U,Mgy)/2 - wsp.
Wykorzystujac zwiazek:

1
ns(s) = ;[810(-9) ~ Uog(s)], (2.5)
po przeksztalceniach otrzymamy:

r= wip . ZsgbHo + Zsx bk, ,
UO BH6H}(+BK6KK

gdzie:

bx, = t].il& 8x(t), X=H,K,
bxx = lim 6x(t), X =HK.

n, (4

Rys. 3. Szczegdlne przypadki przebiegu n,(t)

Rys.3 obrazuje przebieg przyrostu wspélc%ynm'ka przéciaZenia samolotu dla
réznych wartoéci wskaznika efektywnoéci DLC. Krzywa dla 7 < 0 jest charakte-
rystyczna dla klasycznego ukladu sterowania, pozostale uzyskano dla przypadku
sztywnego (kinematycznego) sprzezenia plaszczyzn sterowych. Z obliczes i analiz
[3,4] wynika, ze uzytkowy zakres wskaznika efektywnoéci DLC nalezy szacowal w
przedziale 0 < r < 0.5.
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3. Wybrane kryteria oceny manewrowosci podluznej samolotu

Do analizy wybrano te kryteria, na ktére zastosowanie bezposredniego ste-
rowania sila no$na wywiera bezposredni wplyw. Wykorzystujac krétkookresowsa
aproksymacje symetrycznego ruchu samolotu kryteria te moina przedstawic jako
funkcje parametréw konstrukcyjnych samolotu i ukladu sterowania.

3.1. Gradient przemieszczenia sterownicy wzgledem przyrostu

wspdlczynnika przecigzenia

Gradient ten zdefiniowany jest jako stosunek wychylenia sterownicy pilota
§p do quasi-ustalonej (dla aproksymacji krétkookresowej) wartofci przyrostu
wspdlczynnika przeciazenia:

._Sp
X?P B nzu ’
Po przeksztalceniach otrzymamy:
2 )
X'ﬂl P 8& . {id . 3.1
¢ = "0y " Bubu, + Brlxy 3D

3.2. Wskaénik oczekiwanej reakcji samolotu na przylozone sterowanie CAP
(ang. Control Anticipation Parameter)

Do oceny poczatkowej pilota wykorzystywany jest wskaznik CAP [5,7), zdefi-
niowany jako stosunek poczatkowej wartodci przyspieszenia katowego pochylania
€0 do ustalonej wartoéci przyrostu wspélczynnika przeciaienia n,,,:

__ o o @
CAP = € = 11.1135 dt(q(t)).

nlll .

Po przeksztalceniach:

wip Agbu, + Axbx, -
CAP = g-3E. : = :
Y- ¥ Uo Byéu, + Bibk, (3.2)

3.3. Kryterium procesu przejiciowego C*

Do oceny jakosci procesu przejsciowego po skokowym wychyleniu sterowicy wu-
korzystuje si¢ kryterium C* [6] bedace waina kombinacja liniowg przyspieszenia
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dzialajacego na pilota (w kabinie zalogi) i przyspieszenia wynikajacego z zakrzy-
wienia toru lotu: _

C() = - (malt) + 38)) + Fa(0),

gdzie: 1 - odlegloé¢ kabiny pilotéw od srodka masy s — tu,
U. — predkoéé kryterialna, U = comst.
Wygodnie jest posluZy¢ si¢ unormowanym kryterium c*

28

Uwzgledniajac wlasnoéci samolotu i ukladu sterowania, kryterium C* mozna za-
pisa¢ w postaci operatorowej:

A w? a28® + a3 + ag
C(s)= g o+ : 3.3
gdzie: ap = (Uo + Uc)(BHJH + BKJK), by = 6H(3), §k = 6K(3),
a1 = [(Uo+U.)Ag — Fyg —1Bg)éu +((Uo + U.)Ak — Fx — IBk|ék,
az = —(Zsy +1AN)SH — (Zs, + 1AK)ék.

Wspdlczynniki a; 53 ogdlnie funkcjami zmiennej zespolonej s. W praktyce przebieg
kryterium C* wygodnie jest wyznaczy¢ z definicji, na drodze symulacji cyfrowe;.

4. Struktura i wlasnoéci ukladu sterowania

W niniejszym rozdziale rozwazane beda dwie wersje ukladu sterowania,
pozwalajace ksztaltowaé wartodci kryteriéw manewrowoéci wymienionych w pkt.3.

4.1. Uklad sterowania ze sztywnym sprzezeniem powierzchni sterowych

Na rys.4 pokazano schemat blokowy ukladu sterowanja ruchem podluznym,
w ktérym wychylenie sterownicy §p powoduje jednoczesne wychylenie klap (6x)
i steru wysokoéci (6y). Wprowadzajac parametr konstrukeyjny p jako stosunek
wychylen plaszczyzn sterowych:

= — inaczej : —k—K
p_JH, J'p_ku,



MODYFIKACJA MANEWROWOSCI SAMOLOTU ... 407

Y=col {u,w,\),o',n',}

6u

SAMOLOT |

ky

Rys. 4. Struktura ukladu sterowania ze sztywnym sprzezeniem powierzchni sterowych

wprowadzone wczeéniej zaleZnosci charkteryzujace manewrowoi¢ samolotu mozna
przedstawi¢ w postaci zwigzkéw:
— wskaznik efektywnosdci bezposéredniego sterowania sils nosna:

re_Y3p Zogt Iy (4.1)
Uo Bu+ Bkp

— gradient wychylenia sterownicy wzgledem przyrostu wspélczynnika
przeciazenia: .

Xpr=-—9_, s | (42)
Sp Uokn ~ By + Bkp’ ]

lub w postaci unormowane;j:

n _ X22(9)
%3 = wio )
P

— wskaZnik oczekiwanej reakcji samolotu:

wis Ag+ Axp
CAP = ¢¥SB  LHT LKP 43
900 "By + Bkp’ (43)

— kryterium procesu przejsciowego:

Ls(s)
- 4
C*(s) = W'—==< Ms(s)’ (4.4)
gdzie: W' — staly wspélczynnik,
L3(s), M3(s) — odpowiednio wielomiany 2-ego i 3-go stopnia

wzgedem operatora Laplaceld s.

Wspélczynnik W’ oraz wspétczynniki wielomianéw L i M s3 funkcja parametrow
konstrukcyjnych samolotu oraz przelozenia p.
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4.2. Uklad sterowania g izodromowym sprzezeniem plaszczyzn <terowych

Na rys.5 przedstawiono druga wersje ukladu sterowania, na ktérym transmi-
tancja Gr(s) opisuje wlasnosci filtru gérnoprzepustowego (czlon rézniczkujacy rze-
czywisty), natomiast transmitancje Gwi(s) i Gwy (s) opisujg wlasnoéci elemen-
téw wykonawczych wychylajacych plaszczyzny sterowe (w pierwszym przyblizeniu
beda to elementy proporcjonalne bezinercyjne o jednostkowym wzmocnieniu). Po

SAMOLOT

Rys. 5. Struktura ukladu sterowania z izodromowym sprzezeniemn plaszczyzn sterowych

skokowym wychyleniu sterownicy pilota §p, plaszczyzny sterowe wychyla sie o
katy: :
6}(0 = kxépo, 6}10 = (ky + k,)&po.

W stanie ustalonym (dla t — oo) wychylenia wyniosa:
bk =0, SHy = kubp,.

Wprowadzajac dla przejrzystosci zapisu parametry konstrukcyjne ukladu sterowa-
nia:

Ok, kx
= =2, innaczej : p’ = ————,
p 6”0 J p kH + k:
1) ky
{4 K . . 17
= =K, inaczej: p"’ = ——
8, Tkt k,

odpowiednie wskaZniki i kryteria manewrowosci mozna przedstawi¢ w postaci
zwiazkow: )
_Wwsp Zsy + Z6KP’

r= To Bap’ (4.5)
I
2"
ns . _Ysp 9
X5: e FnBn’ (4.6)
2
CAP = g“’_SE .Au + Axp/ (4.7

Uo Byyp"
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Ly(s)
Miy(s)’

Ze wzoréw (4.1)-(4.8) wynika, ze wskazniki manewrowosci samolotu zaleza bez-
posrednio od parametréw ukladu sterowania, a wiec od k i p dla wariantu A4 oraz
k,ip'ip"” dla wariantu B.

W szczegblnosci dla drugiego wariantu ukladu sterowania (rys.5) poprzez wy-
bér wspélczynnikéw kg, kx i k, mozna zapewni¢ pozadana warto$¢ wskaznikéw
Xg; i CAP oraz pozadany przebieg funkcji C*(t). Stala czasowa T filtru gérno-
przepustowego o transmitancji Gg (rys.5) nalezy wybra¢ w ten sposéb, aby nie
wprowadzaé zaklocei w przebieg proceséw przejéciowych. Praktycznie stala cza-
sowa filtru powinna byé wiekszg od okresu krétkookresowych oscylacji samolotu.

C*(s) = W” (4.8)

5. Przyklad obliczeniowy

Dla zilustrowania wplywu parametréw ukladu sterowania na wskazniki
manerwrowosci samolotu wykonano obliczenia dla samolotu A4D ”Skyhawk”
wykonujacego lot na wysokoséci H = 0 m z predkoscia Uy = 133.4 m/s. Samolot
wyposazony jest w autonomicznie dzialajacy tlumik ruchéw pochylania oraz wy-
korzystano istniejace klapy skrzydlowe do bezposredniego sterowania sila nosna,.
Do obliczeti przyjeto nastepujace dane [1](w jednostkach SI):

Z, = ~0.873, Zs, = —12.1, Zs, = —36.24,
M, = —0.0647, M;, = —12.32, Ms, = —14.79,
Mg = —0.0022, M, = —3.698, wsp = 3.44rd/s,
1=0, U. =120 m/s.

Rysunki 6 i 7 przedstawiaja rezultaty obliczed dla ukladu sterowania ze sztyw-
nym sprzezeniem plaszczyzn sterowych. Na charakter zaleznosci wskaZnikéw r,
X’;‘; i CAP od przelozenia p najwiekszy wplyw wywiera pochodna momentu
pochylajacego wzgledem wychylenia klap (Mj, ), w szczegdlnosci dla przypadku
Ms, = Zs - My/Z, otrzymamy stala warto$é¢ gradientu X'g‘,‘ oraz liniowa
zaleznosé r i CAP od przelozenia p.

Na rys.7 naniésiono zalecany obszar przebiegu kryterium C* (wg.[8]) oraz
przykladowe wyniki obliczeri. Zwickszajac przeloZenie p (a wiec réwniez wskanik
r) uzyskuje sie przesuniecie wykresu C* do érodka tego obszaru.

Rysunki 8 i 9 przedstawiajg analogicznie rezultaty dla przypadku ukladu ste-
rowania z izodromowymi sprzeZeniami plaszczyzn sterowych.

Ze wzoru (4.6) wyliczyé mozna warto$¢ ky potrzebna do uzyskania zadanego
gradientu X}‘;, natomiast na rys.10 przedstawiono przykladowo mozliwosé wyboru
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Rys. 6. Wplyw przelozenia pomiedzy katem wychyienia klap a katem wychylenia steru
wysokoscl na wskazniki manewrowosci 8 — tu

3 t[s]

_ ]
Rys. 7. Przebieg C* dla samolotu A4D wyposazonego w uklad sterowania DLC ze
sztywnym sprzezeniem plaszczyzn sterowanych
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Rys. 8. Wp}yw parametréw konstrukcyjnych ukladu sterowania z izodromowym
sprzezeniem plaszczyzn sterowych na wskazniki manewrowosci samolotu

-"

Coor wal8] xg;=o,mm/g ky=875rd/m -
WARIANT A B o D E
+ 05 05 0,25 0,25 0,35
CAP 1,0 0,25 1,0 0,25 0,8
kg -27,0 -23,7 —15,8 12,4 -18,5
k, 377 2,6 18,3 8,1 18,3

J;;
3 tfs]

ol I

Rys. 9. Przebieg C* dla samolotu A4D wyposaionego w uklad sterowania DLC z
izodromowymi sprzezeniami

411
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Rys. 10. Przyklad wyboru parametru p” dla samolotu A4D wyposazonego w uklad
sterowania DLC z izodromowymi sprzezeniami plaszczyzn sterowych: A — zalecan
obszar kryterium CAP wg [5], B — dopuszczalny obszar CAP wg MIL-F-8785C (za [7]),
C — zalecany przedzial parametru p”

przelozenia p” w ukladzie sterowania, zapewniajacego uzyskanie pozadanej warto-
§ci wskaznikéw CAP i r. Parametr p’ wyliczyé moina ze w wzoréw (4.5) lub (4.7),
a nastepnie sprawdzi¢ poprawnoéé przebiegu kryterium C*(¢).

8. Uwagi i wnioski

Zastosowanie bezposredniego sterowania sila nosna powoduje modyfikacje
wlasnosci pilotazowych samolotu, w tym réwniez manewrowosci scharakteryzo-
wanej kryteriami przytoczonymi w niniejszej pracy. W zaleznosci od pozadanego
charakteru tej modyfikacji nalezy dobraé strukture i parametry ukladu sterowa-
nia. Izodronowe sprzezenie plaszczyzn sterowych pozwala na wieksza swobode w
ksztaltowaniu wlasnoici sterownoéciowych samolotu, prowadzi jednak do kompli-
kacji technicznej ukladu sterowania, |

Pomocniczym kryterium oceny manewrowosci samolotu moze by¢ wskaznik
efektywnosci bezposredniego sterowania sila nosna, gdyz jego wartoéé informuje o
szybkosci narastania sily noénej w przypadku wykonywania energicznych manew-
row. Dla oceny mozliwosci szybkiej zmiany wysokoéci niezbednej dla ominiecia
przeszkod w lotach na malej wysokoéci lub zlagodzenia skutkéw uskoku wiatru
podczas podejicia do ladowania proponuje si¢ wprowadzi¢ dodatkowe kryterium



MODYFIKACJA MANEWROWOSCI SAMOLOTU ... 413

H*(t):
H(t)
*(t) = —% t .
BO= g >0 (6.1)
gdzie: H(t) — zmiana wysokoéci lotu po skokowym wychyleniu
sterownicy pilota,
Hr(t) — zmiana wysokosci w przypadku skokowego przyrostu

przyspieszenia do wartoéci ustalonej (dla aproksymacji
krétkookresowej: Hr = in,,,t%).

Na rys.11 przedstawiono przebieg kryterium H*(t) dla rozpatrywanego
przykladu liczbowego dotyczacego samolotu A4D ”Skyhawk” wyposazonego w
uklad sterowania ze sztywno sprzezonymi plaszczyznami sterowymi. Przebieg
H*(t) pozwala oceni¢ mozliwoici wykonania przez samolot energicznego manewra
w plaszczyZnie jego symetrii.

sztywnym sprzezeniem plaszczyzn stero vych

Rozwazania powyzsze oparto na analizie wplywu struktury i parametréw
ukladu sterowania na wartoé¢ kryteriéw manewrowoéci stosowanych do samolotéw
z klasycznymi ukladami sterowania. Zastosowanie niekonwencjonalnych rozwiazas
(np.wykorzystanie sterowania aktywnego) zmienia jakosciowo wlasnoéci pilotazowe
samolotu i do ich pelnej oceny nalezaloby przeprowadzi¢ odrebne badania ekspe-
rymentalne (np. przy uzyciu symulatoréw lotu) dla zbudowania odpowiednich
kryteriéw oceny oraz okreslenia pozadanych zakreséw ich zmiennoSdi.
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Summary

The paper presents the analysis of structure and control system parameters influence
on chosen manoeuvrability characteristics for aircraft equipped with direct lift control
system. Certain methodology for parameter detrmination was suggested togother with
additional criteria for manoeuvrability assesment. The consideration were illustrated on
numerical example.

Peasome

B pabore mpencTaBneH AHAJAMS BIHAHHS CTPYKTYPH H HAPAMETPOB CHCTEME
yopabieHES HPORONLHLIM JABH)KEHHEM CAMOJNETA I HEIOCPEACTBEHHLIM YIIPABJIE-
HAeM moanémEOR cEnoit (HYTIC) Ha umsbpanHiie XapakTepHCTHKE MaHEBPEHHOCTH.
IlpepmonoskeHo MeTopAKy BLIGOpA NapaMeTpPOB CHCTEMEI, A TAK)Ke AOMONHHTEILHEIE
cnocofnl ONMEHKH MaHEBDEEHOCTH CaMOJETa.  ‘IAC/IeHHHE HOpAMep B KOTOPOM
HCIONL30BAHO AHHAMAKY NPOJOALHOIO ABMKeHEA camMonéra A4D *Craixoyk”® mimo-
CTPHPYEeT TEOPETHYECKEE PacCy XAcHHS.
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