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Konferencje "MECHANIKA W LOTNICTWIE”

Ogolnopolskie konferencje "Mechanika w Lotnictwie” zostaly zainicjowane
w 1984 roku przez prof, dr hab. inz. Stanistawa Dubiela i prof, dr hab. inz.
Zbigniewa Dzygadte z Wojskowej Akademii Technicznej oraz prof, dr hab.
inz. Jerzego Maryniaka z ITLiMS Politechniki Warszawskiej, ktérzy stanowig
niezmiennie Komitet Naukowy i Organizacyjny.

Zamiarem organizatoréow byto:

» stworzenie og6lnopolskiego forum stymulujgcego twaérczo srodowisko lot-
nicze réznych specjalizacji;

» ulatwienie i przyspieszenie przebiegu informacji o pracach naukowo-
badawczych, konstrukcyjno-technologicznych i eksploataciji;

 integrowanie $rodowiska naukowo-technicznego réznych dyscyplin: lot-
nictwa, techniki rakietowej i uzbrojenia;

« wspotprace srodowisk naukowych wyzszych uczelni, instytutéw naukowo-
badawczych przemystowych i wojskowych oraz przemystu.

W siedmiu kolejnych konferencjach wzieto udziat 417 Autoréw z réznych
osrodkow, ktorzy wyglosili tgcznie 360 referatéw, co wyszczegélniono w tabli-
cach.

Tablica 1. Referaty

ML-1  ML-II ML-111 ML-IV MI*"V ML-VI ML-VII

Tematyka 1984 1986 1988 1990 1992 1994 1996  Suma
Modelowanie,

identyfikacja 2 3 8 5 0 8 5 31
Dynamika lotu 4 8 3 5 5 7 11 43
Aerodynamika 0 0 7 0 6 9 2 24
Rakiety, pociski,

bomby 3 7 10 3 6 11 10 50
Smigtowce 6 4 4 5 4 1 1 25
Symulatory lotu 2 3 3 5 0 6 1 20
Flatter i drgania 8 5 8 5 7 7 6 46
Konstrukcja,

materiaty 0 0 4 5 5 5 7 26
Manewr.bojowa,

naprowadzanie 1 1 6 4 5 0 4 a
Statecznosé,

sterowanie 4 u 3 6 7 12 7 50
Dynamika silnikéw,

$migta 1 6 2 6 1 0 2 18

Sama referatéow 31 48 58 49 46 72 56 360
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Tablica 2. Autorzy

Instytucja Autora ML-1 ML-Il ML-lIl ML-IV ML-V ML-VI ML-VII Suma

ILot. 6 11 4 7 9 1 14 62
ITLIMS PW 11 12 17 23 12 27 18 120
ITWL 4 7 6 3 3 2 5 30
IDS-PZL W-wa Okecie 0 0 2 0 0 4 1 7
Pol. Rzeszowska 2 0 5 0 0 4 5 16
OBR-WSK PZL Mielec 1 2 0 0 0 2 0 5
SZD-PZL Bielsko-Biata 0 2 3 0 0 0 0 5
WAT 13 12 20 11 19 24 30 129
WSI Radom 2 1 3 1 0 1 2 10
WOSL Deblin 0 0 0 2 0 0 0 2
WSK PZL Swidnik 0 0 1 0 1 0 0 2
IPPT PAN W-wa 0 5 0 0 1 0 3 9
Inne 0 6 1 4 4 1 4 20
Suma 39 58 62 51 49 76 82 417

Wszystkie obrady na konferencjach miaty charakter plenarny. Referaty
byly podzielone na sesje tematyczne co utatwia prezentacje i dyskusje. Obrady
przebiegaly w twérczej i zywej atmosferze nacechowanej zyczliwoscia.

Prace przedstawione na konferencjach zostaty opublikowane w wydawnic-
twach Polskiego Towarzystwa Mechaniki Teoretycznej i Stosowanej.

Zaréwno dotychczasowe konferencje jak i publikowane prace zyskaty
wysoka ocene uczestnikow.

Zgodnie z dwuletnim cyklem w maju 1968 roku odbedzie sie VIII Ogol-
nopolska Konferencja MECHANIKA W LOTNICTWIE "ML-VIII” 1998, na
ktora serdecznie zapraszajg organizatorzy.

Jerzy Maryniak



Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
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Badanie modelu glowicy samonaprowadzajacej z koordynatorem
optycznym z modulacjg amplitudowo-fazowag w warunkach zaktcen
flarami

dr inz. Wiodzimierz Borowczyk
Wojskowa AkadendaTechniczna

Streszczenie

W pracy przedstawiono model matematyczny zyroskopowej gtowicy
opacznej przeznaczonej dla samonaprowadzajacej sie rakiety. Opracowany
model matematyczny gtowicy umozliwia badanie jakosci pracy gtowicy w
warunkach wystepowania zaktocen aktywnych (flary).

Model matematyczny zawiera: model ukfadu optycznego wraz z tar-
cza modulujacg promieniowanie zrodta, model toru elektronowego obrobki
sygnatu z detektora, model uktadu stabilizacji obrotéw zyroskopu, model zy-
roskopu wraz z ukfadem wytwarzajgcym moment wymuszajacy precesje zy-
roskopu.

Sygnatami wejsciowymi dla powyzszego modelu sg katy linii rakieta-
cel w plaszczyznie pionowej i poziomej wyliczane z rozwigzania réwnan ki-
nematycznych metody proporcjonalnego zblizenia w przestrzeni. Takie roz-
wigzanie umozliwia symulowanie zmiany potozenia celu (zrédta promie-
niowania) w przestrzeni jak w rzeczywistych warunkach naprowadzania ra-
kiety na cel.

Wyniki badan opracowanego modelu uzyskano w wyniku symulacji
modelu na komputerze w oparciu o program napisany w jezyku algorytmicz-
nym C++. Uzyskane wyniki symulacji przedstawiono na wykresach, ktore
moga by¢ pomocne do analizy' skutecznosci zaktdcen tego typu gtowic przez
flary o réznych energetycznych jaskrawosciach i réznych predkosciach
przemieszczania sie wzgledem celu.
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1. Wstep

Wspotczesne samoloty bronigc sie przed rakietami przeciwlotniczymi z cieplnymi
glowicami stosujg wyrzucane z samoltu putapki cieple w postaci flar, ktére sg wysokotem-
peraturowymi zrodtami ciepta.

W pracy zajeto sie badaniem wptywu zaktocen aktywnych w postaci flar na pro-
ces $ledzenia zyroskopowej gtowicy $ledzacej z rastrem dla modulacji amplitudowo-
fazowe;j.

Koordynatory $ledzace skiadajg sie z obiektywu, rastrowego analizatora
(tarczy skladajacej sie z sektordw przezroczystych i nieprzezroczystych o odpowied-
nim ksztatcie), detektora, toru elektronowego oraz elementu wykonawczego. Element
wykonawczy $ledzacego koordynatora jest zyroskopem o trzech stopniach swobody.
Schemat blokowy zyroskopowej gtowicy Sledzacej przdstawia rysunek 1.

Rys.l. Schemat blokowy zyroskopowego koordynatora $ledzacego

Uklad optyczny  koordynatora przeksztalca przestrzenny  rozktad energe-
tycznej luminancji, sprowadzajac go do rozktadu na ptaszczyznie ogniskowej uktadu
optycznego. W plaszczyznie ogniskowej umieszcza sie analizator rastrowy. Strumien
promieniowania  elektromagnetycznego, zmodulowany przez analizator, pada na detek-
tor, ktéry’ zamienia strumied promieniowania na sygnat elektryczny.  Sygnat elek-
tryczny jest nastepnie obrabiany w torze elektronowym, z ktérego wydziela sie infor-
macje o wspdtrzednych biegunowych promieniujgcego obiektu. Rastrowe analizatory ob-
razu stosowane sg przede wszystkim w optycznych i optyczno-elektronowych koordynato-
rach. Rozwigzujg one trzy podstawowe zadania:
¢ przeksztatcenie przestrzennego rozktadu strumienia promieniowania w funkcje czasu;
¢ wydzielenie sygnatu uzytecznego od obiektu z tta tj. przeprowadzenie przestrzennej fil-

tracji;
+ okreslenie wspotrzednych obiektu w uktadzie wspétrzednych biegunowych.

Do realizacji tych zadan stosuje sie rozne rodzaje analizatoréw, ktére mozna
podzieli¢ na:modulujace analizatory obrazu bez rozktadu obrazu z jednym odbiornikiem;
mozaikowe analizatory obrazu; rastrowe analizatory obrazu.



"ML-VII” 1996 7

Pierwotng obrdbka informacji zapewnia zespo6t sktadajacy sie z:  obiek-
tywu, rastrowego analizatora i detektora. Zespdt ten zapewnia przeksztatcenie prze-
strzennego rozkiadu energetycznej jaskrawosci na sygnat elektryczny bedacy funkcja
czasu.

Wtorng obrobka informacji zapewnia tor elektronowy, ktéry nie tylko prze-
ksztatca sygnat elektryczny, ekwiwalentny przestrzennej filtracji ale zapewnia sttu-
mienie szuméw odbiornika

Podstawowym zadaniem koordynatoréw' $ledzacych w rakietach jest pomiar pa-
rametru sterowania rakieta. W przypadku samonaprowadzajach sie rakiet, doktadnos¢ ich
naprowadzania na cel zalezy' gtéwnie od doktadnosci pracy $ledzacego koordynatora - $le-
dzacej glowicy. W celu zbadania wptywu koordynatora na proces naprowadzania rakiety
nalezy dysponowa¢ modelem matematycznym koordynatora $ledzacego i catej zyroskopo-
wej glowicy Sledzacej. Model gtowicy' sktada sie: z modelu uktadu optycznego, modelu a-
nalizatora (rastra), modelu zyroskopu, modelu ukfadu stabilizacji obrotéw zyroskopu, mo-
delu uktadu tom elektronowego obrdbki sygnatu odbiornika, oraz modelu ukfadu wytwa-
rzajagcego moment wymuszajacy precesje.

Model matematyczny calej S$ledzacej gtowicy pozwolg na badanie wplywu
poszczegblnych parametréow glowicy na doktadnosé okreslania wspétrzednych promie-
niujacego obiektu oraz predkosci katowej S$ledzenia, ktdéra jest parametrem sterowania
w pasywnych systemach samonaprowadzania rakiet przeciwlotniczych matego zasie-
gu. Uzyskany w ten spos6b model matematyczny glowicy samonaprowadzajacej mozna
potaczy¢ z modelem pozostatej czesci systemu sterowania rakietg i bada¢ wptyw parame-
tréw glowicy samonaprowadzajacej na doktadno$¢ samonaprowadzania rakiety.

Zrédiem promieniowania elektromagnetycznego dla tego typu gtowic jest sa-
molot znajdujacy7sie na bardzo duzej odlegtosci od koordynatora. Na duzych odle-
gtosciach obraz celu tworzony przez uktad optyczny przeksztatca sie w plamke a-
berracyjng. ktorej wielko$¢ i ksztatt wplywa na doktadno$¢ pracy koordynatora.
Znajac rozktad energii w plamce aberracyjnej, ksztalt tarczj' modulujgcej oraz czu-
08¢ detektora, mozna wyznaczy¢ sygnat elektryczny na wyjsciu detektora przy' zatozeniu,
Ze na tarcze nie pada promieniowania tfa.

2. Model ukfadu optycznego i analizujacego rastra

Przestrzen przedmiotéw, obserwowana przez uktad optyczny posiada okreslo-
ny rozklad energetycznej jaskrawosci B(x,y,z;y,u;Lt), zalezny od przestrzennych
wspétrzednych punktu (x,y,z), katow obserwacji w azymucie y, kacie podniesienia o,
dhugosci fali X i czasu t. Rozkfad ten w pelni charakteryzuje zrédto promieniowania. Z
punktu widzenia zadan optycznego namiaru nalezy’ rozr6znia¢  promieniowanie
uzyteczne, niosace informacje o obecnosci, potozeniu i przemieszczaniu obiektu od
zaktdcajacego promieniowania ta.

Pasywne uktady optyczne maja do czynienia z niekoherentnymi Zrédtami pro-
mieniowania obiektu i promieniowaniem odbitym od obiektu, dlatego pod pojeciem
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energetycznej jaskrawosci rozumie sie strumien z jednostkowej powierzchni w jednost-
kowym kacie przestrzennym na jednostke dtugosci fal.

Dla ukfadéw optycznych stosowanych w glowicach $ledzacych katy' y i u
mato zmieniajg sie w granicach pola widzenia, dlatego przyjmuje sie warto$¢ srednig. Z
zasady przyrzady pelengacyjne tworza obraz przestrzeni przedmiotéw w ptaszczyznie o-
gniskowej obiektywu. Z uwzglednieniem powyzszego zamiast trzech wspotrzednych
promieniujagcego punktu Xx,v,z mozna rozpatrywa¢ dwie katowe wspotrzedne a i p
lub odpowiadajgce im wspdtrzedne prostokatne w ptaszczyznie ogniskowej xoyo-

Biorgc powyzsze pod uwage ogranicza sie do rozpatrywania dwuwymia-
rowego statycznego pola energetycznej jaskrawosci: B(xo,y0). Cze$¢ nalezacg do o-
biektu namiaru oznaczymy przez Bo(.\o,yo). Obiekty moga posiada¢ rdéznorodny rozktad
jaskrawosci na ptaszczyznie. Przy rozpatrywaniu zadan $ledzenia obiektu uwzglednia
sie fakt, ze wykrycie promieniujgcego obiektu odbywa sie na duzych odlegtosciach.
Uktad optyczny ze wegledu na niedostatki czutosci i wymagania odno$nie rozmiaréw' wy-
konuje sie o duzej jasnosci Prowadzi to do tego, ze aberracje (z uwzglednieniem rzeczywi-
stych rozmiaréw pola widzenia i szerokosci widma) nie moga by¢ uznane jako pomi-
jalnie mate wielkosci, Taki uktad optyczny nie jest zdolny do rozrozniania detali
ksztattu, mocno oddalonego obiektu $ledzenia, widzac go jako $wiecacy punkt. Kiedy
rozmiar>"katowe promieniujagcego obiektu sa mniejsze od zdolnosci rozdzielczej ukta-
du optycznego, stosuje sie model "punktowego Zrédta promieniowania".

W miare zblizania sie obiektu do celu wymiary katowe promieniujgcego obiektu
sg wigksze od zdolnosci rozdzielczej uktadu optycznego. Jednakze w takim przypadku sy-
gnat od obiektu jest na tyle przewyzsza sygnaty od zaktdcen, ze rdznica miedzy promieniu-
jacym obiektem punktowym a rzeczywistym obiektem jest nieistotna.

Do wyznaczenia odpowiedzi impulsowych uktadu optycznego i analizatora
(tarczy' modulacyjnej) wykorzystuje sie  model "punktowego” Zroda promieniowania,
ktory opisuje sie za pomocg dwuwymiarowej funkcji Diraca.

Wihasciwosci uktadu optycznego charakteryzuje sie przy pomocy odpowiedzi im-
pulsowej (odpowiedz na impuls przestrzenny) Funkcje te nazywa sie funkcjg rozproszenia
punktu i oznacza przez g(x,y). Funkcja g(x,y) jest jedng z wazniejszych charaktery-
styk ukfadu optycznego. Przy pomocy funkcji g(x,y) przedstawia sie przy modelowa-
niu ukfad opt>czny. Wielkos$¢ kragzka rozproszenia okre$la zdolno$¢ rozdzielcza ukta-
du, tj. minimalng odlegto$¢ miedzy- dwoma punktowymi obiektami, kiedy sg one roz-
rozniane jako oddzielne obiekty. Do modelowania matematycznego wielko$¢ krazka roz-
proszenia jest podayvana przed producenta (projektanta) uktadu optycznego.:

Jesli obiekt znajduje sie w punkcie o wsp6trzednych (xgjg), to jego obraz po-
siada rozktad oSwietlenia, zalezny od yysp6trzednych obiektu g(x,y,x"y), gdzie X' = MXgj
y'=M-yga M - wspdtczynnik transformacji wspotrzednych przez uktad optyczny, charak-
teryzujacy skale obrazu.

Odpowiedz impulsoyva uktadu optycznego zalezy od kierunku padania promieni
na uktad optyczny i jest niesymetryczng funkcjg wzgledem potozenia punktowego
zrodta. W ogolnym przy padku funkcje rozktadu jaskrawosci krazka rozproszenia moga
by¢ réznych typow [1,10,11j. W pracy w oparciu o0 [1,2] przyjeto unormoyvang odpowiedz
impulsowa W postaci Gausoidy
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g(x,y) = 1.25-r@-cxpf-4r§2-(x2 + y2)] (1)

gdzie r0- promien plamki rozproszenia.
X,V - wspbtrzedne punktéw na plamce aberracvjnej

Opis uktadu optycznego przy7 pomocy odpowiedzi impulsowej g(X,y) (1) jest opisem
przestrzennego dwuwymiarowego filtru.

W celu okreslenia wspotrzednych obiektu, obraz wytworzony przez uktad optycz-
ny poddaje sie analizie przy pomocy specjalnych urzadzerh nazywanych analizatorami
zobrazowania.  Analizatory zobrazowania umieszcza sie w pfaszczyznie ogniskowej u-
ktadu optveznego i odpowiednio przemieszcza wzgledem obrazu. Przy takim wzajemnym
przemieszczaniu strumien $wietlny podlega modulacji. Czesto analizator obrazu jest
jednoczesnie odbiornikiem promieniowania.

W pracy zajeto sie modelowaniem analizatora obrazu dla modulacji amplitudo-
wo-fazowej pokazanego na rysunku 2.

Sygnal na wyjsciu detektora przy
zatozeniu ze jego czutos¢ S w catym
polu widzenia jest stata jest réwny

u=S-<jEi(x,y)dxdy) 2
> D

gdzie E;(x,y) - oSwietlenie w

punkcie odbiornika o wspo6trzednych

(x,y); D - powierzchnia o$wietlonej

czesci odbiornika lub przezroczystej cze-

§ci analizatora.

Przy ztozonym ksztalcie anali-

Rvs.2 Raster dla modulacji amplitudowo-fazowej zatora obrazu catki nie mozna wyliczy¢

analitycznie i dlatego wylicza¢ sie ja
numerycznie

m |
v=S-7Y JEi(xi,y)AxAy ?3)
=iy =il

gdzie Ei(Xi.yj) - obraz obiektu w postaci dyskretnej z krokiem Ax=Ay= A

W tym przypadku dla kazdego punktu zobrazowania o wsp6trzednych
(XLyl) sprawdza sie czy dany punkt znajduje si¢ w obszarze D i sumowanie przeprowa-
dza sie tylko dla tych warto$ci obrazéw ktdre znajduja sie w granicach obszaru D.
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Do uzyskania doktadnosci okoto 10% nalezy wydzieli¢ w krazku rozproszenia okoto 30
punktow [ 1],

3. Model toru elektronowej obrobki sygnatu detektora

Model toru elektronowego skfada sie z modelu wzmacniacza rezonansowego na-
strojonego na czestotliwo$¢ nosna, detaktora amplituowego oraz wzmacniacza rezonanso-
wego nastrojonego na czestotliwo$¢ obrotu zyroskopu o transmitancji. Wiasnosci dyna-
miczne filtru rezonansowego opisuje transmitancja (4).

2-k-e-(0Os S
G(s) = - - — 1 f )
S +2 w'E0)S-S + 0)s

gdzie: k - wspétczynnik wzmocnienia;
@8 - czestotliwo$¢ nastrojenia wzmacniacza;
\' - wspotczynnik thumienia

Do zamodelowania takiego wzmacniacza rezonansowego opracowano rekuren-
cyjny filtr cyfrowy metodg dyskretnej aproksymacji. Sens tej metody zawiera sie w zamia-
nie ciggtych liniowych uktadéw ekwiwalentnymi impulsowymi, ktérych zachowanie moz-
na opisac przy pomocy prostych rekurencyjnych zaleznosci. W metodzie zamienia sie ope-
ratory catkowania operatorami catkowania dyskretnego. Przeksztalcajac zalezno$¢ (4)
dzielac licznik i mianownik przez s2 otrzymamy

7(9 = X(9. 2k-4-a,— 'Y(S). .5_ + 42 -
S

— >2kfca’ 1 3 ><>- . .
I ss, Vv W metodzie Raggazini - Bergera czio-

ny r6znego rzedu majg rézne transmi-

yi ;
"2 uds i tancje. Dla cztonow pierwszego i dru-
h giego rzedu zaleznosci sg nastepujace [
25®s ! 1
Rys. 3 Struktura rekurencyjnego filtru wzmacnia-
Cza rezonansowego 1 At 14z

(6)
S ~T 12"

1 &tr 1442
3

podstawieniu (6) do (5) otrzymuje sie roéwnanie opisujace dyskretny filtr rekurencyjny dla
wzmachiacza rezonansowego
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y[n\ = — mx[n] - x[n- 2])- — ey[n- 1- ~— ey[n- 2] )
a, a, a,
- @ -At2
gdzie: a =k *e-0)s-A/; b —--—--—-é-—--; c- gcos-A*; d=b+c;ee=4-b;p=b-g;

3i = 1+d; a2=-ee -2.

Model matematyczny detektora amplitudowego (obwiedni) skiada sie z szeregowego pota-
czenia detektora kwadratowego i cztonu inercyjnego. Detektor kwadratowy podnosi chwi-
lowe wartosci sygnatu o czestotliwosci no$nej do kwadratu. Czion inercyjny o transmi-
tancji (8) zamodelowano w oparciu o zaleznosci rekurencyjne.

T&+y =x(t) ®
at

Zgodnie z zalezno$cia W.A. Kotelnikowa warto$¢ wejsciowa x(t). posiadajaca ciagte wid-
mo. moze byé przedstawiona za pomocg swoich dyskretnych wartosci w punktach
tn(n=0,1,2....). Jesli oznaczy¢ x(tn) = xnréwnanie (7) przyjmie posta¢

Tr+y =X, <9
at

Przy t,<t<t-i y{t) —xn+ Cme 1, staddlat=t, uzyskamy yn—x +C-e T ,a

po wyznaczeniu statej catkowania C réwnanie przyjmie ostateczng postac¢
h

yni =x,,+(yn- xn)-e 7 (W)
gdzie: h=t"i -tn (n=0, 1,2,...);
T - stata czasowa filtru

4. Model matematyczny zyroskopu wraz z uktadem podtrzymywania obrotéw

Do opisu zyroskopu wykorzystano trzy prawoskretne uktady wspotrzednych:

« uktad wspotrzednych zwigzany z nieruchomym uktadem startowym OXsYsZs;

« uktad wspétrzednych zwigzany z korpusem rakiety OXYZ;

« uktad wspotrzednych zwiazany z obracajagcym sie wirnikiem zyroskopu OXgYgZg.
W modelu glowicy przyjeto celowo prawoskretne uktady wspotrzednych. Przyczyng przy-
jecia takich uktaddw wspotrzednych jest zamierzane potgczenie medelu glowicy z modelem
istniejacej rakiety, dla ktorej znane sg wsp6tczynniki aerodynamiczne okreslone w ukla-
dzie prawoskretnym.
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Sl AVE
*Z - Yoo

Rys.4. Orientacja uktadu wspoétrzednych Rys.5. Orientacja uktadu wspétrzednych
zwigzanego z zyroskopem wzgledem u-  zwigzanego z rakietg wzgledem ukfadu
ktadu zwigzanego z rakietg startowego

T \g

Rys.6.Orientacja uktadu wspétrzednych zwigzanego
z zyroskopem wzgledem uktadu startowego

Przejscia z jednego uktadu wspétrzednych do drugiego opisujg macierze kosinu-
sow kierunkowych. B jest macierzg kosinuséw kierunkowych przejscia z uktadu OXsYsZs
do uktadu OXYZ (11). C jest macierzg kosinuséw kierunkowych przejscia z ukfadu
OXsYsZs do uktadu OXgYgZg (12);. D jest macierzg kosinuséw kierunkowych przejscia

z uktadu OXYZ do uktadu OXgrgzg(13).
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COS u *CO0S <&

13

sin v mCcos @ -sin”

- sin u mcos + COS v -COSy +
B= COS (j>-siny (11)
+cosi>-sin”-sinj' -t-smu-sm”-sin”
sin v msiny + - COSv esiny +
COS $>mCOS y
+ COS U *sin A ecoS” +sinu-sin™-cosx
COSVecos i sin v ecosu ~smn
-sin v-cosy g + COSV-cosy +
C= cosu-sinyg (12)
+ COS V *Sin u *siny +sSm Vv esin u miny
sin v esiny +
COSu *COS y
+ COSV *SM xi*COS vy + Sin vV *sin u *coSy
COS rix *COS tj2 sin rj. mMOS 77, -sin tj2
-sin cos 7" + COS T mCOS Y mgl +
D= : (13)
cOos 72 min y Kzgl.
, +COS 77 *sin rj2 msiny~ +sin 77, esin 772 *sin y mgl
| sin 77, -sin + -C0s ??-smy, +

| +co0s 77, *sin tj2 mc0Sy mgl

cos 7|2 mcosy mgi
-sin ?77; -sin tj2-coSy vagi

Macierz D zgodnie z teorig liniowego przeksztatcenia przestrzeni mozna wyliczy¢ zgodnie

z zaleznoscig

D=

CBr (14)

Przy zalozeniu, ze osi OXgYgZg sa gtownymi osiami inercji réwnania ruchu zyroskopu
zrzutowane na osi uktadu wspdtrzednych zwigzanych z zyroskopem przyjmuja postac:
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(16)

gdzie: 1. J ,1 -momentybezwtadnosci wirnika;
xe w X
(O)Jg ,(Dyg , 0 r -rzutv predkosci katowej wirnika na osi OXg,0Yg,0Zg:

Mx My, Mz- rzuty momentu M g na osi OXg, OYg, OZg

W celu okreslenia katowego potozenia osi zyroskopu potrzebna jest znajomosé katow v,u i
yg Katy te wylicza sie z uktadu réwnan rézniczkowych (17), wynikajacego z rysunku 4.

r=G>x +tg(u) \a)Xy-cos(yg) + axt -sin(? g)
v oS (W) = (0,9 *cos(fg) + 0 \f +sin("?) (17

u=G)v -cos00-®, -sin(v )
sg 6 9 d

4.1 Momenty dziatajgce na wirnik zyroskopu ze strony kardanowego zawieszenia

Wewnetrzna ramka zyroskopu waha sie wzgledem osi Z ukfadu wspétrzednych
zwigzanych z rakietg. Katy wahania ramek zawieszenia kardanowego pokrywaja sie z ka-
tami namiaru rlii r)2 (kat)' miedzy osig wzdtuzng rakiet)’, a osig Xg zyroskopu. Wahania
osi zyroskopu wywotujg momenty inercji, ktore oddziatywajg na wirnik zyroskopu Oprécz
tego ze strony zewnetrznej ramki na wirnik oddziatowuje moment tarcia.

Moment dziatajagcy na wirnik zyroskopu ze strony zawieszenia kardanowego zyroskopu
zrzutowany na uktad wspotrzednych zwigzanych z zyroskopem OXgYgZg przedstawia si¢
nastepujaco:

(18)
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MKgx=-M T sign(rg)
MKagy

Ky®D[2,2]+ Kz ®D[2,3\
y®D[2,2]+ Kz D[ 19)

MKg, = KymD[3,2] + K. «D[3,3]

gdzie: Ky. Kz- rzuty momentu od zawieszenia kardanowego na osi OX i OY;
YR - predko$¢ katowa obrotu rakiety wokot osi wzdtuznej,

4.2. Momenty dziatajgce na wirnik zyroskopu ze strony cewki korekcyjnej i cewek
podtrzymywania obrotéw zyroskopu

Przy okre$laniu momentow dziatajagcych na wirnik zyroskopu ze strony cewki ko-
rekcyjnej i cewek podtrzymywania obrotéw przyjeto nastepujace uproszczenia:

1) cewki rozbiegu i korekcyjna wytwarzajgjednorodne pole magnetyczne, dla kto-
rego jest stuszna zasada superpozycji

D=0 r +<si (20)

gdzie O - sumaryczny strumien;

<)f- strumien cewek podtrzymujacych obroty zyroskopu:

<tk - strumien cewki korekcyjne;.
2) Wynik wspotdziatania pola wytwarzanego przez cewke korekcji i strumien ma-
gnesu statego wirnika moze by¢ przedstawiony zaleznoscig wektorowg

(21)
gdzie M - wektor indukcyjnosci magnesu statego wirnika;
k' - wspotczynnik proporcjonalnosci, ustalany eksperymentalne;

L - moment sit dziatajgcych na wirnik zyroskopu ze strony pola elektromagne-
tycznego
cewek podytrzymywania obrotéw i cewke korekcyjna.

W og6inym przypadku strumien ¢>r dziata wydtuz osi. odchylonej od osi wzdhuz-

nej rakiety o kat Kz, a strumien wzdtuz osi rakiety. Wtedy rzuty sumarycznego stru-
mienia na osi uktadu zwigzanego bedg nastepujgce

@ = 4)k
Oy=-Or-sin/.2 (22)
O ,- 0 r-O0sA2
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Po zrzutowaniu rownan na osi uktadu zwigzanego z wirnikiem zyroskopu uzy skuje sie na-
stepujac)’ wektor strumienia w uktadzie OXgyfZg

O-,'dc [ol
(y% =D- (23)
Ol

~gJ

Réwnania na skfadowe momentu sumarycznego oddziatywajacego na wirnik zyroskopu sg
nastepujace

4*8 :*-<D.28

. (24)
L;/g 0
4, = -*e$%,

gdzie: Lr ,Lr ,L7 - rzutv momentéw’oddziatywania na wirnik od cewek;
Xg Jg lig

M —MK +L —K m)x
M xg xg s
M-jr = MK-y, + Lj, ~ K r mcoT (25)
M 7l MK, +Lz Kr >/

gdzie k=k’-M - stata;
M Kxg’ M K 9 MK 5 sktadowe momentu dziatajgcego na wirnik ze strony za-

wieszenia kardanowego

5. Badanie niesledzacego koordynatora w warunkach wystepowania zaktocen aktyw-
nych

W koordynatorach z modulacjg amplitudo-fazowg strumienia elektromagnetycz-
nego sygnat wyjsciowy jest pierwsza harmoniczng zmodulowanego sygnatu. Amplituda
zawiera informacje o katowej rozbieznosci pomiedzy osig optyczng a kierunkiem na cel,
natomiast faza okresla ptaszczyzne rozbieznosci.

Doktadnos¢ okreslania wspdtrzednych katowy ch dla tego typu koordynatoréw za-
lezy od od rozmiaradéw plamki aberracyjnej oraz od szerokosci sektordw przezroczystych i
nie przezroczystych. Opracowany model matematyczny i program komputerowy umozliwia
zmiane wielkosci plamki aberracyjnej oraz ilosci sektordw.

Rakiety przeciwlotnicze na wspotczesnym polu walki spotykaja sie z zaktdceniami
aktywnymi tzw flarami. Flary sa to wysoko temperaturowe zrodta promieniowania podcze-
rownego, majace skutecznie zaktdca¢ naprowadzanie rakiety na samolot. Przy niewielkiej
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powierzchni tego typu zrddet muszg posiada¢ wysoka temperature aby strumiefA promie-
niowania docierajacy do uktadu odbiorczego byt niemniejszy od strumienia promieniowa-
nia od celu.

Koordynatory stosowane w rakietach przeciwlotniczych maja niewielkie pole wi-
dzenia 1+ 1,5°. W tak matym polu widzenia moze oprécz samolotu znalez¢ sie 1 lub 2 fla-
ry. Interesujace jest jak bedzie zmieniat sie sygnat wyjsciowy koordynatora w przypadku
gdy wjego polu widzenia znajda sie flary. Opracowany model i program komputerowy u-
mozliwia symulowanie wiecej niz dwoéch flar. Na rysunkach 7+13 przedstawiono sygnaty
wyjsciowe niesledzacego koordynatora dla danych::

- $rednica tarczy' modulacyjnej dr = 1.5 [mm];

- érednica plamki aberacyjnej r0= 0.05 [mm];

- czestotliwos¢ obrotu tarczy modulacyjnej 100 [HzJ;

- ilo$¢ par sektoréw (przezroczystych i nieprzezroczystych) is=6.

Krzywa wykreslona Imig ciggtg na rysunkach 7 * 13 dotyczy' przypadku gdy w polu wi-
dzenia znajduje sie tylko samolot, krzywe narysowane liniami przerywanymi dotyczg przy-
padku znajdowania sie w polu widzenia gtowicy celu i flary.

t[s]
Rvs.7.Sygnat korekcji dta przypadku znajdowania sie dwdch zrodet promieniowania o jed-
nakowej intensywnos$ci w polu widzenia gtowicy: Ukorl - xcl=0.3, ycl=0, xc2=0.; yc2=0;
Ukor2 - xcl=0.3. vcl=0, xc2=0.1, yc2=0 ; Ukor3 - xcl=0.3, ycl=0, xc2=0.2.
yc2=0: Ukor4 - xcl=0.3, ycl=0, xc2=0.3, yc2=0;
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t[s]
Rys.8 Sygnat korekcji dla przypadku znajdowania sie dwdch Zrddet promienio-wania o
jednakowej intensywnosci promieniowania w polu widzenia gtowicy: Ukorl - xcl=0.3.
ycl=0, xc2=0.; yc2=0; Ukor2 - xcl=0.3, ycl=0, xc2=0.1, yc2=0.1; Ukor3 - xcl=0.3,
vcl=0, xc2=0.2, yc2=0.2; Ukor4 - xcl=0.3, ycl=0. xc2=0.3, yc2=0.3;

tfs]
Rys.9 Sygnat korekcji dla przypadku znajdowania sie dwoch zrddet o jednakowej inten-
sywnosci promieniowania w polu widzenia gtowicy: Ukorl - xcl=0.3, ycl=0, xc2=0;
yc2=0; Ukor2 - xcl = 0.3, ycl=0, xc2=0, yc2=0.1 Ukor3 - xcl = 0.3, ycl=0, xc2=0,
yc2=0.2; Ukor4 - xcl=0.3, ycl=0, xc2=0, yc2=0.3;
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t[s]
Rys. 10. Sygnat korekcji dla przypadku znajdowania sie dwaéch zrédet o jednakowej inten-
sywnosci promieniowania w polu widzenia glowicy: Ukorl - xcl= 0.3, ycl=0, xc2=0.:
yc2=0; Ukor2 - xcl=0.3, ycl=0, xc2=-0.1, yc2=0 ; Ukor3 - xcl=0.3, ycl=0. xc2=-0.2,
yc2=0; Ukor4 - xcl=0.3, ycl=0, xc2=-0.3, yc2=0; Ukor5 - xcl=0.3,ycl=0, xc2=-0.4,
yc2=0

tfs
Rys. 11 Sygnat korekcji dla przypadku znajdowania sie dwdch zrodet o jednakowej in-
tensywnos$ci promieniowania w polu widzenia gtowicy: Ukorl - xcl=0.3, ycl=0, xc2=0.;
vc2=0; Ukorl - xcl=0.3; ycl=0, xc2=-0.1, yc2=-0.1; Ukor3 - xcl=0.3, ycl=0, xc2=-0.2r
yc2=-0.2, Ukor4-xcl=0.3, ycl=0,xc2=-0.3. yc2=-0.3, Ukor5 - xcl=0.3, ycl=0, xc2=-0,4.
yc2=-0.4
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t[s]
Rys. 12. Sygnat korekcji dla przypadku znajdowania sie trzech Zrddet o jednakowej
intensywnosci promieniowania w polu widzenia glowicy: Ukorl - xcl=0.3, ycl=0.
xc2=0.; yc2=0; Ukor2 - xcl=0.3, ycl=0, xc2=0.3, yc2=0.3, xc3=-0.3, yc3=0.3; Ukor3
- xcl=0.3, ycl=0, xc2=0.3, yc2=0.3, xc3=-0.3,yc3=-0.3; Ukor4 - xcl=0.3, ycl=0.
xc2=0.3* yc2=0.3; xc3=0.3, yc=-0.3

tfs]
Rys. 13. Sygnat korekcji dla przypadku znajdowania sie dwdch zrodet o réznej intensywno-
§ci promieniowania 12>2-1i w polu widzenia gtowicy: Ukorl(li) - xcl=0.3, ycl=0. xc2=0.,
yc2=0; Ukor2 - xcl=0.3, ycl=0, xc2=0.3, yc2=0.3 ; Ukor3 - xcl=0.3, ycl=0,
xc2=0, yc2=0.3; Ukor4 - xcl=0.3, ycl=0, xc2=-0.3, yc2=-0.3;
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Z przedstawionych wykreséw wida¢, ze sygnaty wyjsciowe toru elektronowego
(obwiedni) dla przypadku, gdy w polu widzenia znajduja sie flary (Ukor2, Ukor3, Ukor4,
1JkorS rdznig sie od sygnatu wyjsciowego dla przypadku gdy w polu widzenia znajduje sie
tylko cel. Réznice miedzy tymi sygnatami dotycza zaréwno amplitud} jak i fazy. Réznice
miedzy tymi sygnatami zalezg zaréwno od wzajemnego potozenia obrazéw celu i flary na
tarczy' modulacyjnej jak i od roznicy intensywnos$ci promieniowania celu i fiaty w zakresie
czutosci widmowej detektora.

Réznice w sygnatach wyjsciowych w przypadku aktywnych zakécen beda powo-
dowaty zwiekszone Wed}' $ledzenia lub spowodujg zerwanie $ledzenia.

6. .Model kinematyki rakiety

Potozenie $rodka masy samonaprowadzajacej sie rakiety wzgledem celu charkte-
ryzuje sie wektorem wzglednej odlegtosci d , a zmiane w czasie tego wektora opisuje sie
rownaniem wektorowym rys. 25

d =vc- v (25)
Ruch rakiet}’jest wygodnie bada¢ w uktadzie wspétrzednych zwigzanych z wektorem od-
legtosci. ktorego wspotrzedne katowe w uktadzie ziemskim pokrywajacym sie z OXsYsZs
przez katyQ] ifi;

Zs.

Rys. 14. Wzajemne potozenie uktadu zwig-  Rys. 15. Usytuowanie wektoréw odlegtosci
zanego z wektorem odlegtosci a uktadem wzajemnej i predkosci rakiety w uktadzie
ziemskim ziemskim
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Réwnania kinematyczne samonaprowadzania rakiety po zrzutowania na ziemski ukfad
wspotrzednych opisuje uktad réwnan rézniczkowych

d = vccos 0 Ccos Oj cos('Fc- fi2)+ vcsin 0 Csin Qj +

- vcosO0 cosQ, cos(® - )+ - vsin0 sin £2j

c/fi, =vesin0 ccosQ, -v ccosO £sinQ,cos('Fc-Q 2)-vsinO0 cosfij +

- vcos0 sinQ,cos” - fi2)
t/Q 2cosQj =v~rcosO sm”-fi2)- vcosOsinOF-Q2) (26)
Dla metody' proporcjonalnego zblizenia nalezy dodac réwnanie wiezi w postaci

$0-k-d°=0 (27)
gdzie k - skalar nazywany statg proporcjonalnego zblizenia ( hawigacji);

Co=<yv; d° =a>d
Z réwnania wektorowego (20) i rysunku (14) wynikaja dwa skalarne réwnania

Fx= 0COS(Q2-'F)-£'0, =0 (28)
F2="-kQ 2=0

Po scatkowamu rownan (22) uzyskamy
O=e™ N ) (N'-nJ

Uktady réwnan (26) i (29) sa kinematycznymi rownaniami ruchu $rodka masy rakiety na-
prowadzanej metoda proporcjonalnego zblizenia.

7. Badanie modelu zyroskopowej gtowicy $ledzacej w warunkach zaktécen aktyw-
nych

W celu zbadania jak zachowuje sie zyroskopowa optyczna gtowica $ledzaca w
czasie $ledzenia celu, stawiajacego zaktdcenia aktywne w postaci flar, uruchomiono pro-
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gram komputerowy zawierajgcy wyzej opisane modele: zrodta. tarczy modukujacej, toru
elektroniki, zyroskopowej gtowicy $ledzacej wraz z uktadem podtrzymywania obrotow i
uktadem wymuszajgcym precesje zyroskopu, model kinematyczny rakiety. Symulacje $le-
dzenia glowicy prowadzono dla przypadku znajdowania sie w polu widzenia gtowicy o-
procz celu jednej lub dwoch flar o takiej samej energetycznej jaskrawosci i roznych pred-
kosciach ich przemieszczania wzgledem celu. Wyniki symulacji komputerowej przedsta-
wiono na rysunkach 16 4-24

Zaleznosci przedstawione na rysunkach 16 + 19 dotycza przypadku gdy- w polu
widzenia glowicy oprdcz celu znajduje sie flara oddalajgca sie od celu w taka strone, ze jej
wspotrzedne xc2=xcl-vxc2*t, yc2=ycl-vyc2*t, gdzie xcl. ycl - wspotrzedne celu na tarczy
modulacyjnej, vxc2, vyc2 - predkosci oddalania sie flary od celu. Przyjeto ponadto, ze e-
nergetyczna luminancja flary jest réwna energetycznej luminancji celu. Ze wzgledu na
zmniejszenie czasu obliczen przyjeto matg odlegto$¢ poczatkowa naprowadzania i statg
predko$¢ naprowadzania rakiety 570 [m/s].

Rys. 16 Zmiana bledu $ledzenia w czasie
$ledzenia dla przypadku vxc2=vyc=0.5 °/s ;
xc2=xcl-vxc2-t; yc2=ycl-vyc2-t

$ledzenia dla przypadku vxc2=vyc=17s :
kg—1; xc2=xcl-vxc2-t; yc2=yc1-\yc2

Rys. 18. Zmiana bfedu $ledzenia w czasie Rys. 19. Zmiana bledu $ledzenia w czasie
$ledzenia dla przypadku vxc2=vyc=2°fs : $ledzenia dla przypadku vxc2=vyc=50/s
xc2=xcl-vxc2-t; yc2=ycl-vyc2-t xc2=xcl-vxe2-t yc2=ycl-vyc2-t
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Czas samonaprowadzania dla przyjetych warunkdw poczatkowych wynosi okoto 1.4 [s] Z
przedstawionych na rysunkach 16+19 zaleznosci btedu $ledzenia w czasie wynika, ze tyl-
ko przy predkosci katowej odchylania sie flary 2°/s, glowica $ledzi cel do konca procesu
samonaprowadzania tj. czasu t=1.4 s. Przyczyng takiego stanu rzeczy jest sposob wylicza-
nia wspotrzednych fiaty w' uktadzie zwiazanym z obracajaqTn sie zyroskopem. Przy wyli-
czanych predko$ciach katowych $ledzenia Q, i Q 2 réwnych okoto 2°/s nastepuje zero-
wanie sie wartosci xc2 i yc-. W takim przypadku nie bedzie sygnatu sterujgcego od flary7
znajdujacej sie w srodku pola widzenia.

Zalezno$ci przedstawione na rysunkach 20 24 dotycza przypadku gdy flary od-
dalajg sie od celu w przeciwnym kierunku. Wspdtrzedne potozenia obrazu flary na tarczy
modulacyjnej obliczane sa w modelu z zalezno$ci xc2=xci+vxc2+ i yc2=yci+vyc-t. Wyniki
symulacji przdstawiono na rysunkach 20 * 24.

1
lis | |
S TR
J WI rfd)
1 W v
C 07 [0/ 06 08 ' 12 14 ‘5
e
Rys.20 Zmiana btedu $ledzenia w czasie Rys.21 Zmiana btedu Sledzenia w czasie
$ledzenia dla przypadku vxc2=vyc2=0.5 /s Sledzenia dla przypadku vxc2=vyc2=1 °/s
; xc2=xcl+vxc2-t; yc2=ycl+vyc2-t xc2=xcl+vxc2-t: yc2=vcl+vyc2+
0 02 04 08 03[] 12 14 13 3 a2 04 16 1§N 1 2 14 9
Rys.22 Zmiana bledu $ledzenia wrczasie Rys.23 Zmiana bigdu sledzenia w czasie

$ledzenia dla przypadku vxc2=vyc2=2°/s . Sledzenia dla przypadku vxc2=vyc2=3°/s
xc2=xcl+vxc2-t; yc2=ycl+ vyc2- ; Xc2=xcl+vxc2-t; yc2=ycl+\yc2-t
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Dla przepadku gdy wsp6trzedne flarv sg rowne xc2=xcl+vxc2-t i yc2=ycl+vycl-t
(nsunki 20 +24) glowica $ledzi cel do czasu spotkania rakiety z celem dla
vxc2 = yvc2 > I°/s. Przyczyng takiego stanu rzeczy jest szybkie wychodzenie flary z pola
widzenia uktadu optycznego gtowicy. Na poczatku naprowadzania rakiety na cel predkosci
katowe linii rakieta - cel sg duze. Przy duzych predkosciach katowych $ledzenia obraz celu
znajduje sie na skraju pola widzenia. Przemieszczanie sie flary' w kierunku skraju pola wi-
dzenia, powoduje, ze wychodzi ona z pola widzenia uktadu optycznego i nie zaktdca $le-
dzenia celu przez gtowice.

Z uzyskanych wynikéw wynika wniosek, ze flary' powinny bycjednoczes$nie odpa-
lane z samolotu w réznych kierunkach

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 12 14 16

Rys.24 Zmiana btedu $ledzenia w czasie Sledzema
dla przypadku vxc2=vyc2=5°/s xc2=xcl+vxc2-t;
yc2=ycl+ +vyc2+

8.Whnioski

W oparciu o uzyskane wyniki obliczert mozna wyciagna¢ nastepujace wnioski:

+ Energetyczna sita promieniowania flary musi by¢ réwna lub wieksza od energetycznej
sity promieniowania samolotu;

¢ Samolot powinien odpala¢ jednoczes$nie przynajmniej dwie flary' w przeciwnych kie-
runkach;

¢ Predko$¢ oddalnia sie flar w kierunku porzecznym do kierunku lotu samolotu powinna
by¢ mozliwie niewielka. Zbyt duza predkos¢ oddalania przy matej maksymalnej pred-
kosci $ledzenia glowicy spowoduje, ze glowica nie bedzie mogta $ledzic flary.

+ Prawdopodobienstwo zerwania $ledzema przez glowice me posiadajaca zabezpieczenia
przed flarami jest bardzo duze, a zatem efektywnos$c¢ rakiet posiadajacych takie gtowice
jest niewielka;

+ Do zabezpieczenia gtowic przed flarami nalezy' stosowa¢ specjalne sposoby selekcji fat-
szywych zrodet promieniowania np. selekcje widmowa.
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INSTYTUT TECHNICZNY
WOJSK LOTNICZYCH

ZAKEAD SAMOLOTOW | SMIGLOWCOW ITWL
ul. Ksiecia Janusza 1

00-961 Warszawa, skr.poczt. 60

tel. 685-22-12, fax 36-44-71

POKLADOWY KATASTROFICZNY
REJESTRATOR PARAMETROW LOTU S2-3a

Opierajac sie na wieloletnich doswiadczeniach z zakresu miernictwa wiel-
kosci nieelektrycznych w lotnictwie Sil Zbrojnych i wykonanych w ITWL re-
jestratorach badawczych, w 1966 r. zakonczono prace nad Poktadowym Kata-
stroficznym Rejestratorem Parametrow Lotu S2-Sa. Rejestrator S2-3a jest za-
miennikiem stosowanego rejestratora BUR iprzeznaczono go do montazu i eks-

ploatacji na $migtowcach W3 oraz samolotach AN-28 bedgcych w uzytkowaniu
w lotnictwie Sit Zbrojnych.

W porownaniu z dotychczas stosowanymi rejestratorami BUR rejestrator
S2-3a charakteryzuje sie:

» wyzszg jakoscig zapisu (zapis cyfrowy na pamieciach statych);
e szybszym dostepem do zapisanych informacji (do 25 min. BUR, do
5 min. S2-3a);

¢ latwoscig zainstalowania systemu deszyfracji na wszelkich lotniskach
celem prowadzenia petnej archiwizacji eksploatacji statku lotniczego;



« stosowaniem wdrozonego w lotnichoie Sit Zbrojnych systemu deszyfracji
THETYS;

e instalacja rejestratora bez zmian istniejacej instalacji statku powietrz-
nego;

e mniejszymi wymiarami i masa;

e nowocze$niejszymi rozwigzaniami technicznymi.

Zapis informacji w rejestratorze prowadzony jest rownolegle na dwu kase-
tach. Kasecie szybkiego dostepu (celem biezgcej oceny stanu technicznego oraz
oceny techniki pilotazu) i kasecie zabezpieczonej przed skutkami katastrofy lot-
niczej (celem zbadania przestanek i przyczyn katastrofy lotniczej).

Podstawowe dane techniczno-taktyczne:

e czas rejestracji - ostatnie 12 h lotu;
» czas dostepu do zarejestrowanej informacji - max. 5 min.;

* liczba rejestrowanych parametrow:

* analogowych - 30
* dwustanowych -48
* selsynowych - 3

i * czestotliwo$ciowych - 4
e czesci sktadowe:

* blok akwizycji S2-la-2

* kaseta ochronna S2-3a-K
e wymiary i masa:

* blok akwizycji - 252x124x190 mm, 3 kg
* kaseta ochronna - 164x88x116 mm, 6 kg.

Cykl B+B. realizacji tematu zakoriczono w grudniu 1996 przeprowadzeniem
i prob w locie, ktére w peini potwierdzily zaktadane parametry eksploatacyjne
j i stosowane rozwigzania techniczne.

Z doswiadczen Komisji Badania Wypadkéw Lotniczych wynika, ze propo-
nowany typ rejestratora bedacego rozwinieciem rejestratora badawczego (za-
stosowanego na samolocie ORLIK) pozwala na wszechstronng i szybkg ocene
przyczyn technicznych katastrofy.
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LOTNICZE STRUKTURY KOMPOZYTOWE-PEWNE ASPEKTY
DANYCH MATERIALOWYCH

dr inz. Piotr Czarnocki
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Streszczane

tépraszczjace zatozenie, ze relacge miedzy statymi sprezystymi, dla orientami zbrojenia wzgiedem
obcigzenia innej niz 0=0. charakterystyczne dla pewnego kompozytu sg prawdziwe w przypadku
innego, zwykle prowdzi do istotnych bledéw. Zrédeiem bledéw przy wyznaczaniu statych
materiatowych moze by¢ takze niewdSciwy dobér baz pomiarowych i umiejscowienia
tensometréw oporowych. Jest to szczeg6lnie istotne w przypadku kompozytéw polimerowych
zbrojonych tkaninami. Oddzielnym zagadnieniem sa kryteria wytrzymatosciowe. Korzystanie z
najprostszego kryterium Maksymalnych Naprezen Normalnych, dla pewnych stanéw naprezen
daje wyniki zawyzone. Ponizej przedstawiono przyktady obrazujace wymienione problemy.

1.Wstep

Z powodu braku wystarczjacej bazy danych materiatowych, niektore state sprezyste,
potrzebne do obliczen wytrzymatosciowych, sg uzyskiwane na drodze "ekstrapolacji przez
analogie”. Najczesciej ma to miejsce w odniesieniu do zaleznosci modutu Younga,
Kirchoffa oraz wspétczynnika Poissona od orientacji 0 zbrojenia wzgledem kierunku
obcigzenia, Zpomina sie, ze wielkosci te sg nie tylko funkcjg kata ale takze statych
sprezystych, [1j np. dla kata 0 réznego od zera modut Eq”q jest funkcjg E 11, E22, G12 i
vi2.iii.

W celu eksperymentalnego wyznaczenia wtasciwosci mechanicznych, czesto sg
wykorzystywane pomiary' tensometryczne. Procedura to wymaga podjecia decyzji co do
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wielkosci baz pomiarowych. Jest to szczg6lnie wazne w przypadku kompozytow’
zbrojonych  tkaninami, charakteryzujagcymi  sie¢ znacznie wiekszym  stopniem
heterogenicznosci struktury niz kompozyty zbrojone wtdknem prostym .

Ponizej zamieszczono kilka przyktadéw zwigzanych z  wymieniong
problematyka.

2.Wartosci statych sprezystych kompozytow zaleznie od orientacji 0 zbrojenia
wzgledem obcigzenia.

Rys, 1Kompozyt zbrojony pod katem 0° i 90°. Zalezno$¢ modutu Younga od orientacji 0
zbrojenia wzgledem obcigzenia.
0 - kompozyt szklano-epoksydowy, + - kompozyt weglowo-epoksydowy

Z powodu szerszgo stosowania, fatwiej dostepne sg dane dotyczace kompozytu szklano-
epoksydowego. Przyktadowo, z pomiaréw wiadomo, ze dla kompozytu zbrojonego
symetryczng tkaning szklang E11=Eqo =23000 MPa oraz E450 =12500 MPa. a wiec E45
c/ENl = 0.54. Takze z pomiaréw wiadomo, ze dla kompozytu zbrojonego symetryczng
tkaning weglowg E11=Eqo=50200 MPa. "Ekstrapolowanie” stosunku E450/EH  w
odniesieniu do tego kompozytu wprowadzi istotny btgd. Rysunek 1 przedstawia wykresy
E = f(0) dla materiatu o zbrojeniu wegtowym i szklanym. Dla kompozytu wegtowego
E450/E11=0.31 a wiec nalezy przyjaé E450 = 16000 MPa a nie jak wynikatoby z
"ekstrapolacji" 27100 MPa. Podoby blad wystapi w odniesieniu do wspotczynnika
Poissona, rys.2. W przypadku jednokierunkowego zbrojenia, dodatkowo, nalezy zwréci¢
uwage, ze maksymalne wartosci nie zawsze pojawiajg sie dla katéw' 0° lub 45°. rys.3.



Rys.2. Kompozyt zbrojony pod katem 0° i 90°. Zalezno$¢ wspotczynnika Poissona od
orientacji O zbrojenia wzgledem obcigzenia.
0 - kompozyt szklano-epoksydowy, + - kompozyt weglowo-epoksydowy

Rys.3. Zbrojenie jednokierunkowe, 0=0 - kierunek réwnolegty do zbrojenia. Zalezno$¢
wspotczynnika Poissona od orientacji 0 zbrojenia wzgledem obciazenia,
0 - kompozyt szklano-epoksydowy, + - kompozyt weglow'o-epoksydowy
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Rys.4. Obszar pomiarowy na prébce o zbrojeniu z tkanin weglowych o splocie
satynowym Fikcyjne tensometry znajdujg sie w przekroju 2-2 (odksztatcenia r.y) i
w przekroju c-c (odksztatcenia sv)

Rys.5, Profil odksztatcen ex w przekroju c-c
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3. Wybor bazy pomiarowe;j.

Rysunki 4 i 5 obrazujg pola odksztatcen sx i Sy na powierzchni prébki kompozytu
wegtéwo-epoksydowego  zbrojonego tkaning weglowa, rozcigganej w kierunku
poosiowym y. (Pomiar wkonano metoda interferometrii siatkowej, [2]). Pole odksztatcen
ex (poprzecznych) wykazuje istotng niejednorodnos¢, powodowang przeplotami zbrojenia.
Przypus¢my, ze w przekroju 2-2, na odcinkach P-B, B-C i C-K naklejono tensometry
oporowe 0 bazach pomiarowych 5 mm oraz na odcinku A-D tensometr o bazie
pomiarowej 10 mm. Zmierzone przy ich pomocy7 odksztaicenia Ey wyniostyby
odpowiednio: .000769, .000762, .000708 i .000720, (Srednia warto$¢ na odcinku P-K
wynosi .00075). Natomiast, w przekroju b-b, tensometry umieszczone na odcinkach p-a,
a-c,c-d, d-f, f-k, o bazie 5 mm i na odcinku b-f. 0 bazie 10 mm, wykazatyby' odpowiednio:
.000075, .000026, .000084, .000066, .000013 i .000064, (Srednia wartos¢ na odcinku
p-k wynosi .000052). Wyznaczone wartosci liczby Poissona, na podstawie pomiaréw na
odcinkach A-Di bf, C-K i c-d, P-B i f-k oraz P-K i p-k bylyby réwne odpowiednio: .064,
119, .017 i .069. Wida¢, ze wartosci te, zaleznie od umiejscowienia fikcyjnego
tensometru i bazy pomiarowej znacznie sie roznia.

&R 8h 1,

Rys.6. Profil odksztatcen ty w przekroju 2-2
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4. Kryteria wytrzymatosciowe

Czesto z powodu braku dostatecznej ilosci danych materialowych stosowane jest
Kryterium Maksymalnych Naprezen Normalnych (MNN). Jest to najprostsze kryterium,
wymagajace jedynie znajomosci wytrzymatoSci na rozcigganie i $ciskanie w gtownych
kierunkach ortotropii. Nie uwzglednia ono interakcji naprezen. Na rys.7. poréwnano
wyniki jakich dostarcza kryterium MNN z wynikami otrzymanymi przy zastosowaniu
kryterium Tsai-Wu. To ostatnie uwazane jest za dajace najlepsze wynikifl]. Uwzglednia
wspotdziatanie naprezen normalnych. Wymaga jednak znajomosci dodatkowej wielkosci
fj 2 ktdra, np dla ptaskiego stanu naprezen, moze by¢ wyznaczona z préby dwuosiowego
rozciggania oraz znajomosci wytrzymatosci na $cinanie.

- . i
iv " 50«
<p N <
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OA -3( -.0_____86 0 3.0 60.0 Qo ~ 120
N : .
T >\ 1>
A > .0 =n A iy
LA [ A X <
- NN
R IK a a Iy, o ..
>» O » 0
------- L2.0 —

f~ A f12=0.4j
O __ f12=-01

max. naprezenia normalne

Rys.7. Kryteria wytrzymatosciowe MNN i Tsai-Wu
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Streszczenie

Przedstawiono koncepcje pomiaru oraz wyznaczana na tej podstawie przyspieszer liniowych
$rodka masy oraz przyspieszen katowych ruchu obrotowego pociskéw dookota $rodka masy. Wy-
korzystujac sformutowany na uzytek pracy model matematyczny, dla przyjetego pocisku, przed-
stawiono procedure okre$lania podstawowych charakterystyk aerodynamicznych bazujaca na wy-
nikach wyznaczonych do$wiadczalnie sktadowych przyspieszen liniowych i katowych pocisku.
Rozwazania teoretyczne uzupetniono wynikami obliczer uzyskanymi przy wykorzystaniu zapro-
ponowanej procedury.

1. Wprowadzenie

Rozwoj wspéiczesnej broni artylerii naziemnej ukierunkowany jest gtéwnie na
wzrost skutecznosci oddziatywania pociskdw na cel. Podstawowym wskaznikiem tej sku-
tecznosci jest osiggniecie przez pocisk odpowiedniego celu (punktu, obszaru, lub wycinka
przestrzeni) z odpowiednio duza dokfadnoscia. Inaczej rzecz traktujac dazy sie do mini-
malizacji rozrzutu pociskéw. Jednym z efektywnych sposobéw prowadzacych do zwiek-
szenia celnosci pociskdw jest korygowanie ich lotu na podstawie pomiaru wspotrzednych
lotu, przyspieszen liniowych i katowych pocisku, wykorzystujac w tym celu odpowiednie
urzadzenia pomiarowe oraz komputerowe zabudowane na poktadzie pocisku. W szczegdl-
nosci wyniki pomiaréw przyspieszen pocisku mogg by¢ podstawg do wyznaczenia bieza-
cych wartosci podstawowych charakterystyk aerodynamicznych pocisku. Charakterystyki
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te moga by¢ z kolei wykorzystane do wyznaczenia przewidywanego toru metoda obliczen
przy zastosowaniu odpowiednich procedur i uzyciu komputera poktadowego pocisku. To w
efekcie koricowym zapewni doprowadzenie pocisku do celu (w obszar punktu spotkania,
punktu rozprysku, punktu rozcalema gltowicy pocisku, punktu wybuchu, itp.) z duzo wiek-
szg doktadnos$cig w porédwnaniu z klasycznymi niekierowanymi pociskami artyleryjskimi i
rakietowymi.

2. Koncepcja pomiaru przyspieszen pocisku

Okreslenie charakterystyk aerodynamicznych pocisku na podstawie pomiaréw
parametréw ruchu pociskéw wymaga zastosowania odpowiedniej liczby czujnikéw pomia-
ru sktadowych przyspieszen liniowych srodka masy pocisku oraz przyspieszen katowych
ruchu obrotowego pocisku dookota $rodka masy.

Schemat przyjetej koncepcji rozmieszczenia czujnikéw do wyznaczania predkosci
i przyspieszen pocisku przedstawiono na rys. 1.

Rys. 1 Schemat do wyznaczania sktadowych predkosci oraz przyspieszen wybranych
punktoéw pocisku.

Przyspieszenie dowolnego punktu pocisku traktowanego jako bryta sztywna o-
kre$la sie nastepujaco:
ag =aw+ ex rw+ f2x (flx r;) (D
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gdzie:
agi - przyspieszenie absolutne (bezwzgledne) i-tego punktu pocisku,
aw - przyspieszenie wzgledne wybranego punktu pocisku,
- odpowiednio: predkos¢ katowa oraz przyspieszenie katowe ruchu  obrotowego
pocisku dookota Srodka masy.
W zwigzanym uktadzie wspdtrzednych Oxyz skfadowe przyspieszenia bezwzgled-
nego ag okresla sie zaleznosciami:

axg ~ awx * @Yy +G)zjx-(iez + oxwy \/] & - ©x0z1z
ayg=8"‘ 18z Wx(0y)>'1(«)i +<»Z)y_(_8X—O)yCOZJZ (2
azg ~ awz X @®y®zlY *lcox +C)yjz

W zalezno$ciach (2) wielkosci X, y, z sg sktadowymi wektora potozenia r, (w
ukfadzie zwigzanym Oxyz) punktu, ktdrego przyspieszenia wyznaczamy.

Przyjmijmy, ze pomiar przyspieszen liniowych w kierunku osi 0x, Oyi Oz (rys. 1)
dokonywanyjest w szesciu punktach, przy czym 1, = Ir ,
r2=r2"i r3= r3 . Przy tych zatozeniach wspotrzedne punktéw 1, 1°, 2, 2°, 3, 3’ na
rys. 1. odpowiednio wynosza:
1(1,0,0); 2(0,r,0); 3(0,0,1)
1’ (-1,0,0); 2’(0,-r,0); 3°(0,0,r)
Po wstawieniu wspotrzednych wymienionych punktéw do wzoréw (2) otrzymuje

sie:
Dla punktu 1: Dla punktu 1’:
f 2 2\, | 2 2\.
axl = awx tICOy + @21l axr ~ awx -1Coy + @z U
Ayl - “wy +1E2 —®@x® yil ayi* = digy ~ 1s7 ~ coymy > (4)
azl ~awz SY * ©X0) Z; azl' = awz *Ey ~®@x®z)I
Dla punktu 2 Dla punktu 2’:
aY>= aWX+(e7+co¥a)yH ax2 ~ awx 15z +o)xcovV
2
av?2  Awv ) y2 + CO; +c07¥  M6)
az2 ~ awz ~ (SX —®@y®z)r az2 —awz + (Ex ®y®z)r
Dla punktu 3: Dla punktu 3"
ez T ax3d’ ~ awx £y ®x®Z(r
I/sx CDyCI\)Z r =) ay3 —awy SX—Oy@2 r
| 7,2 f

0
coX +OVr az3 = awz ~ ©X+COy|r
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Na podstawie wzoréw (7) * (11) mozna napisac:

aw*«5 (axl+a*r)

awy = " (ayl +ayl") n
awz = 21 +azl)
®y+®z="(axl-axl) (12>
Sz -COxC0y = - (ayl - ayl") (13>
£y — COXCOZ = — (—azj + azi) (14)
£z +G>xcoy =~ (~ ax2 + ax2")
®x +®z = ---(ay 2 -ay2') <16>
ex - @yo)z =" (az2 _az2) 17)
£y -C0x©z :2r (ax 3-az3) (18)
£x +coycoz - 2r ( ay3 +ay3’) (19)
©x +0y - — (az3 - az3-) (20)

2r
Z réwnali (12), (16) i (20) mozna okresli¢: (flx , W)l/, ttJ)z, natomiast na pod-
stawie rownan (13) i (15) mozna otrzymac:
£z =~ (ayl - ayl') + " ( “ax2 +ax2) (21)
Na podstawie rownan (14) i (18) otrzymuje sie:

1 1
£y =— (-azl-+az)+— (-ax3 +ax3) (22)
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Z Kkolei na podstawie (17) i (19) otrzymano:

sx =" (az2- az2) +4“(*ay2 + ay?2) (23)

Zaproponowana koncepcja lokalizacji czujnikéw pomiarowych na poktadzie poci-
sku umozliwia sformutowanie stosunkowo prostych zaleznosci do wyznaczania sktado-
wych przyspieszenia liniowego i katowego pocisku w zwigzanym uktadzie wspétrzednych
Oxyz.

Na podstawie wstepnej analizy zaleznosci do okreslania sktadowych przyspieszen
liniowych i katowych pocisku wydaje sie prawdopodobnym, ze minimalna liczba czujni-
kéw winna wynosi¢ 12.

Rozpatrywany pocisk charakteryzuje sie ptaszczyzng symetrii Oxy. Stad celowym
jest mozliwie jak najdoktadniejsze wyznaczenie predkosci aox i przyspieszenia az, ktore
powinny by¢ sprowadzone do zera (lot bez $lizgu). W takim przypadku wypadkowy wek-
tor sit zewnetrznych dziatajacych na pocisk jest przytozony w plaszczyznie stycznej do
tom, cojest korzystne z punktu widzenia dalszych rozwazan.

3. Przyjeta koncepcja wyznaczania podstawowych charakterystyk
aerodynamicznych zadanego pocisku na podstawie wynikéw pomiaru
przyspieszen w locie programowym

Rozwazania zostang prowadzone oddzielnie dla programowanego lotu podtuznego
oraz programowanego lotu bocznego pocisku. Stad model matematyczny ruchu rozwaza-
nego pocisku w atmosferze ziemskiej mozna zapisa¢ w postaci dwoch modeli matematycz-
nych, a mianowicie [ 1,2 ]:

1 Modelu matematycznego programowanego ruchu podtuznego pocisku w postaci:

0 }
AV B (CH-+CHa)aggin o
dt m m
dVy Py C“a qds
g cos S
dt m m
z_mzKgdSbA + mzW 8w 4d S]s _ mzZwzqd SLj
|
dt 1z \.L 1z : (25)
d» _ ['ds?)
dt Vdtypr
dx
VvcosS - V, sinb
dt
dy.,

Vx sin &+ Vy cos &

<*t)=3pr(t)
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gdzie:

AS(t)= a(t)-apr(t); v = +V (26)

V 2
a = arctg i]/K- P MV

2. Modelu matematycznego programowanego mchu bocznego pocisku w postaci:

av, _Pz C-zPqgdS

dt m m
dcoy _ myPgdbA mys SsqdSls myye>yqdLp (27)
dt

dvy

dt

dz,,

dt
gdzie:

- Vxsin W} + Vv cosiy

AV (1) = X (t)- Spr (t); V = Vvx +V ; P = arcsin (28)

Dla znanych skfadowych przyspieszen liniowych i katowych, np. wyznaczonych
wg. metodyki przedstawionej w punkcie 2 niniejszego opracowania, podstawowe charakte-
rystyki aerodynamiczne rozpatrywanego pocisku na pasywnej czesci toru w oparciu o
réwnania (25) *m(28) mozna okresla¢ na podstawie zaleznosci:

dvx  gsin 8 i 9V
g sin i
’E’~XO“ —dtf”a'ﬂqu_.x—- dt -m a*o0
<d s (a) gds
dVy dVvz
~dt P - dt (p*o0)
aqds Pgd s
| dco dm 2 (29)
ir dt

jaqdSbA o0zqdSLp

dw dD y
dt ~dt™ f Pxo
yqdSLp | @y=*0

J

Dla ruchu podtuznego i bocznego wymienionych w punkcie 2 (rys.1) mozna

przyjac:
a) Dla prostoliniowego ruchu podtuznego:
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3(t)= 3 pr(t)= const ; wtedy
b) Dla prostoliniowego ruchu bocznego:
v(t) = W pr(t) =const ; oraz
W przypadku, gdy znane sg wartosci przyspieszenia katowego ruchu przechylenia

@x (np. wyznaczone w prostoliniowym ruchu podtuznym lub bocznym) mozna wyznaczy¢
wspotczynnik ttumigcego aerodynamicznego momentu przechylajagcego m “ x wg. zalez-
nosci:
dtox
(30)

Woyrazenie (30) stosuje sie w przypadku lotu programowanego bez $lizgu
(a=p=0).

Zaleznosci (27 # 30) zostang wykorzystane podczas opracowania algorytmu z
programu sterowanego lotu pocisku uwzgledniajacego okreslanie podstawowych charakte-
iystyk aerodynamicznych zadanego pocisku.

Na wykresach rys.2 9 przedstawiono wyniki symulacji wg zaproponowanej
metody; wykresy z rozszerzeniem a, zrealizowano dla modelu z czujnikami standardo-
wymi, z rozszerzeniem b - dla czujnikdw o podwyzszonej o rzad doktadnosci. Na wykre-
sach oznaczono: 1 - tor rzeczywisty, 2 - tor okres$lony z wykorzystaniem zestawu czujni-
kéw a, 3 tor okreslony z wykorzystaniem zestawu czujnikow b.

Badania symulacyjne wykazaty istotny wptyw doktadnosci czujnikéw pomiaro-
wych na biad okre$lania charakterystyk aerodynamicznych rozwazanego pocisku.
Przedstawione badania stanowig cze$¢ prowadzonej aktualnie pracy. Kontynuacje
pracy beda stanowity m.in. badania, wynikiem ktérych powinno by¢:
- okreslenie liczhy, dokfadnosci pomiaru oraz sposobu rozmieszczenia czujnikéw pomia-
rowych na poktadzie pocisku,
- czesciowa weryfikacja zaproponowanej metodyki okreslania charakterystyk aerodyna-
micznych pociskdéw na podstawie wynikéw badan doswiadczalnych.

LITERATURA

[1], GACEK J. , MACHOWSKI B. ,,Podstawy teoretyczne i procedury programowanego
lotu pocisku z prowadzeniem pomiaréw i okreslaniem charakterystyk aerodynamicz-
nych™, Sprawozdanie z pracy n-b. WAT. Warszawa 1995 (niepublikowane).

[2], GACEK J. ,,Symulacyjna metoda identyfikacji parametrow lotu rakiet”, Biuletyn
WAT nr 6 (454), Warszawa 1990.
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Rys. 3a.Wykres predkosci V=f(t).

Rys. 4a. Wykres kata natarcia a[rad]=f(t). Rys. 4b. Wykres kata natarcia a [rad]=f(t).
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Rys. 8a. Wykres Qa=f(t).

MO .06

0.5« 17 13 2.M 263

Rys. 9a. Wykres c«o=f(t).

Rys. 6b. Wykres & [rad]=f(1).
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SYMULACJA KOMPUTEROWA PROCESU NAPROWADZANIA
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Streszczenie

W pracy przedstawiono metodyke badan teoretycznych procesu naprowadzania rakiety przeciw-
lotniczej (plot) na cele manewrujace. Rozwazania teoretyczne uzupetniono wynikami analizy pro-
cesu naprowadzania rakiety hipotetycznej dalekiego zasiegu uzyskanymi metodg symulacji kompu-
terowej.

Wstep

Przedmiotem rozwazan sg wybrane aspekty analizy uktadu naprowa-
dzania obiektéw latajgcych na cel ruchomy. Za podstawe przyjeto uktad na-
prowadzania zdalnego rakiety klasy ,,ziemia-powietrze”. Uktad ten potrak-
towano jako dynamiczny, w ktérym sygnaty wejsciowe generuje manewru-
jacy cel, a sygnaty wyjsciowe opisuja sterowany ruch rakiety [2,3],

Zatozono, ze cel jest punktem materialnym o zadanej hipotezie prze-
strzennego ruchu [2,3], a rakieta, naprowadzana zdalnie metodg trzech
punktéw lub metodg potowicznego prostowania toru, wykonuje lot prze-
strzenny w rzeczywistej atmosferze.
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Szczegbtowemu badaniu poddano proces naprowadzania pod katem
analizy tzw. ,,sterowania docelowegoPod pojeciem sterowania docelowe-

go rozumie sie takie sterowanie, ktore dla zbioru  w ograniczonym czasie
tord—t " tg-g

doprowadza do osiagniecia zbioru docelowego Zdec.
Oznaczenia wielkosci oraz uktady odniesienia przyjeto wedtug [5],

2. Analiza procesu naprowadzania rakiety przeciwpancernej
metodag symulacji numerycznej

Badania dynamicznych wilasciwos$ci procesu naprowadzania rakiety
na cel manewrujacy przeprowadzono zgodnie ze schematem przedstawio-
nym na rysunku [1], Badania prowadzone byly w oparciu o algorytm opra-
cowany na podstawie pracy [3],

Analize procesu naprowadzania hipotetycznej rakiety przeciwlotniczej
dalekiego zasiegu przeprowadzono dla zmieniajgcych sie warunkow poczat-
kowych ruchu oraz os$rodka ruchu.

Dane te zawieraly sie¢ w nastepujagcym zbiorze z0:
Rakieta: hipotetyczna rakieta plot dalekiego zasiegu;

Cel: samolot odrzutowy o nastepujacych parametrach:

X =36000 [m],
ygo = 9000 [m],
Z04 = 3000 [m],
Mpo = 300 [m],
Y = 180 [stop.],
Xo = 0 [stop].

Podstawowe parametry o$rodka ruchu:
To - -40, 15, 40 [°C],
po = 1,225 [kg/m3,
go = 9,81 [m/s2.
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Rys. 1 Schemat blokowy badania dynamicznych wasciwosci
rakiety przeciwlotniczej metodg symulacji numerycznej
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Schemat wprowadzania danych poczatkowych pokazano na rys. 2.

Mozliwo$¢ opracowanego algorytmu polegajagca na symulowaniu
oraz analizie wiasciwosci dynamicznych sterowanej rakiety plot przy
uwzglednieniu rzeczywistych warunkéw ruchu zilustrowano na przyktadzie
analizy ruchu przy przyjeciu zmiennej temperatury powietrza (z zakresu
mozliwych do wystgpienia w praktyce), tzn. TO= (-40), 15 140[°C],

Przyktadowe wyniki otrzymane weditug zaproponowanej w [1] metodyki

obliczen zestawiono na lysunkach 3 -r 8. Poszczeg6lne rysunki zawieraja:

a). Rys.3. Wykres zmiany uchybu liniowego rakiety w ptaszczyznie piono-
wej dla zmiennej temperatury poczatkowej (temperatury' tadunku nape-
dowego) Az"tJo).

b). Rys. 4. Wykres zmiany uchybu liniowego rakiety w ptaszczyznie pozio-
mej dla zmiennej temperatury poczatkowej (temperatury tadunku nape-
dowego) Ay”~tJo).

¢). Rys. 5 Wykres zmiany kata natarcia rakiety a(t, T 0).

d). Rys. 6. Wykres zmiany kata $lizgu rakiety P(t,TO).

e). Rys. 7. Wykres zmiany przecigzen normalnych nzt,T0).

f) Rys. 8 Wykres zmiany przecigzen poprzecznych ny(t,T0).

Na rysunkach 3 h8 krzywe oznaczone poszczegOlnymi cyframi
otrzymano dla parametréw lotu celu pokazanych na rysunku 2, a ponadto:

1 To=(-40)[°C],

2->T, = 15[°C],
3 —>To = 45[°C],

Rys. 2. Schemat wprowadzania danych poczatkowych
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uchyb liniowyw ptaszczyZznie pionowej

Rys. 3. Wykres fimkcji Az™t, TO)

Rys. 4. Wykres fimkcji Ay, To)
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Rys. 5. Wykres funkcjia (t, TO)

kat $lizgu

Rys. 6. Wikres funkcji 3(t, TO)
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Rys. 7. Wykres funkcji nZt, T0)

Przecigzenia normalne Ny

Rys. 8. Wikres funkcji ny(t, To)

49
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Whyniki przedstawione na rysunkach 3 + 8 wykazujg istotny wptyw
temperatury poczagtkowej (temperatury tadunku napedowego rakiety) TOna
zmiane wiasciwosci dynamicznych rakiety na torze lotu. Szczegdlnie uwi-
dacznia sie to w przypadku uchybu pionowego i poziomego rakiety decydu-
jacych o powodzeniu naprowadzania w przypadku celu manewrujgcego.

3. Podsumowanie i wnioski koncowe

Przeprowadzona analiza wiasciwosci dynamicznych rakiety przeciw-
lotniczej w systemie naprowadzania na cel manewrujacy umozliwita uzyska-
nie interesujacych wynikoéw dotyczacych zaréwno dynamiki rakiety w ruchu
postepowym i obrotowym (dokota $rodka masy), jak réwniez sposobu
zmian parametrow okre$lajgcych wzajemne potozenie rakiety i celu. Z tych
wzgledéw opracowana metoda symulacji komputerowej moze znalez¢ zasto-
sowanie m. in. w procesach konstrukcyjnych i modernizacyjnych rakiet,
podczas wyznaczania stref razenia i startu istniejagcych oraz nowoopraco-
wanych rakiet przeciwlotniczych, itp.

W szczegdlnosci zaproponowana metoda badan moze stanowi¢ pod-
stawowy element algorytméw nowoczesnych symulatoréw do szkolenia
obstug rakietowych systemow przeciwlotniczych. Uproszczony schemat za-
proponowanego symulatora tego rodzaju przedstawiono na rysunku 9.

Przedstawiona metodyka badan teoretycznych zostata cze$ciowo
zweryfikowana na podstawie, dostepnych Autorom opracowaniom, wyni-
kéw badan doswiadczalnych w locie na obiektach (rakietach) rzeczywistych.
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Rys. 9. Uproszczony schemat symulatora naprowadzania rakiety
przeciwlotniczej na cel ruchomy
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DOBOR METODY CALKOWANIA ROZNICZKOWYCH ROWNAN
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Streszczaiic

Praca zawiera przeglad metod numerycaiych (procedur) catkowania réwnan numerycznych
zwyczajnych. Przedstawiono wyniki testow dla réwnan typu ..stiff'. Szczeg6lny nacisk potozono na
koszt obliczen. Pokazano zarys modelu kwatemionowcgo i specyficzne wymagania tego modelu z
punktu widzenia obliczen numerycznydi. Przeprowadzono szereg symulacji numerycznydi dla
samolotu 1-22. ktérego model matematyczny zostat zapisany z uzyciem algebiy kwatemiondw.
Przedstawiono koszt obliczer mierzony liczba wywotan procedury prawych stron (LWF) oraz btad
normowania kwatemionéw. Dokonano préby selekcji metody (procedury) numerycznej z punktu
widzenia powyzszych kryteriow.

1. Wstep

Roéwnania ruchu obiektu latajgcego sa réwnaniami rézniczkowymi zwyczajnymi.
Tworzag one uktad 12 réwnan (6 dynamicznych réwnan ruchu i 6 zwigzkow
kinematycznych). Réwnania te i ich wyprowadzenie jest dobrze znane i mozna je znalez¢ w
wielu pracach np. [1,2], Uk}ad ten moze by¢ rozszerzany o réwnania zespotu napedowego,
rownania ukfadéw sterowania itp. Prawe strony tych réwnan zawierajg szereg
wspbtczynnikow, ktérych zalezno$¢ od parametréw lotu opisujg funkcje bardzo rdznej
postaci. Z punktu widzenia metod numerycznych réwnania ruchu sa generalnie Zle
uwarunkowane, co powoduje okres$lone trudnosci przy ich catkowaniu. Wymagania wobec
metod numerycznych, w przypadku réwnan ruchu, sa szczegblne, gdyz wspdiczesne
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obiekty latajace bywajg niestateczne a wjniki catkowania nie moga budzi¢ watpliwosci czy
uzyskana niestabilno$¢ ma charakter numeryczny czy jest wiasnoscig zamodelowanego
obiektu.

Zapis ,klasyczny” [1] zwigzkéw kinematycznych, to znaczy przy pomocy katdw
Eulera, ma kilka podstawowych wad, miedzy innymi istnienie osobliwosci
uniemozliwiajacych obliczanie w procesie symulacji numerycznej niektérych manewrdw
oraz konieczno$¢ obliczania wielu funkcji trygonometrycznych, ktére dodatkowo
pogarszajg doktadonos$¢ i stabilno$¢ rozwigzania. Zwiazki kinematyczne mozna jednak
zapisa¢ inaczej np. z zastosowaniem algebry kwatemionéw [3,4], Zapis ten nie posiada
wczesniej wymienionych wad, jednak posiada dodatkowe wymagania, ktdre zostang
podane ponizej.

Z powyzszych uwarunkowan wynika, ze réwnania ruchu powinny by¢ traktowane
jako réwnania ,,sztywne” (stiff), cho¢ zapewne nie zawsze takie sa. Niniejsza praca zawiera
badania réznych metod i konkretnych procedur catkowania numerycznego réwnan
rozniczkowych zwyczajnych pod katem ich przydatnosci do réwnan typu ,.stiff' oraz do
rownan ruchu zapisanych z zastosowaniem algebry kwatemionéw. Przedstawiono réwniez
poglady literaturowe na temat metod catkowania tego typu rownan rézniczkowych oraz
doswiadczenia autora z proéb stosowania réznych metod do catkowania réwnan ruchu
samolotu.

2. Poglady literaturowe

Studia literaturowe majace na celu znalezienie odpowiedZ na pytanie jaka metoda
bedzie najlepsza skazane sg na niepowodzenie, z kilku wzgledéw. Po pierwsze ogodlna
odpowiedz na tak postawione pytanie nie istnieje a zadna pozycja ksiagzkowa czy nawet
artykut nie da odpowiedzi na pytania bardzo szczegétowe. Ponadto poszczegélne pozycje
literaturowe w dziedzinie metod numerycznych zawierajg poglady rozbiezne. Wynika to
posrednio z powstawania coraz to nowych prac w tymze zakresie i opracowywania nowych
metod lub rozwoju metod istniejacych. Trudnosci wystepujace przy rozstrzyganiu tak
postawionych pytan dobrze obrazuje cytat z przedmowy do ksiazki Forsythe'a, Malcolma i
Molera [5]: ,,Opracowanie dwdch dobrych procedur jest znacznie fatwiejsze niz
rozstrzygniecie, ktdra z nich jest lepsza”.

Metody catkowania réwnan rézniczkowych dzieli sie zasadniczo na metody typu
Rungego-Kutty oraz metody ekstrapolacyjno-interpolacyjne (predyktor-korektor). Oprécz
tego istnieje kilka innych rodzajéw metod majacymi jednak swe zrédto w dwoch wezedniej
wymienionych. Zasadnicze prace prowadzone obecnie sg prébami udoskonalenia
istniejgcych algorytméw, dopasowaniu ich do konkretnej klasy zagadnien lub stworzenia
algorytmoéw, ktére majg zdolno$¢ dostosowywania parametrow danej metody do klasy
zagadnienia z jakg majg do czynienia. Przykladem pierwszego podejscia jest
zmodyfikowana metoda punktu Srodkowego (metoda Gragga), ktéra wraz z ekstrapolacjg
Richardsona zmniejsza wady (niedoktadno$¢) metody Eulera przy zachowaniu zalet w
postaci niskiego kosztu obliczeniowego na jeden krok. Algorytm ten rozbudowany o
kontrole bledu zostat rozwiniety przez Bulirsch'a i Stoer'a [6, §7.2.14], Przyktadem
podejscia drugiego jest algorytm Gear'a [7], polegajacy na wyborze metody (wstecznego
rézniczkowania lub Adamsa) i doboru parametréw tych metod (np. stopnia wielomianu
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interpolacyjnego) w zaleznosci od stopnia ,,sztywnosci rownan”, ktéry mozna zdefiniowac
jako stosunek najwiekszej co do modutu wartosci wiasnej macierzy Jacobiego do
najmniejszej co do modutu wartosci wihasnej. Algorytm ten doczekat sie réwniez wielu
modyfikacji i udoskonalen [8,9],

Autorzy monografii dotyczacych metod numerycznych [6,10.11], jak i pracy [12]
poswieconej tylko réwnaniom rézniczkowym zwyczajnym zgodnie twierdza, ze najlepszg (i
wg. niektorych jedyng) metodg do skutecznego catkowania ,,sztywnych” réwnan
rozniczkowych zwyczajnych jest metoda Gear'a, zwlaszcza z algorytmem wstecznego
rozniczkowania. Wysoko oceniane sg rowniez metody typu predyktor-korektor ale juz z
wieloma zastrzezeniami. Metody typu Rungego-Kutty traktowane sg jako klasyczne i
bedace w cieniu dokonan ostatnich 10-15 lat ale podkresla sie ich duzg doktadnosc,
zwhaszcza dla metod wyzszego rzedu.

3. Doswiadczenia z catkowaniem réwnan ruchu samolotu 1-22 Iryda.

W trakcie budowy pierwszego polskiego symulatora lotu do samolotu 1-22 Iryda
pojawit sie problem doboru wiasciwej metody catkowania réwnan ruchu. Ze wzgledu na
moc obliczeniowg 6wczesnych komputeréw (lata 1987-88), na pierwszy plan wysuwat sie
problem kosztu (czasu) obliczen. Podjeto wiec prace [13], ktdrych niektore wj'niki oraz
whnioski warto tu przytoczyé.

Prace rozpoczeto od prob zastosowania metody Eulera jako metody o
najmniejszych kosztach obliczeniowych przy statym kroku catkowania. Metoda ta okazata
sie za mato doktadna. Podobne wyniki uzyskano z metodg punktu srodkowego i metoda
Gragga. Proby sttumienia oscylacji numerycznych poprzez wygtadzanie wartosci funkcji
nie daty pozytywnych rezultatow. W nastepnym etapie zastosowano metody typu
predyktor-korektor Adamsa-Bashfortha oraz metode Adamsa-Moultona. Metody te
odrzucono ze wzgledu na to, ze zapewniaty zbieznos¢ przy kroku catkowania ponizej 0.02s.
Bardziej stabilna okazata si¢ inna metoda wielokrokowa - metoda Milne'a-Hamminga,
ktora jakkolwiek znacznie lepsza od poprzedniej, réwniez nie spetniata wymagan
zbieznoSci przy odpowiednio duzym kroku (h=0.04 s) catkowania. W toku
przeprowadzonych prob okazato sie, ze najlepsze rezultaty daje metoda Ralstona Il1 rzedu
[14], Jest to metoda typu Rungego-Kutty, ktorg definiuja nastepujace zaleznosci:

yn+t\ ~yn =1"1+1i "2 + 3*3

K =K f(xn>y») <>
k2 =Kf(Xn+\hn,yn+\kl)

k3=Kf(Xn+iK,yn + 4k2)
Metoda ta dawala dobre rezultaty dla kroku catkowania h=0.05s i w zakresie
przeprowadzanych symulacji mchu nie dawata ztych (rozbieznych wynikdow).
Nalezy zaznaczy¢, ze przedstawione powyzej poszukiwania zaktadaty, ze metody
catkowania muszg charakteryzowac sie matym kosztem obliczen, ktérego wyznacznikiem
byta liczba wotan procedury prawych stron w jednym kroku obliczeniowym. Metody, z
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zatozenia, te nie szacowaly btedu obliczen i nie korygowaly kroku wewnatrz procedury.
Woczesniej stosowana metoda Rungego-Kutty V rzedu z szacowaniem bledu metoda
Mersona (procedura KUME) dawata bardzo dobre rezultaty, nie spetniajgc wymogow
szybkosci obliczen. Wzrost mocy obliczeniowej wspotczesnych komputeréw sktania do
powtdrnego przyjrzeniu sie tej procedurze.

4. Wyniki testow dla réwnan typu ,,stiff”

Aby ustali¢ skuteczno$¢ roznych metod w catkowaniu réwnan typu ,stiff'
wykonano szereg testow z prostymi réwnaniami, o ktérych wiadomo, ze sg Zle
uwarunkowane. Przetestowano metody stalo krokowe: Ralstona Il rzedu (procedura
RALSTON3) oraz zmodyfikowang metode punktu S$rodkowego (metoda Gragga -
procedura MMID) oraz metody zmienno-krokowe: Rungcgo Kutty V rzedu (procedury
KUME oraz RKQS), metode Gragga z doborem kroku wg algorytmu Bulirscha-Stoera
(BSSTEP) i dwie metody opracowane specjalnie dla zadad ,sztywnych”: metode
Bulirscha-Stoera (STIFBS) oraz metode Rosenbrock a bazujacg na pdtjawnej metodzie
punktu s$rodkowego (STIFF). Ponadto testom poddano kilka procedur opartych na
algorytmie Geara - procedure DGEAR z biblioteki IMSL pakiet MEBD [8,15] realizujacy
rozszerzony algorytm wstecznego rézniczkowania, pakiet EPISODE [9] bedacy
rozwinieciem algorytmu Geara, procedure VODE [16] bedgcg rozwinieciem pakietu
EPISODE oraz VODEPK [17] bazujacg na wcze$niejszej VODE z zastosowaniem metody
Krylowa do rozwigzywania uktaddw liniowych. Procedury MMID, RKQS, STIFF, STIFBS
oraz BSSTEP sg opisane w praw [18], Wszystkie obliczenia wykonano w pojedynczej
precyzji przy uzyciu kompilatora Microsoft Fortran Power Station v.1.0.

4.1 Metody stato krokowe

Metody stato krokowe poddano testowi polegajacemu na rozwigzaniu réwnania:

ktorego rozwigzanie doktadne ma postac:

y(t) = (sin ;-0.01cos /+ 0.0le-100')/1.0001 w

Procedura RALSTONS3 okazata sie mniej stabilna wykazujac brak statecznosci dla kroku
h>0.025 (Rys.l).
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Rys. 1 Utrata stabilnosci rozwigzania w metodzie Ralstona

Metoda Gragga okazata sie w przypadku rownania (2) lepsza i wykazywata utrate
stabilnosci przy kroku h=0.0356 - Rys.2.

1.00

0.00

-1.00

0.00 1.00 2.00 3.00 4.00
Rys.2. Utrata stabilnosci rozwigzania w metodzie Gragga

Na uwage zwraca fakt, ze metoda Gragga data lepsze rezultaty od metody
Ralstona w przypadku réwnania testowego, odwrotnie niz podczas doswidczen z
catkowaniem réwnan ruchu (Rozdz.2).
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4.2 Metody z kontrolg kroku catkowania

Metod\' zmienno-krokowe poddano testowi polegajgcemu na rozwigzaniu
réwnania (2), dla ktérego przyjeto zewnetrzny krok catkowania réwny h=0.1 przy zadanej
doktadnosci obliczen eps=0.001. Poddano je rowniez testowi na rownaniu (4) z
zewnetrznym krokiem catkowania h=0.05 pizy doktadnosci zadanej eps=0.001 [12]:

f., =AW O0-/(0 f @
at (9) +at
gdzie:

m -t110 ®)
I+ 2e

# =/W n_/W)

(6)
dt 10 3
ktorego rozwigzanie doktadne ma postac:
j(0 = <fA'+ /(O U]

120

Rys.3 Niestabilnosci rozwigzania réwnania (4) dla A=500
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Wspotczynnik A petni tu role ,stopnia sztywnosci” roéwnania. Czym wieksze A tym
réwnanie jest gorzej uwarunkowane. Przy obliczeniach szczegdlng uwage zwrdécono na
koszt obliczen mierzony liczbg wywotan procedury' prawych stron (LWF).

0o ile wszystkie réwnania dobrze radza sobie z przypadkiem dla A=1 to juz przy
A=500 procedury’ BSSTEP oraz STIFBS wykazuja sie znaczng niedoktadnoscia o trudnej
do zdefiniowania postaci Rys.3. Procedury RKQS oraz STIFF podobnie jak pokazana na
Rys.3 KUME zachowywaty sie poprawnie. Przy obliczeniach dla A=1000 procedury'
BSSTEP oraz STIFBS okazaly sie catkowicie rozbiezne, natomiast obie procedury bazujace
na metodzie Rungego-Kutty oraz procedura STIFF okazaly sie wystarczajgco doktadne,
przy czym procedura STIFF wykazata sie najmniejszym wzrostem kosztu obliczen wraz ze
wzrostem A. Wszystkie procedury bazujace na algorytmie Geara (DGEAR, MEBD,
EPISODE, VODE, VODEPK) daty wyniki poprawne, jednak jedynie DGEAR miat koszt
obliczeniowy zgodny z oczekiwaniami. Koszt obliczen pozostatymi procedurami
bazujgcymi na algorytmie Geara byt bardzo wysoki i praktycznie dyskwalifikowat te
procedury.

Koszt obliczenn mierzony liczbg wywotan procedury prawych stron (LWF) dla
kazdej z procedur zostat podany w Tabeli 1. Kolejne kolumny pokazujg wyniki otrzymane
przy rozwigzywaniu réwnania (4) dla trzech réznych wartosci A oraz réwnania (2). Dla
algorytmu Geara zostata uwzgledniona jedynie procedura DGEAR w dwoch wariantach -
dla metody Adamsa oraz dla metody wstecznego r6zniczkowania (BDF).

Tabela 1
metoda LWF A=l A=500 A=1000 100(sinx-y)
min 5 45 90 15
KUME max 5 95 140 40
Srednia 5 53.2 98.45 27
min 6 46 98 17
RKQS max 6 75 122 184
Srednia 6 62.64 104.67 26.09
min 3 3 3 3
[STIFF max 3 103 115 1607
Srednia 3 21.02 39.21 27.07 j
min 9 19 XX 9
%TIFBS max 9 197 XXX 182 i
Srednia 9 132.8 XXX 55.81 |
min 7 59 XX 7
bsSTEP max 7 129 XXX 153 |
Srednia 7 81.28 XXX 4182 j
min 1 2 2 2 |
DGEAR-BDF max 8 52 55 19
$rednia 1 4.3 4.47 5.45
min 1 29 56 2
DGEAR-ADAMS  max 6 74 123 18

Srednia 1.05 47.82 95.06 101
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Otrzymane wyniki pokazaty, ze metoda Adamsa z algorytmem Geara ma podobny
koszt jak obydwie procedury bazujagce na metodzie Rungego-Kutty, natomiast metoda
wstecznego rézniczkowania ma koszt zdecydowanie najmniejszy z wszystkich badanych -
w wiekszosci wypadkéw o rzad mniejszy.

Warto w tym miejscu przytoczy¢é réwniez wyniki catkowania réwnania (12)
przedstawione w pracy [6] procedurg DIFSUB (algorytm Geara), metodg Adamsa
(algorytm Shampinea i Gordona) - procedura DESTEP, metodg ekstrapolacyjng -
procedura GBS (wg Bulirscha i Stoera) oraz metodg Rungego-Kutty - Fehlberga (RKF45).
Wyniki uzyskane prze autorow pracy [6] wykazuja, ze jedyny sprawny algorytm to metoda
wstecznego rozniczkowania w procedurze DIFSUB. Pozostate metody w tym metoda
Adamsa w procedurze DIFSUB dla A=1000 nie pozwalaly zakonczy¢ obliczer w przedziale
t=(0,5). Jak widac zatem rdznice miedzy uzyskanymi rezultatami a danymi literaturowymi
S§ znaczne.

5. Catkowanie réwnan ruchu

Wyniki obliczen dla rdwnan testowych pozwolity na wstepng eliminacje kilku
procedur, dla pozostatych wyniki, zwaszcza koszty obliczen, byly dos¢ zaskakujace.
Konieczna byta zatem weryfikacja na modelu dla ktdrego metody te miaty byc
zastosowane.  Rozdziat  mniejszy  zawiera  krotkag  charakterystyke = modelu
»kwatemionowego” oraz wyniki obliczen testowych.

5.1. Podstawy zapisu modelu ,,kwatemionowego”

Do opisu potozenia samolotu w zapisie przy pomocy katow Eulera stuza trzy7
wielkosci: 5> - kat przechylenia, © - kat pochylenia oraz 'P - kat odchylenia. Przy
zastosowaniu algebry’ kwatemionéw wykorzystujemy cztery wielkosci:  cosinusy
kierunkowe osi samolotu oraz obrét wzgledem tej osi - Rys. 4.
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Rys.4 Potozenie osi obrotu W w nieruchomym uktadzie wspdtrzednych.

Kwatemiony (parametr)- Eulera) definiujemy nastepujaco:

5 . 5
en=Ccos—, e<=C0S« Sm—,
0 2 1 2

n ¢ $ _ . %
e cospsin—, eB—cos/sm—,

Parametr,”te muszg spetnia¢ dodatkowe réwnanie wigzaca:
2 2 2 . £g i
6qg + 6\ + + —I1

Zwigzki kinematyczne pomiedzy predkosciami i quasi predkosciami sg nastepujace:

61

®)

)
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gdzie:
2,2 2,2
e0 M ei ~ e2 73 2{e”e2 "0O"3) 2 (70”2 mNIN3)
A= 2(eces+e™2)  g_efred-es 2028 A1
2_92_ 2 2
2(7163 —e0£2) 2(elex+ ) 07 el erTcs
Zwiazki kinematyczne dla parametrow Eulera sg nastepujace:
P 0 R o @
e2 ~ _2*.Q R O -P 02 (12)
73 -R -Q P O e3

Podstawowym problemem obliczeniowym w modelu kwaternionowym jest
spetnienie réwnania wigzacego (8). W tym celu wprowadza sie tzw. poprawianie
kwatemionow. ktorego algorytm ma postac:

K "0 P Q R~ eo V

1P 0 R Q e - %
e2 2 O ©c e2 ) (13)
"3 _-R -Q P 0 3

gdzie:
k - staty wspotczynnik,
E - wskaznik naruszenia réwnania wigzacego:

(14)

Wskaznik E . nazywany réwniez btedem normowania kwatemiondw jest zatem
istotng wielkoscig okreslajaca jako$¢ catkowania numerycznego réwnan ruchu. Zostat on
przyjety jako podstawowa miara doktadnosci obliczen.



"ML-VII” 1996 63

5.2 Wyniki obliczen

Obliczeniom zostat poddany model dynamiki samolotu 1-22 Iryda zapisany z
zastosowaniem algebry kwatemionéw. Wykonano obliczenia dla szeregu warunkéw
poczatkowych z rdznymi funkcjami sterowania. Do prezentacji przyjeto cztery przypadki:

1 - lot po prostej (Vo=500km/h. H=1000m), pierwsze 2 sekundy lot odbywat sie w

warunkach réwnowagi po czym nastepowato wychylenie steru kierunku zgodnie z funkcjg
pokazang na Rys.5.

0.00 —

Czas [s]
Rys.5 Funkcja wychylenia steru wysokosci

2 - lot w zakrecie prawidtowym ze wspotczynnikiem obcigzenia Nz=2, pozostate
elementy jak w przypadku 1,

3 - warunki poczatkowe takie jak w punkcie 2.. przy czym zamiast stem
wysokosci, wychylone zostaty lotki; charakter sterowania byt taki sam jak dla stem
wysokosci,

4 - lot w zakrecie (jak w p.2) - wychylone zostajg jednocze$nie trzy powierzchnie
sterowe (ster wysokosci, kierunku i lotki); funkcja sterowania miata posta¢ taka jak na
Rys.5.

Wszystkie obliczenia wykonano w pojedynczej precyzji, przy zewnetrznym kroku
catkowania h=0.1Is.

Rezultaty obliczen byly zupehnie nieoczekiwane. Metody, ktdre najlepiej
zachowywaly sie przy rownaniach testowych tzn. metoda Rosenbrock'a (STIFF) oraz
metoda wstecznego rézniczkowania (BDF) z algorytmem Geara (DGEAR) wykazaly sie
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znacznie wiekszym kosztem obliczeniowym (zwhaszcza STIFF) niz pozostate, a biad
normowania kwatemionéw by} réwniez nieoczekiwanie wysoki. Po pierwszych badaniach
zdecydowano zaniecha¢ préb z procedurg STIFF, natomiast ze wzgledu na bardzo dobre
wyniki dla procedur bazujgcych na metodzie Rungego-Kutty, zdecydowano sie na
dotgczenie do testow jeszcze jednej procedury stosujacej te metode - RKINIT z biblioteki
procedur matematycznych Mathlib. Wyniki obliczen zamieszczono w tabelach oraz
zaprezentowano w postaci wykreséw stupkowych.

Tabela 2.
METODA lot po prostej - dh zakret - dh zakret - dl zakret - dh+dl+dv
GEAR BDF 1.13E-06 1.70E-05 1.81E-05 3.66E-04
GEAR ADAMS 3.66E-06 1.73E-05 7.84E-06 2.73E-05
KUME 3.65E-06 7.72E-06 2.41E-05 2.48E-04
RKQS 1.06E-06 2.27E-06 7.37E-06 5.69E-05
RKINIT 1.23E-07 1.30E-07 2.27E-07 1.65E-06

Btad normowania
kwatemiondow

—

Rys. 6

Tabela 2. i Rys.3 pokazujg maksymalny btgd normowania kwatemionéw dla
kazdej z 5 testowanych procedur, dla 4 zdefiniowanych wczesniej przypadkow
obliczeniowych. Jak wida¢ bezkonkurencyjna jest tutaj procedura RKINIT dajgc btad
mniejszy przynajmniej o rzad od pozostatych Na uwage zwracajg réwniez pozostate
procedury Rungego-Kutty oraz algorytm Geara dla metody Adamsa.
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Tabela 3.
METODA lot po prostej - dh  zakret - dh zakret - di - zakret - dh+dl+dv
GEAR BDF 18.6 23.92 25.05 25.39
RKQS 16.27 13.66 12.49 12.11
RKIN1IT 12.26 12.26 12.26 12.26
KUME 5 5 5 5.12
GEAR ADAMS 3.85 4.84 511 5.15

Srednia liczba wywotan
procedury prawych stron

ol
Rys. 7

Tabela 3 i Rys.4 przedstawiajg koszt obliczen, ktérego miarg jest $rednia liczba
wywotan procedury prawych stron na jeden zewnetrzny krok catkowania. Przy takiej
ocenie najlepsze wydaja sie by¢ metoda Adamsa z algorytmem Geara oraz procedura
KUME realizujgca metode Rugego-Kutty z szacowaniem bledu metodg Mersona.
Ponownie bardzo niekorzystnie wypadta metoda wstecznego rézniczkowania (BDF).

Tabela 4 i Rys.5 przedstawiajg koszt obliczen, za ktérego miare przyjeto
maksymalng liczbe wywolan procedury prawych stron. W tym przypadku
bezkonkurencyjna wydaje sie procedura KUME. Wyniki poréwnawcze pozostatych metod
sg zblizone do ocen wg poprzedniego kryterium.
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Tabela 4.
METODA lot po prostej - dh zakret - dh zakret- dl  zakret - dh+dl+dv
GEAR-ADAMS 13 28 35 36
KUME 5 5 5 15
RKQS 61 18 18 18
RKINIT m 111 m 11
GEAR BDF 88 152 165 162

Maksymalna liczba wywotan
procedury prawych stron

zakret - dh+dl+dv
zakret - dl

UJ
D

Rys. &

s . Podsumowanie

Otrzymane wyniki sklaniajg do wyboru procedur bazujgcych na metodzie
Rungego-Kutty, do catkowania réwnan ruchu. Procedury te wykazujg sie bardzo niskim
btedem normowania kwatemionéw (z wyjatkiem KUME) oraz stosunkowo niskim
kosztem. Szczeg6lng uwage zwraca procedura RKINIT, dla ktérej zaréwno koszt
obliczeniowy jak i bigd normowania wykazuje sie niewielkimi zmianami wraz z
warunkami symulowanego lotu. Maksymalny koszt obliczen wystepowat w pierwszym
kroku, a po 3 krokach ustalat sie. Niezte wyniki otrzymano réwniez dla metody Adamsa.
Metoda daje mniejszy btad niz procedury KUME i RKQS a $redni koszt obliczen ma
najmniejszy. Metoda ta wykazuje sie jednak stosunkowo duzg wrazliwo$cig na zmiany
warunkdw lotu, wymaga zatem dalszego testowania.
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Streszczenie

Praca przedstawia systemy poprawy statecznoéci dla samolotéw statecznych i niestatecznych statycznie.
Pokazano model matematyczny dla mchéw symetrycznych uzupetniony o uklady sterowania.
Przedstawiono wyniki obliczen wartosci whasnych oraz czestosci i ttumien drgan sztywnych samolotu dla
ukfadu statecznego i niestatecznego statycznie. Wykonano réwniez symulacje numeryczna przypadku
niestatecznego z wigczony i wytgczanym uktadem SAS. Samolotem testowym byt MiG-21.

1 Wstep

Wspotczesne samolot)’ bojowe sg czesto projektowane jako samolot}7z matym zapasem
statecznosci lub jako niestateczne. Jest to spowodowane gtownie potrzebg zwiekszenia ich
manewrowosci. Dodatkowym efektem jest poprawa bilansu sity nosnej. W uktadach statecznych
statycznie (Rys.l) punkt neutralny statecznosci znajduje sie za Srodkiem cigzkosci. Uktad taki
dla zapewnienia réwnowagi momentéw pochylajacych wymaga ujemnej sity nosnej na
usterzeniu wysokosci, proporcjonalnej do zapasu statecznosci. Uklady niestateczne (Rys.2)
charakteryzujg sie dodatnig sita no$ng na usterzeniu wysokosci, zatem bilans sity nosnej jest
korzystniejszy. Whasnosci uktadu niestatecznego sg rowniez bardzo atrakcyjne dla samolotéw
komunikacyjnych, ze wzgledu na mozliwos$¢ zmniejszenia zuzycia paliwa (ok. 5-10%).
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Uklady niestateczne lub o zmniejszonym zapasie statecznosci wymagajg oczywiscie
uktadow sztucznie poprawiajacych statecznos¢ (SAS - Stability Augmentation System). Systemy
te powinny zwieksza¢ ttumienie drgan whasnych - dla ruchéw symetrycznych szczeg6lnie istotna
jest poprawa drgan krotkookresowych (oscylacji szybkich) - w uktadach statecznych oraz
zmieni¢ charakter tych drgan z rozbieznych na ttumione w uktadach niestatecznych. Nalezy w
tym miejscu podkresli¢, ze zapas statecznosci nie jest wielkoscia statg dla danego samolotu i
moze sie zmienia¢ wraz z predkoscig lotu. Rys.3 [1] pokazuje zmiane potozenia punktu
neutralnego w funkgji liczby Macha dla ptata trapezowego bez skosu oraz dla ptata typu Delta.
Jak wida¢ wedréwka punktu neutralnego moze by¢ bardzo duza zaréwno w kierunku
zwiekszaniajak i zmniejszania zapasu statecznosci.
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Liczba Macha

Rys.3 Potozenie punktu neutralnego statecznosci w funkgcji liczby Macha

2. Model matematyczny

Modet fizyczny samolotu w locie przestrzennym oraz wyprowadzenie réwnan ruchu i
ich linearyzacje mozna znalezé w wielu pracach [3,4], W niniejszej pracy ograniczono si¢

jedynie do przedstawienia modelu matematycznego liniowego. Wektorowe réwnanie stanu dla
takiego modelu ma postac:

X = AXx + Du

gdzie:

71
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X - wektor stanu
u - wektor sterowania

macierz stanu:
A- M 1xs @)

Poniewaz w pracy ograniczono sie do ruchow symetrycznych, macierze sztywnosci i
bezwtadnosci oraz wektor stanu zostang rozpisane dla kanatu podtuznego.

macierz sztywnosci:
Xu Xw Xq + mWO -mg

Zu Zw Zq+muo 0
Mu Mw Mg+m(xU0+zW0) mgz @)

O O 1 0

macierz bezwiadnosci:

m Xwp mz O
0 m-Zwp mx O
M =
-mz - Mw + mx Jy O )

0 0 0 1

Wektor stanu dla ruchu w kanale podtuznym ma postac:

U

W

®)

o]
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Wyznaczenie wartosci whasnych macierz A (2) oraz wektoréw wiasnych pozwala na
wyznaczenie postaci drgan sztywnych samolotu oraz wielkosci charakteryzujacych te drgania,
czyli okresu i czasu sttumienia do potowy. O ile czestos¢ i ttumienie drgan jest niezadowalajace z
punktu widzenia statecznosci dynamicznej samolotu (dla pewnych postaci drgan sa stawiane
konkretne wymagania dotyczace tych wielkosci), nalezy zastosowa¢ uktad poprawiajacy
stateczno$€. Jego parametry mozna wyznaczyc¢ z zadania aby wspotczynniki czestosci i thumienia
(czesci urojona i rzeczywista wartosci whasnej) miescity sie w zadanych granicach lub osiggaty
konkretne wartosci.

3. Uktady SAS

Uktady SAS mogag mie¢ rdzng posta¢, w zaleznosci od tego czy samolot jest
Lhaturalnie” stateczny czy tez nie. Ponadto uktady SAS moga miec jeden (Rys.4) lub kilka
sygnatow wejsciowych (np. predkos¢ katowa pochylania, kat natarcia, kat pochylenia itp.). W
przedstawionych przyktadach ograniczono sie do ukfadéw' z jednym sygnatem wejsciowym -
predkoscig katowg pochylania, zaréwno dla uktadéw statecznych i niestatecznych statycznie.
Uktad poprawy statecznosci dla samolotéw statecznych statycznie stabilizujacy’ predko$¢ katowa
pochylania q zostat pokazany na Rys.4.

ais) sterownik  >C)  silownik ~ **” Dynamika )
K> - Kamt 1Qav samolotu
Giroskop
Ka

Rys.4 Uktad poprawy statecznosci (SAS) stabilizujacy predkos¢ katowa pochylania

Uktad ten sktada sie z petli sprzezenia zwrotnego, w ktorej znajduje sie giroskop
pomiarowy o statej Kg Statg tg dobiera sie tak aby ukiad spetniat narzucone wymagania.
Pozostatymi elementami uktadu sa: dynamika samolotu, ktorej transmitancje mozna wyznaczy¢
na podstawie znajomos$ci macierzy7stanu oraz moduly sterownika i sitownika. Transmitancje
sitownika mozna zapisa¢ w postaci:

merw 6)



74 PTMTS

gdzie Ki i K2 sg statymi charakteryzujgcymi sitownik (np. hydrauliczny). Uktad mozna opisa¢
zwigzkami:

SEc= (Kag + qz)K font

(7)
W * ~3$E+ K2rE
stad pojawia sie réwnanie uzupetniajgce réwnania ruchu samolotu:
SE= iKA +3,)KcMKx-K 1S )
Macierze sztywnosci i bezwladnosci przybiorg zatem postac:
- macierz sztywnosci:
Xu Xw Xq +mWQ -mg XS
Zu 2w Zq+muo0 0 y
B= Mu Mw Mag+m(xU0+z2W0) mgz Ms
0 0 1 o o 9
0 O KoK art 0 K2
- macierz bezwadnosci:
m Xwp -mz 0 0
0 m-Zwp mx O O
M= -mz - Mw+mx Jy 0 0
0 0 0 10 o
0 0 0 0 1
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Wektor stanu zostanie powigkszony o jedng zmienng 5b (wychylenie stem wysokosci) i otrzyma
postac:

Uktad poprawy statecznosci dla samolotéw' o ujemnym zapasie statecznosci jest
bardziej ztozony - Rys.5. Ma on posta¢ podwdjnej petli sprzezenia zwrotnego z dodatkowym
elementem w’postaci tzw. giroskopu catkujacego.

Sitownik steru wys. ] q(s)
K AL Dynamika
samolotu
s+K 5,
Giroskop

Rys.5 Ukfad poprawy statecznosci (SAS) dla samolotéw niestatecznych statycznie

Uktad mozna opisa¢ zwigzkami:

~~ K-ai"Ec~K a2"E (12a)
3 Ec ~ Qc K qq (12b)

gc = Ko + Kjgam %)
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stad réwnanie rézniczkowe dla wychylenia steru wysokosci bedzie miato postac:

$E = KaM c + - Kal™E

Macierze sztywnosci i bezwtadnosci przybiorg zatem postac:

- macierz sztywnosci:

Xu Xw Xq + mWa -mg o 0
Zu  Zw Zg+ muo 0 z¢& O
Mu Mw Mqg+m{xU0+zW0) mgz Mg 0
0 0 1 0 0 0
0 0 EED 0 _ka KM
0 0 *1 0 0 0

- macierz bezwiadnosci:

m Xwp -mz 0 O
0 m-Zwp mx 0 O
-mz -Mw+mx Jy o0 0
0 0 0 1 0
0 0 0 0 1
0 0 0 00

o

= O O

13
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Wektor stanu zostanie powigkszony o dodatkowa zmienng gc i otrzyma postac:

u

(16)

4. Wyniki obliczen

Obliczenia testowe wykonano na przyktadzie samolotu MiG-21. Wyznaczono wartosci
wiasne dla samolotu statecznego statycznie (potozenie srodka ciezkosci w 32% SCA) oraz dla
samolotu z ujemnym zapasem statecznosci (potozenie Srodka ciezkosci w 42% SCA). Dla
obydwu przypadkéw obliczenia wykonano zaréwno bez sterowania (bez SAS) jak i ze
sterowaniem - uktad SAS wigczony. Wspdtczynniki wzmocnienia czesci elementéw uktadow
sterowania przyjeto wg danych literaturowych a pozostate wyznaczono z zadania aby oscylacje
szybkie byly dostatecznie silnie thumione. Wsp6tczynniki te nastepnie zmodyfikowano tak, aby
pozostate postacie drgan byly' akceptowalne.

Przyjeto nastepujace parametry lotu:
kat natarcia a.-21°
predkos¢ lotu V=73 m/s
- parametry’ ukfadu SAS dla uktadéw statecznych statycznie (Rys.4):

K,=K2=10 K"0.4
- parametry uktadu SAS dla uktadéw niestatecznych statycznie (Rys.5):
Kal=Ka2=10 Kg=0.7 Ki=5

Wyniki obliczen przedstawiono w Tabeli 1. Dla uktadu statecznego statycznie uktad
SAS zmniejsza czas sttumienia do potowy oscylacji szybkich o 40%. W uktadzie o ujemnym
zapasie statecznosci statycznej wystepujg dwie postacie aperiodyczne. z ktérych jedna jest
rozhiezna. Uktad SAS przywraca okresowy charakter tym postaciom drgan i zapewnia dobre
ttumienie.
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Tabela 1.
| Potozenie S.C. 32 % SCA 42% SCA
i uktad SAS (TAK/NIE) NIE TAK NIE TAK
I jlwaitosci -0.015 - 0.154*5 -0.017-0.13*i 0.004 - 0.109%i -0.054
flwdasrie -0.015+0.154%i  -0.017 + 0.13*i  0.004 + 0.109*i -0.733
Fugoida  [)okres [s] 40.09 48.492 57.535 XXX
liczas sttumienia Tm [sl 46.236 40.306 193.687 12.836 / 0.946
I jlwartosd -0.423 - 0.445*i  -0.692 - 0.279*i -1.855 -0.155- 1.783*i
Oscylacje llwtasne -0.423 + 0.445%i  -0.692 + 0.279*i 0.962 -0.155 + 1.783“1
szybkie  llokres [sl 14.104 22.547 XXX 3.524
|lczas sttumienia T2 [s] 1.637 1.001 0.3747-0.721 4.473

Druga cze$¢ wynikoéw to rezultaty symulacji numerycznej samolotu niestatecznego
statycznie (Srodek ciezkosci w 42%) z wigczonym lub wytgczonym uktadem SAS. Obliczenia
wykonano dla wysokosci 4000m a pozostate parametry przyjeto jak dla obliczen postaci drgan.
Uktad nieliniowych dynamicznych réwnan ruchu uzupetniono réwnaniami (12c) i (13).

0.30
i- - - uktad bez SAS
uktad z SAS
£
0
0
O 010 -1
(S
0]
N
B
B 000
|
0.00 5.00 10.00 15.00 20.00 25.00

Czas [s]

Rvs.6
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Rys. 6 przedstawia predko$¢ katowa pochylania w funkcji czasu, a wiec wielkos¢, ktéra
byta sygnatem sterujgcym uktadem SAS. Jak wida¢ uktad SAS bardzo silnie stabilizuje lot i
thumi oscylacje samolotu Pozostate wykresy pokazujg wybrane parametry lotu w funkcji czasu.
Rys.7 pokazuje kat pochylenia, Rys.8 predko$¢ opadania samolotu a Rys.9 wysokos¢ lotu.
Wszystkie te wielkosci dla samolotu bez uktadu SAS sj silnie rozbiezne, natomiast uktad SAS
znakomicieje stabilizuje.

70.00 —
60.00 - - ukiad bez SAS
-------- ukfad y. SAS
0
8 J
Cc
~ 50.00 —I
Jg
+ H
*
40.00 —I
30.00
0.00 2.00 4.00 6.00 8.00 10.00
Czas [s]

Rvs.7
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[m/s]

Predko$¢ opadania

lotu [

Wysokos$é

PTMTS

RELTUJE T QUG R, NS S— p—

000 5.00 10.00 15.00 20.00
Czas [s]

Rys. s

4400.00

4000.00
3600.00
- - - uklad bez SAS
---------- uktad z SAS
3200.00
280000 =
0.00 5.00 10.00 15.00 20.00
Czas [s]

Rys. 9

2500

2500



"ML-VII” 1996 8l

5. Podsumowanie

W analizie dynamiki samolotéw dobrze znane sg takie pojecia jak np. oscylacje
szybkie, holendrowanie. Znane sg réwniez kryteria dotyczace thumien dla poszczegdinych drgan.
W ukfadach o zmniejszonej statecznosci kryteria te nie sg spetnione w sposob ,,naturalny” -
spetnienie ich zapewniajg uktady SAS. Praca niniejsza jest probg przetozeniajezyka automatyki
dla ktérej uktady zaprezentowane w ninigjszej pracy sa dobrze znane (np. [5,6]) na jezyk
mechaniki lotu. Analize statecznosci samolotu nalezy bowiem wspétczesnie traktowaé réwniez
jako analize statecznosci uktadéw sterowanych
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ANALIZA DYNAMIKI DOBIEGU SAMOLOTU
Z SAMONASTAWNYM KOt KIEM OGONOWYM

Zdobystaw Goraj
Politechnika Warszawska, ITLiMS

Streszczenie
Przedstawiono model matematyczny samolotu z samonastawnym kétkiem ogonowym w czasie
dobiegu po pasie startowym, umozliwiajacy analize statecznosci bocznej. Zbadano r6zne modele sit
i momentdw dziatajagcych na pneumatyki i przeanalizowano wptyw tych modeli na charakterystyki
dynamiczne samolotu.

1. Wstep

Pomimo, ze podwozie z kétkiem ogonowym (nazywane dawniej podwoziem
klasycznym) jest stosowane od poczatku rozwoju lotnictwa, to z uwagi na to, ze stanowi
uktad z zalozenia niestateczny, wymaga uwaznego zaprojektowania i troskliwej
eksploatacji. W pracy bedzie przedstawiony model fizyczny i matematyczny podwozia,
umozliwiajgcy analize dynamiki samolotu na pasie startowym. Bedg uwzglednione zmiany
predkosci w kierunku ruchu oraz w kierunku prostopadtym do osi pasa, odchylanie
samolotu od osi pasa oraz obroty' samonastawnej goleni. Sity i momenty na pneumatykach
zostang obliczone zgodnie z teorig stacjonarng (jako zalezne od katow bocznego znoszenia)
lub jako niestacjonarne (zalezne od czestosci drgan i tzw. dtugosci relaksacji pneumatyka).
Aby zbada¢ wrazliwos¢ modelu ze wzgledu na liczbe stopni swobody, wspdtczynniki
thumienia oraz czestosci kolejnych postaci drgan, obliczone z réznych modeli
matematycznych (modeli czastkowych), poréwnywano pomiedzy soba. Przyktadami takich
modeli czastkowych sg czyste obroty tylnego kdtka wokdt osi goleni lub odchylanie
i znoszenia calego samolotu bez obrotéw tylnego kétka wokét osi goleni. Dla wszy stkich
modeli przeprowadzono analize modalng drgan. Pozwolito to na wybor wtasciwego modelu
fizycznego i matematycznego do analizy dynamiki podwozia, takiego ktdry odwzorowuje
istotne cechy zjawiska, a jednocze$nie jest najprostszy w sensie liczby stopni swobody
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i zapisu matematycznego. W zakonczeniu pracy przedstawiono analize wplywu
najwazniejszych parametrow konstrukcyjnych podwozia na jego charakterystyki
dynamiczne. W szczeg6lnosci zbadano wrazliwo$¢ statecznosci ruchu ze wzgledu na
sztywno$¢ skretng kotka ogonowego w ruchu wzgledem osi goleni. Przedstawiona praca
jest kontynuacja wczesniejszych prac autora [1,4,5]. ktdre dotyczyly analizy statecznosci
samolotu z przednim kotkiem na pasie startowym. Sily i momenty dziatajagce na
pneumatyki przyjeto wedtug modelu Pacejki [2,6],

2. Wyprowadzenie réownan ruchu samolotu
Do rozwazan przyjeto uktady wspoétrzednych pokazane na Rys.| (uktad OxjiZi

zwigzany z podwoziem gtdwnym) i na Rys.2 (uklad Ox4ydZ4 zwigzany z koétkiem
ogonowym).

Rys. 1. Slady két samolotu w rzucie z géry
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Przyjeto nastepujace quasi-wspotrzedne:
X! - przemieszczenie w plaszczyznie symetrii samolotu,
yi - przemieszczenie w kierunku prostopadtym do ptaszczyzny symetrii.
\} - odchylanie samolotu,
5 - kat obrotu tylnego kétka wokét osi goleni.
75, 7t6 - katy poslizgéw kot odpowiednio przedniego i tylnego podwozia.
Wektor guasi-predkosci ma postac:
{=} = {xi,yLvj/,8,05raf| D

Réwnania wiezéw nieholonomicznych (Rys.3) zapisano odpowiednio dla podwozia
przedniego i tylnego nastepujgco:
©j =q>r~XI1T? ; co6=tpE-X ,/rR ()

Rys.3. Rozkiad predkosci dla przedniego i tylnego kétka

co pozwoli wyznaczy¢ symbole Boltzmanna.
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Réwnania ruchu wyprowadzono z réwnan Boltzmanna-Hamela dla uktadow
nieholonomicznych [3] w postaci

d ST or* 7S¢ R €)

-&».=Q.
dtlo® dn,, o) 9

gdzie symbole Boltzmanna
)

zalezne sg od wspotczynnikéw rownan transformacji prostej i rownan wiezéw
nieholonomicznych o postaci

®)
oraz od wspbtczynnikéw réwnan transformacji odwrotnej o postaci
k
0,=2X,® «, (6)
a=I
przy czym wspotczynniki a,, oraz bjj sa elementami macierzy A oraz B:
cos\(/ siny cosvj/ -siny
-siny cosvy/ siny  cosy
A
-cosv(/IrF  -sinvjz/rj, 1r,
-cos\|[//rR -sini|)/rR I/,
Energia kinetyczna samolotu jest suma energii:
- korpusu
O
- tylnego kdtka bez uwzglednienia obrotow wiasnych
-M\RV2+(y, -Nvj/ +e8)2}+-7IKRzAW/ cossR+5)2 (®)
- sprzezen obrotéw wiasnych wszystkich két z ruchem korpusu
©)

EX=4*"H) 4 i»{("+5

gdzie JFy i JRy oznaczajg momenty bezwladnosci kota przedniego i tylnego podwozia
wokot osi whasnej, indeks ¢ odnosi sie do Srodka masy. zas oznaczenia osi wsp6trzednych
(np.z4 lub y5) odpowiadajg Rys. 1,2.

Po zrézniczkowaniu energii kinetycznej i potencjalnej rdwnania ruchu zapisano w postaci
macierzowej dla dwoch przypadkéw - dla stacjonarnego i niestacjonarnego obcigzenia
pneumatykow’ [5j.
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3. Sity boczne i momenty dziatajgce na pneumatyki

Sity boczne Y i momenty skrecajagce M (Rys.4) obcigzajace pneumatyki dla
modelu stacjonarnego [63] zalezg od katéw bocznego znoszenia poprzez algebraiczne
rownania liniowe

Yj=-Cfa; ; Mj= CMudii , (10)
natomiast dla modelu niestacjonarnego poprzez r6zniczkowe réwnania liniowe
SY .+Y.=-ChR, ;*-M i+ M -C ", oD

gdzie a, oznacza kat bocznego znoszenia. a, - dhugos¢ relaksacji pneumatyka [6,5], za$
indeks i = 1,2 odpowiada przedniemu i tylnemu podwoziu.

4. Réwnania ruchu dla stacjonarnego modelu pneumatyka

Dynamiczne réwnania ruchu wyprowadzono z réwnan Eoltzmanna-Hamela (3)
zuwzglednieniem wiezéw (2) i obcigzen pneumatykéw? (10). Otrzymano réwnanie
rozniczkowe

M (fx_ -B,3 -Cx»ixs (12)

0 D3 0
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oraz macierz stanu

-M B, -M C3d (13)
R*4 =
»,3 0
gdzie
"M -sSM  m”e
(14)
M -SM JzCo "kRczt
_mKe kRczl ""kRz
C coseR
C., = c0se*NC”  A-mr) (15)

cossR(CMRcossR-tC rR) + sineR(mkRge-tN R) + CJ

+"NR -NCm +MV tc,,

B3=— -NC~ -2C.« -CMR NAM+NCA-MsV2 A(NC*-CM+mkeV2 ,(16)
3V

N (CW cossR - tCjn) tCtCjj - C m cosER)

H_s
~fr CMRcoseR -m”~eV2 m KRe” 2COSSR +C aV

X = col{y,.vj/,8,5j, (17)

przy czym

M - masa samolotu; m” - masa tylnego kdtka: Cff, Cfr - sztywnosci sil bocznych két
odpowiednio przedniego i tylnego podwozia; Cmf, Cmr - sztywno$ci momentow
skrecajacych kot odpowiednio przedniego i tylnego podwozia; i2® - moment bezwiadnosci
catego samolotu wzgledem osi Oz. MRz = IRz - m”eN (gdzie KRZ moment
bezwladnosci  tylnego kdtka wraz z golenia wzgledem osi  Crz,, Rys.2);
jKRz - moment bezwtadnosci tylnego kdtka wraz z golenig wzgledem osi O474; N,s,t,e,sR -
wymian' geometryczne (Rys. 1,2); Ctt - wspotczynnik ttumienia tylnego kétka wzgledem
osi goleni; C8- wspotczynnik sztywnosci tylnego kétka wzgledem osi goleni.

O stateczno$ci samolotu na pasie startowym mozna sgdzi¢ na podstawie wartosci wiasnych
macierzy stanu (13).

5. Réwnania ruchu dla niestacjonarnego modelu pneumatyka
Podobnie jak w przypadku modelu stacjonarnego dynamiczne réwnania ruchu
wyprowadzono z réwnan Boltzmanna-Hamela (3) z uwzglednieniem wiezow (2) i obcigzen

pneumatykéw (11). Otrzymano réwnanie rézniczkowe

X = r bu»-x , (18)
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gdzie

~VD : VDI
1010~ M *T -M +633 -M 1Ca:

O o O 0

X = co{FFLFFRM PL,M re,FRM Ry J\j/,5,8} ,

D =diag{<TFoFoFaFORaR ,

-C.,
"Cr

-G, -NCf -fcK vcfrRcoseR
-NCU tCU VCmrcossr

110 0 1 0
T=00 1 1 -N 1
0 00O t coseg
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(19)

(20)

21

(22)

(23)

Macierz stanu (19) posiada 10 wartosci wiasnych, z czego 6 odpowiada silnie ttumionym

procesom przejsciowym pneumatykéw, a pozostate 4 ruchom bryty samolotu.

6. Analiza postaci drgan sztywnych samolotu

Macierz stanu zaréwno dla modelu stacjonarnego i niestacjonarnego ma dwie
postacie drgan sztywnych: boczne znoszenie sprzezone z odchylaniem (1) oraz obroty

tylnego kdtka wokét osi goleni (2). Przebieg wartosci wiasnych ~i=4i+irii oraz

odpowiadajacych postaciom (1) i (2) w funkcji predkosci toczenia przedstawiono

na Rvs.5,,6.
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\Y
Rys.5. Wartosci wihasne postaci ,,boczne znoszenie”

18 ~
h.
16 | L'KT®© _3>-6-'g--q- -0- §-'#= 2=0=0-=&"=9 ='€C==$
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12 \
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o i
2 0—e—©—e—e—o0-0- OV-Q--Q"-£-
_4F—1||7.‘\-w!wu71w\|-wwww1‘\w|w7|.|,u,
4 6 8 10 12 14 16 18 20 22

\%
Rys.6.Wartosci whasne postaci ,,obroty tylnego kdtka wokét osi goleni”

W catym analizowanym zakresie predkosci wszystkie wartosci wiasne obu modeli majg
ujemne czesci rzeczywiste. Oznacza to. ze ruch samolotu jest stateczny. Spore réznice
jakosciowe w charakterze ruchu znoszenia i odchylania ().i) obserwujemy dla stosunkowo
matych predkosci (do 10 m/s). Dla modelu niestacjonarnego obserwujemy oscylacyjna,
silniej ttumiong posta¢ drgan znoszenia i odchylania, podczas gdy model stacjonarny daje
dla matych predkosci posta¢ nieoscylacyjna, stabiej ttumiong. Wynik ten nie jest
zaskoczeniem, gdyz zardwno wspoétczynniki thumienia jak i czestosci silnie zalezg od
czestosci zredukowanej drgan
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ktora jest szczegdlnie duza dla matych predkosci toczenia. Na zakonczenie zaznaczymy, ze
wyniki obliczen zamieszczone na Rys. 5,6 odpowiadajg wartosciom Ca = 3 Nm/(rd/s) oraz
C5=100 Nm/rd. Ruch samolotu z kétkiem swobodnym, niezablokowanym (C5 = 0) jest
niestateczny, co oznacza, ze w czasie przyziemienia i dobiegu z kotkiem samonastawnym
pedaty powinny by¢ wcisniete (uktad powinien mie¢ dodatnig sztywno$¢ skretng).
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Streszczenie
Przedstawiono metode wyznaczania obcigzen oraz pochodnych statecznosci dla silnie sprzezonych
konfiguracji aerodynamicznych, dla ktérych zawodza klasyczne metody inzynierskie. Szczegétowo
omowiono wyznaczanie punktéw neutralnych statecznodci, analize statecznosci dynamicznej oraz
wplyw $ladu na obciazenia w warunkach obrotu ptata.

1. Wstep

W pracy przedstawiono wybrane wyniki uzyskane podczas realizacji projektu
badawczego KBN. Podstawowym celem projektu byto przedstawienie modeli fizycznych
i matematycznych 111.12,13] dla niekonwencjonalnych konstrukcji lotniczych, ktore
umozliwig obliczenia i ocene statecznosci i sterownosci takich konstrukcji. Jest to zadanie
o kapitalnym znaczeniu nawet dla samolotéw najnowszej generacji, czesto z zatozenia
niestatecznych i sterowany ch przez komputer w systemie "fly by wire" Zastosowano w tym
celu metody panelowe [15,16,17,18], Poszukiwany byt rozktad osobliwosci na powierzchni
nos$nej, ktory zapewni spetnienie warunkéw brzegowych i warunku Kutty przy
uwzglednieniu obrotéw. Powierzchnia nosna zostata podzielona na superpanele i panele.
Przyjeto rozktad osobliwosci w postaci Zrddet, wirdw oraz dipoli statych, zaleznie od tego
czy jest to powierzchnia nosna czy nieno$na. Nalozone warunki brzegowe miaty' postaé
warunkoéw Dirichleta i Neumanna. Waznym elementem projektu byta analiza wptywu
skonczonego $ladu wirowego na charakterystyki dynamiczne samolotu. Wszystkie kody
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obliczeniowe byty testowane na prostych uktadach platéw i kadtubéw oraz na
rzeczywistych samolotach. Wybrano w tym celu samoloty bojowe MiG-21 oraz F-4B. Taki
wybdr zostat podyktowany zwartg konstrukcjg i w konsekwencji silnie sprzezong
aerodynamika, charakteryzujaca sie silnym, wzajemnym oddziatywaniem ptatéw, duzym
katem odchylenia strug oraz silnymi wirami krawedziowymi. Ponadto wazng przestanka
takiego wyboru byt czeSciowy dostep do wielu charakterystyk statecznosci (np. znajomos¢
okresow drgarn wiasnych postaci sztywnych). Stato sie wiec mozliwe dokonanie weryfikacji
opracowanych modeli matematycznych dla publikowanych w literaturze danych
eksperymentalnych. Ze wzgledu na modelowanie bryty samolotu i powierzchni $ladu
wirowego przyjeto nastepujgce modele podstawowe: (1) grube kadtuby i platy - $lad
ptaski [2], (2) grube kadtuby i cienkie ptaty - $lad ptaski, (3) grube kadtuby i cienkie platy
- $lad zwichrzony, (4) cienkie kadtuby i platy - Slad ptaski oraz (5) cienkie kadtuby i ptaty
- Slad zwichrzony. Obliczano nastepujace charakterystyki statecznosci i sterownosci:
pochodne aerodynamiczne, odchylenia strug za ptatem, punkty neutralne statecznosci oraz
wspotczynniki thumienia i czestosci oscylacji postaci drgan. W kazdym przypadku wyniki
poréwnywano z rezultatami otrzymanymi z arkuszy inzynierskich (ESDU), a w kilku
przypadkach réwniez z wynikami badan w locie. Stwierdzono, ze w wielu przypadkach
mozna uzyska¢ zadawalajaca doktadno$¢ z modelu o grubych kadtubach i cienkich ptatach
z plaskim $ladem. W trzech kolejnych rozdziatach przedstawiono: (1) wyznaczanie
punktéw neutralnych statecznosci statycznej ze sterem trzymanym i puszczonym,
(2) obliczenia statecznosci dynamicznej oraz (3) analize wptywu dtugosci $ladu wirowego
na obcigzenia aerodynamiczne.

2. Wyznaczanie punktéw neutralnych statecznosci
z rozkfadu ci$nienia

Punkt)7 neutralne samolotu muszg by¢ wyznaczone juz na etapie projektu
wstepnego z duzg doktadnoscig (btad nie powinien przekracza¢ 1% - 3% SCA).
Dla prostego samolotu w uktadzie klasycznym punkty neutralne sa wyznaczane zazwyczaj
zZESDU [1] i tylko niekiedy weryfikowane w tunelu aerodynamicznym. Dla uktadow'
bardziej ztozonych (np. piat silnie skrecony, skrzydto pasmowe, uskoki na krawedzi
natarcia, ujemny skos, silne sprzezenia aerodynamiczne pomiedzy platem przednim
i gtbwnym) ESDU nie moga by¢ zastosowane, pozostajg wiec drogie i dtugotrwate badania
tunelowe. W tej sytuacji postanowiono wykorzysta¢ metody panelowa do wyznaczenia
potozenia punktéw7neutralnych [5,6,7,8,19],

Punkty neutralne dla zbioru powierzchni nosnych moga by¢ zdefiniowane
nastepujgco:

Punkt neutralny statecznosci ze sterem trzymanym (NT) lub puszczonym (NP) odpowiada
takiemu biegunowi momentu pochylajacego, ze gradient)' tego momentu wzgledem kata
natarcia lub wspétczynnika sity7nosnej sa rowne zeru w liniowym zakresie katéw natarcia,
czyli opNT gphP

- ' m-Q. (1)

3CzZ dCz
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Potozenia kazdego z dwoch punktéw netralnych moga by¢ obliczone ze wzoru

x,C_ -X,C7
X,=-a-3= 14

2 'wz

@

gdzie x oznacza potozenie $rodka parcia, C2 - wspétczynnik sity nosnej, za$ indeksy 1,2
odnoszg sie do dwaoch réznych katoéw natarcia.

Ponizej przeanalizujemy modele optywu i zmiany wychylen steru stosowane do
wyznaczania dwoch réznych punktdw neutralnych statecznosci.

Model dla punktu neutralnego ze sterem trzymanym NT

Rozwazmy dwa rd6zne katy natarcia. Katy zaklinowania statecznika i wychylenia
steru nie zmieniajg si¢ przy zmianie kata natarcia. Kat wychylenia steru powinien
odpowiada¢ warunkom réwnowagi momentdw pochylajacych dla kata natarcia
odpowiadajacego wspotczynnikowi sitylnosnej Cz . Jednakze przyjecie dowolnego kata
wychylenia steru praktycznie nie wplywa na potozenie punktu neutralnego. Aby to
wykaza¢ przeprowadzimy nastepujace rozumowanie:

Moment pochylajacy samolotu wzgledem noska $redniej cieciwy aerodynamicznej
(SCA) jest sumg momentu samolotu bez usterzenia £ C2 i momentu od usterzenia
rl Czh SH/ S, gdzie ¢ i 1| oznaczajg odpowiednio wsp6trzedne $rodkdw parcia samolotu bez
usterzenia i usterzenia wzgledem noska SCA. Roéwnanie (2) przy uwzglednieniu
powyzszych oznaczen przyjmie postac:

X _A/B x2C2- xiCA+("2-tiJSh/Sa2A8 3
ot 2" "4

gdzie

A =72CAR2+r|,SH/S[a,al2+a2(5 + A5)]-c,CA -r*Sn /S”ccp,, +a,(8 + AB)] (4)

B=Cz#2+Sh/S[a,ak2+a2(S+AS)]-CAL-S H/s[a,aH +a2(8 + Ab)j (5)

przy czym 5 oznacza wychylenie steru w warunkach rownowagi. A5 oznacza dowolny
przyrost wychylenia steru, za$ 5+A8 catkowite wychylenie steru przyjete do analizy.

Wzory' (2-3) dadzg takie samo XNT, jezeli trzeci sktadnik w liczniku wzoru (3) jest
pomijalny w poréwnaniu ze skkadnikiem pierwszym. Mozna to wykaza¢ dla typowej
konstrukcji, gdyz mamy nastepujace oszacowania:

rj2-T! <0.1 ca,
aB<0.1Cz (6)
SHS < 0.3
skad otrzymamy:
fa ~mn,)SH/Sa2A8 <01ca01Cz03=10.003caCz ©)

Poniewaz szacujemy, ze typowa wartoscig roznicy x2Cz2 -X]Cz wystepujacej w (3) jest na
mocy (2) 0.5caCz wiec a stwierdzamy, ze warto$¢ kata wychylenia steru nie wptywa na
potozenie punktu neutralnego statecznosci.
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Model dla punktu neutralnego ze sterem puszczonym NP

Réznica w stosunku do poprzedniego modelu polega na tym. ze tym razem dwom
roznym katom natarcia bedg odpowiadat)' rézne wychylenia stem (ktory "uklada sie"
w strugach). Ponadto zaklada sie, ze réwnowaga momentdw pochylajgcych jest
zapewniona poprzez wychylenie statecznika poziomego (ten sam efekt moznaby osiggnac¢
wychyleniem trymera). Tak wiec aby wyznaczy¢ pozadane rozktady cisnien (pozadane
w sensie "narzucone” przez model fizyczny do wyznaczenia punktu neutralnego ze sterem
puszczonym) dla dwdéch réznych katéw natarcia nalezy rozwiagza¢ uktad dwoch réwnan
(moment zawiasowy' i moment pochylajacy) wzgledem dwdch niewiadomych: kata
wychylenia stera 5h i kata zaklinowania statecznika [L Réwnania momentéw majg
postac:

. +b25 =0, 8
b2 | Lesp

+aBkr=0 ©)

Do wyznaczenia katow 5h , Pz réwnan (8-9) konieczne sa wspotczynniki
aerodynamiczne, ktére moga by¢ znalezione z "czastkowych rozktadéw cisnien” oddzielnie
na ptacie gtownym i kadlubie bez usterzenia i oddzielnie na usterzeniu wysokosci (ale
w obecnosci ptata gtéwnego i kadluba, co gwarantuje odchylenie strug w okolicy
usterzenia). Ukfad réwnan (8-9) moze by¢ zapisany przy wykorzystaniu nowych oznaczen
nastepujaco:

D— 3C., - (10)

clatf«;P =8H-0)+ © - S0
(11
ep 55,

gdzie
QneH (a;P=8H =0) jest wspotczynnikiem momentu zawiasowego usterzenia wysokosci przy
dowolnym kacie natarcia ot oraz kagtach P=8h=0 ; Cm(a; P=Sh=0) jest wspdtczynnikiem
momentu pochylajacego catego samolotu przy' dowolnym kacie natarcia ot oraz katach
p=5H0. za$ pochodne aerodynamiczne moga by¢ wyznaczone z nastepujacych zaleznosci:

SCreH _ C "P ;=x=SH=0)- C,H(a=P=8h=0) (12)
sp

dc- CrzH8H;a =P=0)-CmH@a =P=51 =0) (13)
35H 8h

gcy* ‘Wih(P’a = =Q)~"mH(a =P-8H =Q (14)
9% P

gemH ¢.h(8hj« =P=°)-c,.h(* =P=5h=0) (15)

35,
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Do wyznaczenia katdbw 5h . Pz réwnan (10-11) konieczne jest obliczenie dwoch
wspotczynnikéw CnzH (a; P~5H0), Cm (a; P=8h=0) oraz czterech pochodnych
aerodynamicznych zdefiniowanych réwnaniami (12-15).
Ostatecznie wiec do wyznaczenia katow' §h , P nalezy obliczy¢ siedem
nastepujacych wspotczynnikow:
QreHeX, P=5h=0) , QreH (53> Ot=P=0) , (*"[{(P; (Sg-9) ,
CniH(a=p=5H=0)..CmHP;a=5H=0) , a=p=0),

QrH(cx=p=8H=0) , CJa.-, P=5h=0) .

Wszystkie powy zsze siedem wspotczynnikéw moga by¢ wyznaczone z rozktadow cisnienia
na bryle samolotu. Rdznice polegajg na wyborze obszaru sumowania ci$nienia i ustalenia
bieguna (moment C ~ dotyczy tylko steru wysokosci i odnosi sie do osi zawiaséw steru;
moment C,, dotyczy catego statecznika poziomego WTaz ze sterem i odnosi sie do $rodka
masy lub 1/4 cieciwy SCA ; moment Cm dotyczy catego samolotu i odnosi sie do $rodka
masy lub 1/4 cieciwy’ SCA). Ponadto réznice polegajg na ustaleniu katow natarcia a,
zaklinowania statecznika p oraz wychylenia steru wysokosci 8h .

Po obliczeniu katéw P i sn 2 rownan (10-11) dla dwoch roznych katéw natarcia
mozemy wyznaczy¢ rozktady' ci$nienia na catej bryle samolotu (réwniez dla dwdch réznych
katow' natarcia), a nastepnie wyznaczy¢ wspétczynniki sity nosnej i $rodki parcia.
Ze wzoru (2) otrzymamy potozenie punktu neutralnego ze sterem puszczonym.

3. Stateczno$¢ dynamiczna samolotu

Analize statecznosci przeprowadzono na podstawie réwnan wyprowadzonych
z podstawowych zasad mechaniki

/. +QxACY- F, (16)
dt 1 '
dfj.O+mAC*"I-M 4, a7>
dtl”A dt

przy czym réwnanie momentoéw’ odniesiono do punktu A, statego na samolocie, niezaleznie
od potozenia $rodka masy. Jako punkt A przyjeto 1/4 $redniej cieciwy aerodynamiczne;j.

Réwnania (16-17) zrzutowano na osie uktadu predkosciowego Axyz (0$ x wzdtuz
predkosci optywu w plaszczyznie samolotu i skierowana do przodu kadtuba, o$ z
w plaszczyznie symetrii samolotu prostopadle do osi x i zwrdcona do brzucha samolotu,
oSy prostopadle do ptaszczyzny' symetrii samolotu i skierowana na praw'e skrzydio),
zlinearyzowano i uproszczono przyjmujac nastepujgce zatozenia, ze: (1) samolot ma
ptaszczyzne symetrii mechanicznej; (2) wszystkie pochodne aerodynamiczne mieszane sg
rowne zeru (3) katy $lizgu, bocznego optywu, toru i przechylenia sg réwne zeru. Przy
powyzszych zatozeniach réwnania (16-17) oraz uzupetniajace zlinearyzowane zwigzki
kinematyczne [3] przyjma postac¢

M—=Bi <8)
dt
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Réwnanie rézniczkowe (18) doprowadzono do zagadnienia na wartosci i wektory' wiasne
macierzy stanu
R=-MIB (19)

2.00 1

80 100 120 140 160 180 200
V [m/s]

Rys. 1 Czas sttumienia amplitudy do potowy w przechylaniu

Wartosci wiasne=¢, +i r), macierzy' R dla samolotu Mig-21 Bis obliczono przy pomocy
pakietu STB [4] dla 3 réznych zestawow pochodnych aerodynamicznych: (1) obliczonych
metodg panelowg, (2) obliczonych wedtug przyblizonych metod inzynierskich ESDU oraz
(3) pomierzonych w badaniach w locie [2L22J. Wyniki przedstawiono w |6.7J.
W niniejszej pracy zamieszczono jedynie wplyw pochodnych aerodynamicznych na
tlumienie przechylania. Z Rys.I wynika, ze pochodne obliczone metodg panelowg
i przyblizong metodg inzynierskg (ESDU, [1]) dajg praktycznie te same czasy sttumienia
amplitudy do potowy, natomiast odpowiadajgce czasy sttumienia uzyskane wprost z badan
w locie [21,22] sg nieco nizsze. Oznacza to. ze pochodne obliczone metodg panelowg sg
bardzo dobrze zgodne z pochodnymi obliczonymi innymi metodami oraz, Ze pewna
niedoktadno$¢ w odniesieniu do pomiaréw w locie (uznanych za doktadne i bezbtedne)
daje wyniki po stronie bezpiecznej (czyli, ze jesli samolot uznamy za stateczny na
podstawie obliczen pochodnych metodg panelows, to tym bardziej uznamy go za stateczny
na podstawie pomiaréw w locie).

4. Wplyw dtugosci $ladu na obcigzenie ptata
Obliczenia wptywu $ladu na obcigzenia pfata wykonano nieustalong metoda

UVLM [20,141. Ksztatt $ladu po wykonaniu przez ptat petnej beczki przedstawiono na
Rys.2. Widoczna nieciggtos¢ $ladu spowodowana jest gwattownym wzrostem cyrkulacji
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linii wirowych reprezentujgcych $lad w momencie rozpoczecia obrotu. Na Rys.2
przedstawiono réwniez rozktad obcigzenia ptata o wydtuzeniu 8 w trakcie wykonywania
ustalonej beczki wokét osi wektora optywu nachylonego o kat natarcia réwny 5°.

Rys.2. Slad za ptatem wykonujacym beczke (A); rozktad cisnienia nad ptatem (B)
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Z Rys. 3 wynika, ze moment przechylajacy w bardzo krétkim czasie po rozpoczeciu
manewru przechylania ustala sie. Warto$¢ momentu jest proporcjonalna do predkosci
katowej przechylania. Osiagniecie stanu ustalonego przez sile nos$ng jest procesem
dtuzszym niz w przypadku ustalania si¢ momentu przechylajgcego. Trwa zwykle kilka do
kilkunastu cieciw za ptatem. Odpowiednie rezultaty znajdujg sie w pracach [6,8,9.10].

2.00 -
0.00
Predkosci kgtowe jaOPOBUOPOBBB
przechylania;
é .2.00.
0 —E r-  3[rd/s]
-Ar- 15](rds]
-4.00
Przechylanie, ze statg
predkoscig katowa
-6.00
0.00 4.00 8.00 12.00 16.00 20.00

U*T/c []
Rys.3. Przebieg wspotczynnika momentu przechylajacego
w funkcji przebytych cieciw
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Streszczenie

W pracy przedstawiono doktadny i uproszczony model dynamiki dwuosiowego giroskopu z
magnetycznie zawieszonym wirnikiem. Celem pracy jest poréwnanie obu modeli oraz okreslenie
czy przyjete zatozenia upraszczajace pozwalajg na projektowanie i wykonanie przyrzadu w oparciu
o model uproszczony.

1. Wstep

Wspdiczesne bezkardanowe systemy nawigacji lotniczej bazujg na pomiarze
przyspieszen liniowych oraz predkosci katowych statku powietrznego w uktadzie
zwigzanym ze statkiem powietrznym. Zrodiem informacji o wartoéci predkosci katowej sa
giroskopy. We wczesniejszych systemach korzystano z klasycznych giroskopow o dwoch
stopniach swobody z wirnikiem tozyskowanym mechanicznie. Nowoczesne systemy
nawigacji inercjalnej wykorzystuja laserowe i $wiattowodowe giroskopy.

Szczegolnie wysokie wymagania stawiajg systemom nawigacji inercjalnej
wspdtczesne wysokomanewrowe statki powietrzne (np. samoloty mysliwskie). Giroskop
przeznaczony do eksploatacji w tych systemach powinien charakteryzowaé sie zakresem
pomiarowym dochodzacym do 400 7, i czutoscig okoto 0.1 7h. Tak wysokie wymagania
techniczne dla konstrukcji przyrzadu pomiarowego narzucajg réwniez wysokie wymagania
technologiczne. Wymaganiom tym moga sprosta¢ tylko nieliczne firmy.
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Alternatywnym rozwigzaniem przyrzadu pomiarowego przeznaczonego do
pomiaru predkosci katowych, moze by¢ giroskop z magnetycznie zawieszonym wirnikiem.
W artykule przedstawiono wyniki badan symulacyjnych takiego giroskopu. Oceniono
btedy giroskopu zwigzane z ruchem wirnika jako ciata swobodnego w sterowanym polu
magnetycznym.

2. Koncepcja giroskopu

Proponowany przyrzad posiada wirnik w ksztalcie petnego lub wydrgzonego
walca, ktory jest tozyskowany przez dwa promieniowe i jedno osiowe tozysko
magnetyczne (rys. 1). Wirnik wprawiony jest w ruch obrotowy, ze statg predkoscia katowa
N, przez silnik elektryczny. Stojan silnika jest sztywno zwigzany z obudowg przyrzadu,

natomiast twomik jest elementem wirnika.
Elektromagnesy

Rys. L Orientacja przyrzadu pomiarowego wzgledem statku powietrznego.

Przyrzad zaprojektowano jako symetryczny mechanicznie i magnetycznie
wzgledem osi obrotu oraz wzgledem ptaszczyzny przechodzacej przez $rodek masy
wirnika a prostopadiej do osi obrotu (rys. 1). W przypadku przyrzadu pomiarowego
zorientowanego wzgledem statku powietrznego jak na rys. 1kierunek o$ obrotu przyrzadu
jest zgodny z kierunkiem osi podtuznej statku powietrznego.
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Rys. 2. Orientacja wirnika wzgledem obudowy giroskopu.

Ruch wirnika rozpatrzono korzystajac z trzech uktadéw wspdtrzednych (rys. 2).

1. OoYad - inercjalny ukiad wspbtrzednych, w ktorym obowiazujg prawa
mechaniki Newtona. Na potrzeby nawigacji lotniczej mozna przyja¢
pseudoinercjalny uktad wspotrzednych zwigzany z Ziemia, lecz nie bioracy
udziatu wjej ruchu dobowym. Przyjmuje sie prawoskretny uktad ze Srodkiem 00
lezacym w Srodku Ziemi i osig 00 skierowang w kierunku bieguna
potudniowego.

2. Oxyz - uklad wspotrzednych sztywno zwiagzany ze statkiem powietrznym
(przyrzadem pomiarowym). Poczatek ukfadu wspotrzednych O jest Srodkiem
geometrycznym przyrzadu pomiarowego natomiast Kierunek osi Ox jest zgodny z
kierunkiem osi podtuznej statku powietrznego.

3. QXM - uktad wspdtrzednych sztywno zwigzany z wirnikiem giroskopu.
Punkt Ompokrywa sie z srodkiem masy wirnika, a osie uktadu z jego gtownymi
centralnymi osiami bezwtadnosci.

Wirnik zaprojektowanego przyrzadu pomiarowego posiada sze$¢ stopni swobody. W zwigzku z
tym do opisu ruchu wirnika skorzystano z nastepujacych wielkosci:

e XY, Z - sgwspotrzednymi liniowymi, ktore okreslajg przemieszczenie $rodka masy

wirnika wzgledem uktadu zwigzanego ze statkiem powietrznym,

* v, p, a - sgwspotrzednymi katowymi, ktdre okreslajg obroty wirnika odpowiednio

wzgledem osi Ox, Oy i Oz.

Powyzsze wielkosci mozna zestawi¢ w jeden wektor, ktory okresla globalne wsp6trzedne ruchu
wirnika [5]:
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T
Sf=y X a y @ z] . D

Zazwyczaj nie mozna bezposrednio okresli¢ globalnych wspoétrzednych ruchu
wirnika. Dlatego wprowadzono lokalny wektor wspo6trzednych ruchu [5] zwigzany z
ptaszczyznami tozyskowania wirnika:

)

gdzie:

yi, yp - ruch liniowy wirnika w kierunku osi Oy w lewej i prawej ptaszczyznie
tozyskowania.

2, Zp - ruch liniowy wirnika w kierunku osi Oz w lewej i prawej ptaszczyznie
tozyskowania.

3. Réwnania ruchu wirnika

Réwnania ruchu wirnika sa niezbedne do wyznaczenia przemieszczen wirnika w
funkcji czasu przy uwzglednieniu wymuszen w postaci predkosci katowych i przyspieszen
liniowych. Réwnania ruchu wykorzystane zostang takze przy budowie toréw pomiarowycli
przyrzadu.

Korzystajac z zatozenia o symetrycznosci przyrzadu pomiarowego, mozna
oddzielnie przeanalizowac¢ ruch obrotowy wirnika i ruch postepowy $rodka masy wirnika.

3.1. Ruch postepowy $rodka masy wirnika

Korzystajac z drugiej zasady dynamiki Newtona utozono réwnanie opisujace ruch
$rodka masy wirnika pod dziataniem sit zewnetrznych [5]'

wam=:F=+Fs+m§S"’ (3)

gdzie: am=d2m/dt2 - przyspieszenie bezwzgledne $rodka masy wirnika wuktadzie

inercjalnym,
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E - wypadkowa sita oddziatywania elektromagneséw na wirnik,
Fs- wypadkowa sita oddziatywania elektrycznego silnika napedzajgcego na wirnik,
g - wektor przyspieszenia grawitacyjnego.

Potozenie Srodka masy wirnika 0,,, w ukfadzie inercjalnym mozemy przedstawic
jako ztozenie dwa wektorow (rys. 3):

= + (4>
gdzie:

r0 - potozenie poczatku O uktadu wspoétrzednych Oxyz wzgledem uktadu
inercjalnego,

r - potozenie $rodka masy wirnika Omwzgledem poczatku ukfadu Oxyz.

Rys. 3. Potozenie $srodka masy wirnika wzgledem inercjalnego uktadu
wspotrzednych.

Przyspieszenie bezwzgledne srodka masy wirnika okresla wektor:
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arm- ao+ as+ ant a+ ac> )
gdzie:
a0 - przyspieszenie liniowe z jakim porusza sie statek powietrzny,
as=s xr - przyspieszenie styczne Srodka masy wirnika,
an=060x (a xr) - przyspieszenie normalne $rodka masy wirnika,
a=id2x/dt2+]d2y /dt2+ kd2z/dt2 - przyspieszenie wzgledne srodka masy wirnika,
ac=2(® xv) - przyspieszenie Coriolisa.

Wektor przyspieszenia bezwzglednego (5) mozna wyrazi¢ nastepujaco:

am =au+a+ ac> (6)
gdzie: au=a0+as+an - przyspieszenie unoszenia $rodka masy wirnika.

Po podstawieniu zaleznosci (6) do réwnania (3) otrzymamy wektorowe réwnanie
ruchu $rodka masy wirnika [4]:

ma=F+E +m(au+ac)+mg. ©)

Przechodzac do zapisu skalarnego otrzymamy nastepujacy uktad trzech réwnan [4]:

mx = +H*- m(au+ac)x+ mgx,
my=Fey+ F5,-m (au+a()v+magy, (8)
mz=  +Fz“ m(au+ac)z+mg, *

Powyzsze réwnania opisujg ruch $rodka masy wirnika w uktadzie zwigzanym ze
statkiem powietrznym.

3.2. Ruchu obrotowy wirnika

Réwnania ruchu obrotowego wirnika giroskopu wyprowadzono korzystajac z
twierdzenia Resala. Zgodnie z tym twierdzeniem pochodna po czasie wektora kretu H
jest rowna wypadkowemu wektorowi momentu sit zewnetrznych M [1]:
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Powyzsze rownanie jest stuszne w przypadku, gdy $rodek zawieszenia
magnetycznego pokrywa sie z $rodkiem masy wirnika. Uwzgledniajac dodatkowe
momenty” sil wynikajace ze sprzezenia z ruchem postepowym $rodka masy wirnika,
rownanie (9) mozna zapisa¢ w postaci trzech réwnan skalarnych [1]:

(10)

gdzie: H, - s3 odpowiednimi sktadowymi wektora kretu w uktadzie Oxyz,
i - 53 skfadowymi predkosci katowej wzgledem osi uktadu Oxyz.

M3 - sg skladowymi wypadkowego wektora momentu sit wynikajgcych z ruchu
postepowego $rodka masy wirnika.

M; - sg skfadowymi wypadkowego wektora momentu sit zewnetrznych:

Mx=0,
My = Flzol- Ff m , (H)

Mz=V 1-V P’

gdzie:

Fly. Foy, Fiz, Fpz - sg sitami oddziatywania lewych i prawych elektromagneséw odpowiednio
na kierunkach osi Oy i Oz (oddziatywanie w osi Ox pomijamy w przypadku
przyrzadu pomiarowego zorientowanego jak na rys. 1),

I, p - sg odlegtosciami odpowiednio lewej i praw'ej ptaszczyzny elektromagneséw od
$rodka masy pomiarowej (ze wzgledu na przyjetg symetrie mamy +=-p).

Sktadowe wektora kretu w ukfadzie Oxyz sg odpowiednio réwne: Hx=Ixox
Hy=lyDY, Hz=1zPz. W zwigzku z powyzszym nalezy’ okreslic gtdwne masowe momenty
bezwiadnosci w ukfadzie Oxyz. Wykonanie tego dziatania jest klopotliwe. W przypadku
proponowanego przyrzadu momenty bezwiadnosci wirnika wzgledem uktadu Oxyz sg
funkcjg czasu, natomiast moment bezwiadnosci wirnika wzgledem osi uktadu
wspotrzednych Onxrynzm sg momentami  gldwnymi i statymi w czasie. Celem
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wyznaczenia skfadowych wektora kretu w uktadzie zwigzanym ze statkiem powietrznym
Oxyz zaproponowano algorytm przedstawiony na rys. 4.

Gtowne masowe momenty Predkosci katowe w Predkosci katowe zwiazane
bezwtadnosci |, I, i1z ukfadzie Oxyz z obrotami wirnika giroskopu
w uktadzie zwigzanym z &, @y, w, a fifi

wirnikiem giroskopu 0,, X, yBz,

Przejscie z uktadu Oxyz
do uktadu O

Sktadowe predkosci katowej
w uktadzie 0,,xj",,zm

Obroty wirnika giroskopu

a0

Po uwzglednieniu a, p, n

Wyznaczenie sktadowych
wektor kretu
w uktadzie O .y A

Wyznaczenie réwnari ruchu Przejscie z uktadu
na podstawie wzoréw Eulera do uktadu Oxyz

H,a,a

Rys. 4. Algorytm wyznaczania réwnan ruchu obrotowego wirnika.

Na podstawie informacji o katowych wspoétrzednych ruchu (a, P) wirnika, dokonano,
metodg kosinuséw kierunkowych, tranformacji sktadowych predkosci katowej statku



"ML-VIP 1996 111

powietrznego z uktadu Oxyz do uktadu OnxInymem Pelng posta¢ sktadowych predkosci

katowych wirnika w ukfadzie zwigzanym z wirnikiem otrzymano po uwzglednieniu

predkosci katowych z jakimi obraca sie wirnik giroskopu (d, @ Q) wzgledem uktadu

Oxyz. W nastepnym kroku, po uwzglednieniu gtéwnych masowych momentow

bezwiadnosci, wyznaczono sktadowe wektora kretu w uktadzie Oirkify P 0 wyznaczeniu

odpowiedniej macierzy transformacyjnej dokonano transformacji wyznaczonych wczesniej
sktadowych wektora kretu do uktadu Oxyz. Otrzymane skladowe w'ektora kretu

podstawiono nastepnie do réwnan ruchu wirnika. Przytoczenie petnych réwnan ruchu w

artykule ze wzgledu na ich rozbudowang postac jest niecelowe.

Do dalszej analizy przyjeto nastepujace zatozenia upraszczajace [4]:

I. Katy a i p wzajemnego obrotu uktadéw Oxyz i Omxniynz,nsq mate. Tym samym mozna
przyjac: sinawa, sin(3w3, cosax»| i cos(3»l.

I1. Predkos¢ obrotowa Q wirnika giroskopu jest znacznie wigksza od innych rozwazanych
predkosci katowych. Tym samym sktadowe wektora kretu w kierunku osi Oymi Oz,,, s
znacznie mniejsze od skfadowej wektora kretu w kierunku osi Oxm

Uwzgledniajgc zatozenia upraszczajgce oraz to, ze dla przyrzadu pomiarowego
zorientowanego jak na rys. 1 mozna poming¢ réwnanie ruchu obrotowego dla osi 0.\ (dla

Mx=0), otrzymamy uproszczona posta¢ rownan ruchu obrotowego wirnika:

1J ,+ bafia + baHpco,,= My -1 > y- - m(aoz -a ax) - Pz
V a-I"P +I»n*«®x=M2- | ynfflB+ bhQtoy-ni(a<ix -aQy)-Fxy f (16)

gdzie: Lm Ilym {zm m gldwne masowe momenty bezwiadnosci wirnika w ukladzie
zwigzanym z wirnikiem Onxiry,,.zm
0X ©y, a2~ skfadowe predkosci katowych statku powietrznego w uktadzie Oxvz,
alk, 3. a - skltadowe przyspieszenia liniowego statku powietrznego w ukfadzie
inercjalnym,
Fx - wypadkowa sita generowana przez elektromagnesy tozysk osiowych.

4. Symulac ja komputerowa przyrzadu pomiarowego

Na podstawie rownan ruchu wirnika oraz matematycznego modelu sitownika
elektromechanicznego aktywnego tozyska magnetycznego [2, 3], zaprojektowano i
wykonano model symulacyjny przyrzadu pomiarowego. Model wykonany zostat w
Srodowisku programu Matlab-Simulink.

Rozwigzanie réwnan ruchu wirnika daje jego przemieszczenia w plaszczyznach
tozyskowania. Ruch wirnika modelowano z wykorzystaniem uproszczonych i petnych
réwnan ruchu w celu okreslenia bledu jaki popetniono przyjmujac zatozenia
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upraszczajgce. Jest to istotne z punktu widzenia konstruktora toru pomiarowego
giroskopu.
Model symulacyjny poddano badaniu przez dofgczanie kolejno wymuszen w
postaci nastepujgcych zmian predkosci katowych i przyspieszen liniowych statku
powietrznego.
1 W 0.01 s od poczatku symulacji nastapit skok predkosci katowej coyod 0 7 Sdo
wartosci 400 7,.

2. W 0.02 s od poczatku symulacji pojawit sie skok predkosci katowej cazod 0 7,
do wartoéci 400 7,.

3. W 0.03 s od poczatku symulacji wystapity skokowo skladowe przyspieszenia
liniowego o warto$ciach 20g dziatajagce wzdtuz osi uktadu wspotrzednych
Oxyz (aox, aoy, "oz)-

Predkos¢ katowa

Rys. 5. Schemat symulacji komputerowej dla uproszczonego modelu giroskopu.

Skok wymuszenia predkosci katowej rozciggnigto nieco w czasie. Przyczyny tego byty
nastepujgce. W rownaniach ruchu obrotowego wirnika giroskopu wystepuja pochodne
predkosci katowych, ktére powodowaty silne drgania wirnika giroskopu w stanach
przejsciowych (w przypadku rézniczkowania idealnego skoku jednostkowego). Skok
jednostkowy nie jest naturalnym wymuszeniem, dlatego rozciggniecie go nieco w czasie
powoduje, ze proces przejsciowy staje sie bardziej zblizony do naturalnego.

Nastepnie przeprowadzono rejestracje odpowiedzi czasowycli na zadane
wymuszenia tych wielkosci, ktére sa istotne ze wzgledu na prace giroskopu. Analizie
poddano nastepujace odpowiedzi na wspomniane skokowe wymuszenia.
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1. Zmierzone przez przyrzad skladowe My, Mz wypadkowego momentu sil
zewnetrznych dziatajagcego na wirnik (oznaczone na rysunkach jako My i
Mz).

2. Przemieszczenia wirnika w plaszczyznach tozyskowych, wynikajace z
wymuszenia skokiem predkosci katowej (oznaczone na rysunkach jako
przemieszczenia: yr, zr).

3. Przemieszczenia wirnika w plaszczyznach tozyskowych, wynikajagce z
wymuszenia skokiem przyspieszenia liniowego (oznaczone na rysunkach jako
przemieszczenia: yu, zu).

4. Przemieszczenie S$rodka wirnika w kierunku osi Ox pod dziataniem
wymuszenia skokiem przyspieszenia liniowego (oznaczone na rysunkach jako
przemieszczenie X).

5. Zmierzona przez przyrzad wypadkowa sita osiowa Fx generowana przez
wymuszenia skokowe przyspieszenia liniowego (0znaczone na rysunkach jako

Fx).
Predkos¢ katowa
+
Réwnania ruchu obrotowego Momenty od sil bezwiadnoci
wirnika (doktadny model) w ruchu postgpowym
I k I
Morrentv sit

I GIROSKOP

apxyzF

w 1T Isily
Réwnania mchu postepowego
$rodka masy wirnika

Rys. 6. Schemat symulacji komputerowej dla petnego modelu giroskopu.

Modelujgc uproszczone réwnania ruchu wirnika (rys. 5) pominieto wplyw
momentéw wynikajacych z dziatania sit bezwladnosci w mchu postepowym, wplyw
momentu sity wypadkowej generowanej przez tozyska osiowe oraz uwzgledniono
przedstawione wcze$niej zatozenia upraszczajace. Réwnania w takiej postaci pozwolit) na
ocene wptywu poszczeg6lnych sktadnikéw momentéw sit na ruch wirnika.
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Petne réwnania ruchu obrotowego wirnika (rys. 6) modelowano na podstawie
przedstawionego wczesniej algorytmu (rys. 4). Réwnania ruchu postepowego $rodka masy
wirnika dla modelu doktadnego nie réznig sie od réwnan dla modelu uproszczonego.

Model matematyczny sitownika elektromagnetycznego, wykorzystany w
symulacjach komputerowych, wyprowadzony zostat na podstawie ukfadu sterowanego
napieciowo przy zatozeniu petnego dostepu do wektora stanu [2, 3], Do sterowania
potozeniem wirnika w kazdej z ptaszczyzn tozyskowych wykorzystano oddzielne petle
sprzezenia zwrotnego z regulatorami typu LQR.

Na rys. 7 przedstawiono przemieszczenia wirnika wynikajgce z wymuszenia
skokowg zmiang predkosSci katowych. Wigzac powyzsze charakterystyki z kolejnoScig
wigczania sygnatow wymuszajgcych mozna prze$ledzi¢ dziatanie giroskopu.

Po 0.01 [s] od rozpoczecia symulacji komputerowej pojawita sie predkos$¢ katowa
fily o warto$ci maksymalnej 6.99 [radJ (warto$¢ ta odpowiada predkosci katowej 400 °/)) .
Zgodnie z réwnaniami ruchu wirnika skokowa zmiana predkosci katowa ay wymusza

Rys. 7. Przemieszczenie wirnika w ptaszczyznach tozyskowych wymuszone
skokowy zmiang predkosci katowych.

pojawienie sie sktadowej momentu sity Mz w kierunku osi Oz, natomiast w kierunku osi
Oy pojawia sie sktadowa momentu My, ktéra uzalezniona jest od pochodnej po czasie
predkosci katowej oy. Na rys. 7 pojawia sie przemieszczenie w osi Oy wywolane
momentem sity Mz natomiast przemieszczenie w osi Oz wywotane jest momentem sity
My. Stad zmiana przemieszczenia w osi Oz odpowiada procesowi rzeczywistego
rozniczkow'ania skoku jednostkowego. Pojawienie sie skoku predkosci a2 wymusito
zmiane wartosci momentow sit. Predkos$¢ katowa o2 wptywa na warto$¢ momentu sit w
kierunku osi Oy, natomiast w kierunku osi Oz pojawia si¢ efekt podobny jak poprzednio,
gdyz moment M2uzalezniony jest od pochodnej po czasie predkosci katowej toz.
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Na rys. 8 przedstawiono zmiane sktadowych momentu sity w funkcji czasu. Sg to
sktadowe momentu My i Mz zmierzone przez giroskop podczas wymuszonego ruchu
wirnika skokowymi zmianami predkosci katowych statku powietrznego.

12
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Rys. 8. Zmiany momentu sit zewnetrznych zmierzonych przez giroskop, a wynikajacych z
wymuszenia skokami predkosci katowych.

0.005 0.01

Rys. 9. Przemieszczenie wirnika w ptaszczyznie tozysk wymuszone skokowa zmiang
przyspieszenia liniowego.
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Nalezy zauwazy¢, ze nie pojawia sie na zadnej z przedstawionych charaktery styk
wplyw przyspieszenia liniowego dziatajagcego na wirnik giroskopu. Mozna na tej
podstawie wyciagna¢ wniosek, ze stuszne jest zatozenie o dopuszczalnosci rozprzezenia
réwnan ruchu obrotowego i postepowego wirnika giroskopu (co zostato potwierdzone w
symulacji komputerowej).

Przemieszczenie Srodka masy wirnika w kierunku osi Oy, Oz, przedstawione na
rys. 9, zostato zarejestrowane po 0.03 [s] od poczatku symulacji komputerowej. Zgodnie z
programem symulacji w tym momencie pojawity sie sktadowe przyspieszenia liniowego
dziatajace na kierunkach wszystkich osi uktadu Oxyz.

Zarejestrowano roéwniez przemieszczenie w kierunku osi Ox (rys. 10a) oraz
zmierzono wypadkowsg site w tozyskach osiowych (rys. 10b), z ktorych to wielkosci mozna
wyznaczy¢ warto$¢ sktadowej przyspieszenia liniowego w kierunku tej osi.

a)

b)

Rys. 10. Przebiegi czasowe dla wymuszenia skokiem przyspieszenia liniowego:
a) przemieszczenie $rodka masy' wirnika w kierunku osi Ox,
b) wypadkowa sita generowana przez osiowe tozysko magnetyczne
przy wymuszeniu skokiem przyspieszenia liniowego.



"ML-VII” 1996 117

Rys. 11. Przemieszczenie wynikajace ze skokowej zmiany predkosci katowej wirnika
zarejestrowane w czasie symulacji modelu pelnego (przemieszczenia: yr, zr) i
uproszczonego (przemieszczenia: yrl, zrl).

a) b)

006 001 005 0@ 006 0B 005 O00*

Rys. 12. Pordwnanie charakterystyk petnego i uproszczonego modelu dynamiki wirnika:
a) zmierzone momenty sit zewnetrznych dla petnego (My i Mz) i uproszczonego
(Myl, Mzl) modelu,
b) przemieszczenie w kierunku osi Oy i Oz wynikajgce z wymuszenia skokiem
przyspieszenia liniowego podanego do modelu petnego (yu, zu) i
uproszczonego (yul, zul),



118 PTMTS

Powyzsze charakterystyki uzyskano korzystajac z doktadnego tnodelu giroskopu.
Analogiczne charakterystyki otrzymano dla uproszczonego modelu ruchu wirnika
giroskopu. Na rys. 11 przedstawiono przemieszczenia wirnika wynikajace z wymuszenia
skokami predkosci katowej podanymi do petnego i uproszczonego modelu symulacyjnego.

Nie zaobserwowano istotnych roznic wynikajagcych z zastosowania modelu
uproszczonego i petnego (patrz rys. 11). Te same przemieszczenia w obu modelach
praktycznie pokrywajg sie, jedynie z stanach dynamicznych (procesy’ przejsciowe)
wystepuja nieznaczne rdznice. Niewiele wnoszag do modelu dodatkowe wrazy
uwzgledniajgce momenty sit zwigzane z ruchem postepowym w roéwnaniach ruchu
obrotowego. Na kolejnych charakterystykach, obserwujemy nieznaczne réznice zwigzane z
przyjetym uproszczeniem modelu.

Jak wynika z rys. 12 nie mozna zauwazy¢ istotnych réznic w odpowiedziach na
wymuszenia dla modelu petnego i uproszczonego.

5. Whnioski

W artykule wyprowadzono doktadne réwnania ruchu wirnika w giroskopie z
tozyskowaniem magnetycznym. R&wnania te sg nieliniowe i sprzegaja ruchy postepowy i
obrotowy' wirnika. Giroskop jest typu predkosciowego, a tym samym siiy generowane
przez elektromagnesy majg za zadanie sprowadzenie wirnika do potozenia wyjsciowego
wzgledem obudowy giroskopu. Zadanie to jest realizowane za pomocg uktadu sterowania
polem magnetycznym. Prawa sterowania zostaty skonstmowane dla uproszczonego
liniowego stacjonarnego modelu giroskopu.

Zbudowano dwa modele symulacyjne przyrzadu pomiarowego.

1 W pierwszym modelu podtgczono prawa sterowania do dokiadnego,
nieliniowego, niestacjonarnego modelu ruchu wirnika. Ten model jest
modelem odniesienia.

2. W drugim modelu podtgczono prawa sterowania do uproszczonego,
liniowego, stacjonarnego modelu ruchu wirnika, celem oceny wptywu
przyjetych uproszczen na prace przyrzadu pomiarowego.

Na podstawie wynikdéw otrzymanych z symulacji komputerowych przyrzadu
pomiarowego mozna przyja¢, ze dopuszczalne sg nastepujace zatozenia upraszczajace.

1 Mozna rozprzac réwnania ruchu obrotowego i réwnania ruchu postepowego $rodka
masy wirnika. Ruchy te sprzezone sgjedynie poprzez znane sity sterujgce.

2. Momenty sit wynikajagce z ruchu postepowego $rodka masy wirnika nie wnoszg
istotnych zmian do modelu ruchu obrotowego, ktory wykorzystuje sie do wyznaczania
predkosci obrotowych statku powietrznego.

3. Przyjete zalozenia upraszczajgce nie wprowadzajg istotnych zmian w modelu co
oznacza, ze mozna postugiwaé sie réwnaniami uproszczonymi w budowie toréw
pomiarowych ruchu wirnika giroskopu.

4. Dla uproszczonego modelu mozna budowaé systemy sterowania aktywnym torem
pomiarowym.
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. Uwzglednienie dodatkowych momentéw oraz nie wprowadzanie uproszczen w modelu
giroskopu, moze poprawia¢ doktadnos¢ w torze pomiarowym jako przyrzadu
pomiarowego mierzacego predkos$¢ katows statku powietrznego.
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Streszczenie

Do wazniejszych parametrow pilotazowych niezbednych dla nawigacji i sterowania statkiem
powietrznym (SP) naleza katy orientacji przestrzennej: pochylenie, przechylenie oraz odchylenie.
Tym samym urzadzenia generujace te parametry z odpowiednio duzg doktadnoscig naleza do
niezbednego wyposazenia nowoczesnego statku powietrznego. W inercjalnych bezkardanowych
systemach orientacji przestrzennej parametry te uzyskuje sie przez pomiar sktadowych wektora
obrotu SP i zastosowanie odpowiedniego algorytmu przeliczajacego sygnaty mierzone na parametry
orientacji przestrzennej. Synteza tego algorytmu oraz jego optymalizacja sa kluczowymi
problemami, ktére nalezy rozwiaza¢ przystepujac do budowy bezkardanowego systemu orientacji.

W niniejszym referacie przedstawiono wyniki rozwazan analitycznych oraz badan numerycznych
dotyczacych opracowania nowych, bardziej efektywnych algorytméw wyznaczania orientacji
przestrzennej SP z wykorzystaniem pomiaru sktadowych wektora kata obrotu. Przedstawiono
wyniki analizy btedéw tych algorytméw standardowych, ktére bazuja na rozwinieciu rozwigzania
réwnan kinematycznych w szereg Taylora. Nastepnie zaproponowano metody poprawy doktadnosci
obliczen polegajagce na wprowadzeniu algorytméw ortogonalizacii macierzy i normowania
kwatemionu. Jako istotng modyfikacje zaproponowano algorytmy wykorzystujace diagonalng
aproksymacje Pade do wyznaczania funkcji macierzowych. Przeprowadzono odpowiednig
poréwnawczg analize btedéw obliczen w proponowanych algorytmach.

W drugiej czesci referatu przedstawiono zatozenia do badan modelowych. Zatozenia te dotycza:
przyjetych kryteriéw jakosci, wybranego ruchu wzorcowego wykorzystywanego do generowania
sygnatéw Wejsciowych oraz okre$lenia zakresu badan modelowych. Oméwiono réwniez wybrane
wyniki symulacji komputerowej dziatania algorytméw oraz zaprezentowano wnioski wynikajace z
badan analitycznych, numerycznych i laboratoryjnych.
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l.Wstep

Inercjalne systemy nawigacji w spos6b autonomiczny wyznaczajg parametry
charakteryzujace pozycje, predkos¢ i orientacje przestrzenng statku powietrznego. Jako
informacje wejsciowa wykorzystujg dane o liniowym i kagtowym ruchu statku powietrznego
(SP) wzgledem przestrzeni inercjalnej, mierzone przez elementy pomiarowe wchodzace w
sktad systemu nawigacji. Pierwowzorem inercjalnych systeméw nawigacji byly wczesne
przyrzady giroskopowe, stuzace do sterowania i stabilizacji potozenia katowego SP, ktdre
mogty pracowaé niezaleznie i bez korekcji od zrodet zewnetrznych tylko przez krotki
okres czasu. Wspotczesne skomplikowane inercjalne systemy nawigacji, wykorzystujace
giroskopy, przyspieszeniomierze i komputery nawigacyjne w sposéb autonomiczny
wyznaczajg wszystkie niezbedne parametry nawigacyjne w dowolnym przedziale czasu. W
zaleznosci od metody modelowania nawigacyjnego uktadu wspotrzednych rozroznia sie
systemy: kardanowe i bezkardanowe.

W systemach kardanowych giroskopy umieszczone na platformie, mierzg
sktadowe predkosci katowej ruchu statku powietrznego (SP) wzgledem inercjalnego
ukfadu wspotrzednych, a uklady nadazne wykorzystujg je do stabilizacji potozenia
platformy. Tym sposobem giroskopy i przyspieszeniomierze sg izolowane od ruchu
katowego SP, a platforma w sposéb fizyczny wyznacza nawigacyjny uktad wspétrzednych.
Poprzez dwukrotne catkowanie, zmierzonego przez przyspieszeniomierze przyspieszenia
pozornego (z uwzglednieniem warunkéw poczatkowych) i przez przeprowadzenie
koniecznych korekcji mozemy otrzymac biezace wspétrzedne potozenia SP, a czujniki
katéw zamontowane na osiach obrotu zawieszenia kardanowego dostarczajg informacji o
potozeniu przestrzennym.

W inercjalnych bezkardanowych systemach nawigacji (IBSN) elementy
pomiarowe sg bezposrednio zamontowane na SP. Sygnaly wyjsciowe z elementdw
pomiarowych reprezentujg przyspieszenia pozorne i predkos¢ katowg SP wzgledem
inercjalnego ukfadu wspétrzednych. Parametry te sa okre$lone w pomiarowym ukfadzie
wspbtrzednych (zakiada sig, ze uktad ten pokrywa sie z ukladem zwigzanym ze statkiem
powietrznym). W celu otrzymania wartosci przyspieszenia pozornego w nawigacyjnym
uktadzie wspdtrzednych komputer musi dokona¢ transformacji tych wielkosci z ukfadu
zwigzanego, czyli wyznaczy¢ zalezno$¢ wiazaca katowa potozenie tych dwdch ukladow
wspotrzednych. Dalsza praca systemu jest analogicznajak systeméw kardanowych. Proces
ten ilustruje rys. 1.

2.Przedstawienie problemu
Aby wyznaczy¢ funkcje wigzaca potozenie katowe dwdch uktadow wspdtrzednych nalezy.
. przyja¢ konkretng notacje matematyczng opisujaca potozenie katowe;
. przyjac¢ posta¢ w'ektora predkosci katowej (pochodnej kata obrotu);
. opracowac algorytm wyznaczania funkcji transformacji;
. przeprowadzi¢ optymalizacje algorytmu ze wzgledu na przyjete kryteria jakosci.

W systemach bezkardanowych wszystkie obliczenia sg realizowane w sposéb

analityczny przez komputer systemu nawigacji. Realizuje on konkretne, czyli specyficzne
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operacje lub procesy matematyczne, przy pomocy ktérych wyznacza parametry uzyteczne
do sterowania i nawigacji SP. Algorytmy systemdw bezkardanowych sg zawsze
kompromisem miedzy doktadnoscig a kosztami realizacji. Duza liczba iteracji, techniki
catkowania z duza doktadnoscig oraz jak najdtuzsze stowo maszynowe poprawiajg
doktadnos¢, lecz podwyzszajg koszty. Poprzez odpowiedni wybor notacji matematycznej i
parametrow obliczed, a nastepnie modelowanie na komputerze cyfrowym mozna
przeprowadzi¢ optymalizacje tych algorytméw w sensie przyjetego kryterium jakosci.
Wymagane parametry, takie jak polozenie przestrzenne, predko$¢, pozycja SP oraz, ich
dokfadnos$¢ sg uzaleznione od zamierzonych zastosowan systemu - od prostych systemow
orientacji przestrzennej do skomplikowanych systeméw nawigacyjnych.

Potozenie
przestrzenne
Predkos¢ katowa uktadu

zwigzanego wzgiedem j Predkos¢ katowa korekcji
inercjalnego podana w 1 podana w ukiadzie zwigzanym

Predkos$¢: katowa uktadu
Zwigzanego wzgledem
nawigacyjnego podana w
ukladzie zwigzanym: nawigacvinvm.

Rys. 1.0gdIny schemat pracy 1BSN.

Autorzy niniejszej pracy postawili sobie za zadanie zebranie znanych i
opublikowanych metod wyznaczania orientacji przestrzennej bryly sztywnej (statku
powietrznego) na podstawie pomiaru wektora predkosci katowej i przeprowadzenie ich
analizy' pod katem mozliwosci implementacji w komputerze cyfrowym. Wynikajace z
analizy wnioski postuzyty do modyfikacji znanych algorytméw oraz do ich optymalizacji
dla przyjetych kryteribw. Otrzymane wyniki sg podstawg do realizacji modelu
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bczkardanowego systemu orientacji przestrzennej (BSOP) - odpowiednika pionu giro
skopowego i systemu kursowego.
3. Réwnania kinematyczne

Obrot bloku pomiarowego Bezkardanowego Systemu Orientacji Przestrzennej
(BSOP) mozna interpretowac jako ruch kulisty ciata sztywnego [1-4]. Jedyng dostepng i
mierzalng wielkos$cig mogaca stuzy¢ do okreslenia zmian potozenia uktadu wspotrzednych
zwigzanego z bryta sztywng jest wektor predkosci katowej obrotu bloku pomiarowego (co
jest rownoznaczne z obrotem SP). Wazng role odgrywa wybdr parametrow
kinematycznych odpowiadajacych trzem stopniom swobody obracajacego sie ciata. Do
opisu orientacji przestrzennej SP mozna wykorzystywa¢ kilka grup parametrow [4]:

1 katy Eulera i katy orientacji przestrzennej;
2. parametry Rodrigeza-Hamiltona i parametry Cayley-Kleina;
3. cosinusy kierunkowe.

Algorytmy wykorzystujace 1 grupe parametrow (katy Eulera i katy orientacji
przestrzennej) - majg ograniczony obszar zastosowania. Istnieje takie potozenie katowe
SP, gdy predko$¢ zmian tych parametrow wzrasta do nieskonczonoéci, niezaleznie od
tego, ze rzuty predkosci katowej SP na osie zwigzanego uktadu wspoétrzednych maja
skofczone wartosci. Dlatego tez. w tym przypadku nie udaje sie wyliczy¢ orientacji
przestrzennej z zadana wysokg dokladnoscig, nawet z wykorzystaniem komputeréw o
duzej predkosci dziatania Z tego powodu zaréwno katy Eulera jak i katy orientacji
przestrzennej nie znajdujg zastosowania przy opracowaniu algorytméw systemow
bezkardanowych.

Réwnania rozniczkowe wykorzystujgce parametry Rodrigeza-Hamiltona |
liniowe i nie majg punktéw osobliwych przy dowolnym potozeniu przestrzennym statku
powietrznego. Przy czterech parametrach i trzech stopniach swobody w ruchu obrotowym
nalez}' uwzgledni¢ jedno dodatkowe réwnanie - réwnanie normy kwaternionu. Nalezy
zaznaczyé, ze koncowy wynik obliczen w zadaniach nawigacyjnych powinien by¢
przedstawiony nie w postaci kwaternionéw, ale w postaci cosinuséw kierunkowych, badz
katow orientacji przestrzennej Wobcc tego. zysk w ilosci obliczen uzyskany przez
zastosowanie algebiy kwaternionéw przy przeksztatcaniu wspdtrzednych, czesciowo
zmniejsza sie wskutek koniecznosci zastosowania przejscia odwrotnego - od kwaterniondw
do katéw orientacji przestrzennej. Jednakze w zadaniach sterowania, w ktdrych
wymuszenia sterujagce mozna wyrazi¢ przez kwaterniony, zalety ich zastosowania s3
bezsporne i w pewnych warunkach pozwalajg zaoszczedzi¢ do 40% czasu obliczen.

W przypadku algorytméw wykorzystujacych parametry Cayley-Kleina mamy do
czynienia z macierzami zespolonymi utworzonymi z parametréw Rodrigeza-Hamiltona, co
dodatkowo utrudnia obliczenia. Algorytmy te nie znalazly praktycznego zastosowania.
Mozna je natomiast wykorzysta¢ jako etap posredni podczas modyfikacji tradycyjnej
metody parametrow Rodrigeza-Hamiltona, tzn. zastosowania aproksymacji Pade. Macierz
utworzona z parametréw Cayley-Kleina jest macierzg unitarng, a dla takich macierz}'
istnieje diagonalna aproksymacja Pade.
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Algorytmy Il grupy parametrow zapisane z wykorzystaniem macierzy cosmusow
kierunkowych sg liniowe i nie majg punktow osobliwych. Z uwagi, ze jest dziewie¢
cosmuséw kierunkowych a tylko trzy' stopnie swobody w ruchu obrotowym nalezy
dodatkowo uwzglednia¢ warunki ortogonalnosci.

Odnosne réwnania rézniczkowe zebrane sg w tabeli 1.

Tabela 1
Parametr Réwnanie kinematyczne Predkos$¢ katowa
Parametr dA 1 =0+4p-il +0-i2 +r-i
y A _ L neco, coz =0+p-il +g-i2+r-iy
R-H dt 2
Cosinusy b=bnz “0 -r q°
kierunkowe & = 0 -p
-g p 0_
Katy Eulera _p *
aty d) - sin<Dug® - cos<&ag® 1 o1 ®Z- P'IN+(1*h +r,/3
© = cos < -sinetl 0 g
sin O cosO
1N . )
’ Sin®© Sin®
Katy - , ~P'h +/,/2+r'h
orientacji O 1 sin cosOtg® \P
przestrzennej 0 0 cos® -sin® mpg
sin<e> cos0
cos© c0s©
Parametr _ . i
o u=-v,u y7o T axinl
) 2 -q-ip  -ir ]

Po wstepnej analizie do dalszych rozwazan wybrano zapis wykorzystujgcy cosinusy
kierunkowe oraz parametry Rodngeza-Hamittona.
4.Rozwigzanie rownan kinematycznych

W wyprowadzonych macierzowych réwnaniach rozniczkowych wystepuja
macierze wspotczynnikdw bedace sygnatami pomiarowymi z czujnikdw predkosci
katowych - czyli sa wielkosciami zmiennymi. Powoduje to dodatkowe komplikacje przy
ich rozwigzywaniu. Dla duzej czestotliwosci realizacji obliczen spelniony jest (z
wystarczajacym przyblizeniem) warunek statosci wspotczynnikéw réwnan rézniczkowych
w okresie catkowania, co upraszcza ich rozwigzanie.

Generalnie w algorytmach nazwanych przez nas ,,standardowymi' wykorzystuje
sie rozwiniecie macierzy tranzycyjnej w macierzowy szereg Taylora o odpowiedniej ilosci
wyrazéw. Ich ilo$¢ warunkuje doktadnosé algorytmu.

Dla algorytméw wykorzystujgcych metode cosinuséw kierunkowych rozwigzanie
rownania rézniczkowego z tabeli 1 ma postac:
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B(/)= B(/- 7)exp0 ()
B(/-7) - warto$¢ macierzy B w momencie czasu t-T\
exp© =B,,(T) - macierz podstawowa (tranzycyjna);.
© mmacierz ,,pozornego” kata obrotu postaci:
0o -e, e
&(t-7";t)=Qzr 0. 2

B,=1+S® +C'02 3)

gdzie: Jd=Xy,2

l-ow00 ¢ sint

= 4)
«0 0o

Wspotczynniki C,, i Sn wyrazone sg przez funkcje trygonometryczne, ktére do realizacji

na komputerze cyfrowym aproksymuje sie przyjmujac n wyrazow z rozwiniecia w szereg

Taylora.

Dla algoiytmdéw wykorzystujagcych metode parametrow Rodrigeza-Hamiltona

rozwigzanie réwnania rézniczkowego z tabeli 1 ma postac:

AZ+T)“ \(1)° X p ormmmrmemomries ®)

gdzie: o(r- T;t)= 10 010, 0] , &(t- T;t)= joindX (6)

- kwaternion ,,pozornego” kata obrotu;

N,, :exp\g Q+©S, =[c, 0,5. QSx B.sjj (7)
" L2.
- kwaternion korekcji za okres (t-T;t).
Oo:!ﬁo,a >=X-y'Z>C« :COS°:’|\_--S« :Slﬁ\ h ©)

Wspotczynniki  C,, i SK wyrazone sa przez funkcje trygonometryczne, ktére do
realizacji na komputerze cyfrowym, aproksymuje sie przyjmujac n wyrazéw z rozwiniecia
w szereg Taylora.

Numeryczne catkowanie przedstawionych réwnan rézniczkowych, roztozonych w
szereg Taylora, prowadzi po kilku cyklach obliczen do utraty’ ortogonalnosci macierzy'
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cosinusow kierunkowych badz utraty normy kwatenuonu. Problem ten mozna rozwigzaé
nastepujaco [4]:
1 zamiast wolnozbieznego szeregu Taylora zastosowac inng aproksymacje funkcji
exp(x) - np. aproksymacje Pade.
2. okresowa kontrole oraz kompensacje nieortogonalnosci i unormowania.
3. opracowanie takich rozwigzan réwnan rozniczkowych, ktére zapewniajg
unormowanie kwaternionu,,on-line".
Odpowiednie algorytmy wykorzystujace diagonalng aproksymacje Fade macierzy
tranzycyjnej dla obu rozpatrywanych metod zapisu majg nastepujgce postacie:
¢ dla metody cosinuséw kierunkowych:

. . ' 1 .
b; .1+52 V©+?© 9)
gdzie: (10)
I+ (60/4)'
=l+s/& +c/@ 2. (V)
gdzie: 5/ H1A 2)) iCA v (12
(i-(0j/i2)j +(eb 4) (i-(e;.i2If -()e a)

« dla mstodv kwaternionéw:

S (R 0l)] +* 12

©
J 1-(02 16). 1 (IK.i6) (13)
=C, +ijiS0j +i5202+i3503
oraz:
oo V(590/48)+(0:3/2304) ¥ (L/2)-(t- %) "
1+ (®0/48)+ (00. 2304) 11+ (e~;4S)+ (e;.2304)j 14
= CA+il§Tpj +i2%02+i5483
gdzie: 0 —ijBj +i709t 0" (15)

jest kwatcrnionem "pozornego” kata obrotu.
4. Analiza btedéw

Aby moc poréwnaé otrzymane algorytmy nalezy przeprowadzi¢ analize ich
bledéw. Generalnie, dla wszystkich metod transformacji mozna wyrézni¢ trzy rodzaje
btedéw: btad przekoszenia. modutu i obrotu. Bledy obliczen zalezg od rzedu algorytmu
(ilosci wyrazéw w szeregu Taylora lub aproksymacji Pade) oraz elementarnego przyrostu
kata. czyli w efekcie od czestotliwosci realizacji obliczen. Im wyzszy rzad i wieksza
czestotliwo$¢ tym bledy sg mniejsze. Z analiz)’ tych bledéw (Tabela 2 i 3) wynika
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jednoznacznie, ze algorytmy ,standardowe” metody cosinusdw kierunkowych posiadajg
kilkukrotnie wieksze Wedy, a w przypadku biedu przekoszenia dla metody kwatemionow
jest on zerowy. Tym samym wydaje sie celowe stosowanie algoiytméw wykorzystujacych
algebre kwatemionéw. W przypadku stosowania metody aproksymacji Pade wystepuje
tylko btad obrotu, a jego wspdtczynniki sg znacznie mniejsze niz wspdtczynniki btedu w
analogicznych réwnaniach dla metody szeregu Taylora. Mozna z tego wnioskowa¢, ze
zastosowanie aproksymacji Pade w algorytmach wyznaczania orientacji przestrzennej
BSOP nie wyeliminuje catkowicie potrzeby okresowej normalizacji kwaternionu lub
ortogonalizacji macierzy, ale czestotliwos¢ jej powtarzania bedzie znacznie mniejsza niz

Biedy metody cosinuséw kierunkowych Tabela 2
Bfad obrotu Btad modutu Bfad przekoszcnia
Rzad Pade Taylor Pade Taylor Pade Taylor
2 0 0
—0 4 e°eA
12 6
4 0 0
S —— —,000,0%
720 120 144 ~ k> 144
Btedy metody kwatemionow Tabela 3
Bfad obrotu Btad modutu Bfad przekoszenia
Rzad Pade Taylor Pade Taylor Pade Taylor
2 Ao 0 04
96 48 64
Y 000 04 0 08 -
23040 3840 4608

5. Zatozenia do badan modelowych

W celu przeprowadzenia badan modelowych opracowano odpowiednig metodyke
badan, w ktérej zatozono, ze wyniki otrzymane z rozwigzania przez oceniany algorytm
zostang poréwnane z wynikami rozwigzania analitycznego (czyli doktadnego). Sygnatem
wymuszajacym (predkosciami katowymi) sg sygnaty z mchu wzorcowego, w niektorych
przypadkach dodatkowo obarczone btedami losowymi (rys.2).

Postaé mchu (obrotu) wzorcowego przyjeta do oceny doktadnosci pracy
algorytméw bezkardanowego systemu orientacji przestrzennej powinna opisywac jak
najmniej korzystne warunki pracy systemu. Mozna woéwczas przyja¢, ze podczas
normalnej eksploatacji btedy nie beda przewyzszaé btedéw powstatych podczas tego mchu.

W pracy [6j Bortz wyprowadzit rownanie rézniczkowe definiujace predkos¢
zmian w'ektora orientacji jako sumy: wektora predkosci katowej mierzonego metodami
inercjalnymi oraz nieprzemiennego wektora predkosci:
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O=57+er, (16)
gdzie:
O - rzeczywisty wektor orientacji;
@z -wektor predkosci katowej mierzony metodami inercjalnymi (w tym sensie,
Ze mierzony przez przyrzady inercjalne, np. giroskopy).
5 - nieprzernienny wektor predkosci katowej - niemierzalny metodami
inercjalnymi.
PARAMETRY RUCHU
STOZKOWEGO
ds,Qs
_________  —
------------------------ BLEDY
GENERATOR KRYTERIA SYSTEMU
CzAsu iﬁir{;@zcg:‘lg Y JAKOSCI. PR —— >
_ kT - re !
T
ADANY ALGORYTM
®z(ch) ORIENTACJI
PRZESTRZENNEJ

GENERATOR
i SZUMU BIALEGO

Rys.2. Schemat procesu badan.

Po rozwinieciu réwnanie (16) przyjmuje nastepujaca postac:

@ = cor v - <xoyr - 1o 1Y OX (<Xooz).
P

2(1- (17)

Ten drugi  wektor powstaje w konsekwencji nieprzemiemiosci matych
(skonczonych) obrotow. Zjawisko nieprzerniennosci obrotow prowadzi do tego. ze
konfcowa orientacja przestrzenna po serii obrotéw zalezy' nie tylko od tych obrotéw, ale i
od ich kolejnosci. Analiza nieprzemiennego wektora predkosci katowej jest waznym
elementem przy osigganiu wymaganych dokfadnosci inercjalnych bezkardanowych
systeméw nawigacji. Opracowanie algorytméw kompensacji wplywu nieprzemiennego
wektora predkosci pozwala na zabezpieczenie sie przed narastaniem bledu orientacji w
$rodowisku o duzej dynamice zmian predkosci katowej. W niniejszej pracy zatozono, ze
dostepny jest "pozorny" wektor obrotu czyli wektor wynikajacy z pomiaru metodami
inercjalnymi. Zatozenie to jest mozliwe przy realizacji obliczen z duzg czestotliwo$cig
powtarzania.
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as an

Rys.3. Przykiad ruchu stozkowego.

Z uwagi na postac¢
sktadnikow btedu
meprzemiennosci,
najbardziej  szkodliwym
(niepozadanym)  ruchem
dla algorytméw BSOP
bedzie taki ruch, w ktérym
skfadniki  te  osiggna
maksimum. Wystgpi to
wtedy, gdy wektor mz

bedzie prostopadly do <,
tzn. przyjmujac pierwszy

stopien uproszczenia
@=Jozdt, czyli:
Kzlja 2dt. (18)

Ruchem, ktory czesciowo spetnia te wymagania jest wiasnie ruch stozkowy'
(czeSciowo, poniewaz nie ma kata prostego pomiedzyltymi wektorami) [4], Ruch stozkowy
wystepuje wtedy, gdy jedna z osi uktadu, np. o$ z, opisuje powierzchnie stozkowa, a rzuty
wektora bezwzglednej predkosci katowej SP na dwie pozostate osie zawierajg skiadowe

harmoniczne przesuniete w fazie.

Aby méc wykorzysta¢ ten rodzaj ruchu do testowania algorytméw pracy BSOP

nalezy:

e opisa¢ posta¢ wektora bezwzglednej predkosci

zwigzanego uktadu yvsp6trzednych Oryz:

katowej rzutowanego na osie

» ywprowadzi¢ rozwigzanie analityczne wigzace parametry ruchu stozkowego i czas z

macierzg transformacji.

Dta klasycznego ruchu stozkoyyego wektor obrotu ma postac:

assinQ.st j
<I>()= as cosfxfj,

gdzie:
J - yvektor obrotu;

a s - potowa kata wierzchotkowego stozka;
Os mpredkos¢ katowa ruchu stozkoyyego.

(19)
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Po prostych przeksztatceniach mozna otrzymaé sktadowe wektora predkosci
katowej wywotujacego ruch stozkowy (w uktadzie pomiarowym - ruchomym):
- Llssinas cosQst
®z = = -ilssinassinD.M (20)
r O~l-cosa”)
Odpowiednia macierz transformacji opisujacg orientacje przestrzenng bryty
sztywnej wykonujacej ruch stozkowy ma postac.
\sin: D.st +cosas cos2Qst  /2(\-cosas)sin2Qst sinascosLlsi 1
cos O,/ +cosassin2Qst -sinassinD.st  (21)
| -sina”cosdst sinassinD.st cosas
Powyzsza zalezno$¢ pozw'ala wyliczy¢ macierz transformacji, przy pomocy' ktorej
mozna oceni¢ efekt ruchu wywotanego przez wektor predkosci (20) czyli oszacowac
doktadno$¢ algorytmu wyznaczania orientacji przestrzennej.

Rys.4. Wzajemna orientacja rzeczywistego i estymowanego uktadu wspo6trzednych przy
matych katach réznicy: x,y,z - osie rzeczywistego uktadu wspétrzednych; x,y,z - osie
wyznaczonego uktadu wspétrzednych.
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Jako kryterium jakosci umozliwiajgce jednoznaczng i prostg ocene badanych
algorytméw w postaci skalarnej przyjeto zmodyfikowang norme Frobeniusa [5]
wyznaczajacg modut wektora btedu odwzorowania ruchu wzorcowego przez algorytm
orientacji przestrzennej oraz kryterium kontrolujgce ortogonalno$¢ macierzy lub norme
kwaternionu czyli w efekcie koncowym btad ortogonalnosci macierzy transformacji.

Jj =-j*norm{AB,'/r0o")= -j=~ X diag{AB1AB)=  t]tr(ABtAB)=cp, (22)

gdzie:
@ -jest modutem wektora charakteryzujacego btad okreslenia orientacji przestrzennej,

AB =B - B .- rdznica pomiedzy warto$cig rzeczywistg B i wartoscig obliczong B

A=det(b)-1, (23)
ktore powinno spetnia¢ warunek: Jj=0, oraz
ArwHM -1, n

ktére dla kwaternionu unormowanego powinno spetnia¢ warunek: Jj (at)=0m
Opracowane algorytmy zostaty poddane weryfikacji pod katem doktadnosci
odwzorowania orientacji przestrzennej. Celem ww. weryfikacji byto wybranie algorytmu
najlepszego (optymalnego) do zastosowania praktycznego. Algorytm taki powinien
spetnia¢ nastepujace kryteria:
¢ doktadnie wylicza¢ orientacje przestrzenng;
¢ mie¢ niski koszt (mata ilo$¢ podstawowych operacji matematycznych);
e by¢ prosty w realizacji technicznej;
» byc¢ odporny na zaktdcenia zewnetrzne (btedy przypadkowe);
» dawac jednoznaczny wynik.
7.Wybrane wyniki bada modelowych
7.1. Wphtyw' czestotliwosci obliczen
Za kryterium oceny przyjeto kryterium ./; (22) wyliczajgce modut wektora
charakteryzujagcego btad okreslenia orientacji przestrzennej. Algorytmy “poddano”
dziataniu ruchu stozkowego o0 nastepujacych parametrach:a5=10°. Q, =ti/2\rad].

Przyjeto nastepujace okresy catkowania: T e [0+ 0.05 0.02 0.01"s]. Odwrotno$¢ tego

okresu nazywac¢ bedziemy czestotliwoscig obliczen f. Przyjecie czasu pracy algorytmu
t=200 [s] odpowiada wykonaniu 50 obrotéw SP w jedng strone. Uwzglednienie metody
catkowania predkosci katowej moze wypacza¢ wyniki obliczen i ocene bledéw badanych
algorytméw. Dlatego przyjeto, ze wykorzystywane czujniki pomiarowe dostarczaja
informacje w postaci przyrostu kata obrotu. Tym samym, w miejsce predkosci katowej
postaci stosuje sie przyrost kata postaci. Przykladowe wyniki sg przedstawione na iys.5.
Zwiegkszanie czestotliwosci obliczen prowadzi do znacznego zmniejszenia bledow
obliczen. Sugeruje to zastosowanie jak najwiekszej, mozliwej dla danego komputera
nawigacyjnego, czestotliwosci obliczen. Oczywiscie, od pewnej granicznej czestotliwosci,
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dalsze jej zwiekszanie nie
daje sensownego zysku,
gdyz bedzie sie operowaé
na  wielko$ciach nie
majacych  znaczenia z
nawigacyjnego punktu
widzenia.
7.2. Wplyw czasu pracy
Inercjalne systemy
nawigacji (ISN) nalezg do
grupy systemow zliczania
drogi. Podstawowg wadg
tych systemow jest
narastanie  bteddw  w
czasie. Z uwagi, ze BSOP
jest fragmentem ISN, a
Rys.5. Wptyw okresu 7’na wielko$¢ modutu wektora btedu  metodyka wyznaczania
orientacji. orientacji przestrzennej
jest bardzo podobna do
zliczania drogi, wobec tego btgd wyznaczania orientacji przestrzennej réwniez powinien
narasta¢ w czasie. Konieczne jest zatem przeprowadzenie oceny wplywu czasu pracy na
dokfadno$¢ wyznaczania orientacji przestrzennej. Czas realizacji symulacji powinien by¢
uzalezniony od zaktadanych zastosowan projektowanego systemu orientacji przestrzenne;.
Dla samolotow mysliwskich, szkolnych i treningowych $redni czas lotu wynosi okoto
jednej godziny. W nawigacji, do oceny klasy dokfadnosci systemu nawigacji,
wprowadzane jest rowniez kryterium doktadnosci wyznaczania pozycji oraz orientacji
przestrzennej po jednej godzinie lotu. Tym samym zakfada sig, ze czas realizacji symulacji
powinien wynosi¢ jedng godzine.

Jednym z podstawowych kryteriow oceny doktadnosci pracy algorytméw
wyznaczania orientacji przestrzennej jest ocena ortogonalno$ci macierzy transformacji.
Mozna jg okresli¢c wyznaczajgc wyznacznik macierzy, ktory dla wiasciwego
przeksztatcenia ortogonalnego powinien wynosi¢ +1. Wartosci btedéw ortogonalnosci w
funkcji okresu catkowania i typu algorytmu przedstawione sg na rys.6.

Mozna zauwaz5¢, ze dla algorytméw wykorzystujgcych diagonalng aproksymacje
Pade wystepuje niewielki wplyw doboru okresu catkowania na otrzymywane biedy
ortogonalnosci.
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cosinuséw kierunkowych

Rys.6. Wykres btedow oitogonakio$ci w funkcji typu algorytmu i okresu catkowania

T=0.01 [s]

Rys.7.Wykres wptywu czestotliwosci ortogonalizacji na btedy ortogoaatnosci
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7.3. Wplyw czestotliwosci ortogonalizacji
Numeryczne catkowanie réwnan rézniczkowych opisujacych zmiane orientacji

przestrzennej prowadzi, po kilku cyklach obliczen, do utraty ortogonalnosci macierzy
cosinusowl kierunkowych badZz normy kwatemionéw. Zatozenia poczynione przy
wyprowadzaniu odnosnych réwnan zakladaja, ze macierz cosinuséw' kierunkowych jest
ortogonalna a kwaternion unormowany. Aby wyprowadzone réwnania byty prawdziwe
nalezy7 macierze okresowo ortogonalizow'ac a kwaterniony poddawa¢ procedurze
unormowania. Kwestig nie rozwigzang pozostaje problem czestotliwosci realizacji tych
operacji. Nalezy wywazy¢ wptyw kilku czynnikow.

1

(1]

Zwiekszenia kosztu obliczen (dodatkowa wymagania na komputer). Proceduiy
ortogonalizacji badZz unormowania wymagaja dodatkowego czasu obliczeniowego.
Wymaga to zastosowania szybszego komputera, badZz przyjecia wiekszego okresu
catkowania (a to prowadzi do zwiekszenia bledéw ortogonalnosci - wnioski z
poprzednich etapéw badan numerycznych).
Whprowadzenie kryterium oceny koniecznosci ortogonalizacji. Nasuwa sie pytanie: Czy
ortogonalizacje nalezy realizowa¢ w statych odstepach czasu, czy tez wprowadzi¢
graniczng warto$¢ btedu ortogonalnosci warunkujgcg uruchomienie procedury
ortogonalizacji"l Pytanie to jest wynikiem analizy' wplywu parametréw mchu
stozkowego na doktadnos¢ pracy algorytméw. Dla matych wartosci predkosci katowej
mchu stozkowego oraz matych katoéwr rozwarcia stozka wartos¢ btedu ortogonalnosci
jest niewielka. W takim przypadku, stato okresowa ortogonalizacja jest nieoptacalna.

Otrzymane wyniki obliczen zostaty przedstawione na rys.7.

8. Whnioski

W wyniku realizacji badan modelowych wyciagnigto nastepujace wnioski:
Wzrost czestotliwosci obliczen prowadzi do zwiekszenia dokfadnosci pracy ocenianych
algorytméw, jednakze dla algorytméw standardowych (szereg Taylora) wyzszych
rzedéw oraz algorytméw wykorzystujacych aproksymacje Pade jest mato widoczny.
Algorytmy wykorzystujace aproksymacje Pade majg matg podatnos¢ na wptyw mchu
stozkowego dla wszystkich ocenianych okreséw catkowania: btedy ortogonalnosci sg
mate w granicach btedéw obliczeniowych komputera.
Bledy ortogonalno$ci narastaja w czasie co powoduje, ze macierze (kwaterniony)
wynikowe nalez}’ poddawa¢ procedurze ortogonalizacji (unormowania); nie dotyczy to
algorytméw wykorzystujacych aproksymacje Pade; dla pozostatych algorytméw nalezy
realizowac ciagla kontrole ortogonalnosci, a procedury korekcji uruchamiaé po
przekroczeniu dopuszczalnych wartosci btedow.
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Streszczenie

Wsp6tczesne, bezkardanowe systemy nawigacji inercjalnej bazuja na pomiarze przyspieszen
liniowych oraz predkosci katowych statku powietrznego w uktadzie odniesienia zwigzanym ze SP.
Czuto$¢ stosowanych obecnie przyspieszeniomierzy 0 zakresie pomiarowym +20g, z
mechanicznym zawieszeniem masy pomiarowej ograniczona jest tarciem suchym w parach
kinematycznych zawieszenia do wartosci 10%6g. W referacie przedstawiono akcelerometr z
magnetycznie, bezstykowo zawieszong masa pomiarows, z wykorzystaniem trzech par
elektromagneséw  sterowanych niezaleznie, tworzacych ukfad aktywnego zawieszenia
magnetycznego. Przeanalizowano mozliwe warianty sterowania AZM biorac pod uwage w czasie
badan symulacyjnych kryterium liniowej charakterystyki czestotliwosciowej w zakresie 0-20Hz
oraz astatyzm uktadu zamknietego.

1. Wstep

Przyspieszeniomierze liniowe, zwane czesto akcelerometrami, stanowig we
wspotczesnym lotnictwie podstawowy element pomiarowy wielu poktadowych systemow
pilotazowo-nawigacyjnych:

e autonomicznych systemdw nawigacji inercjalnej,
« system6w zdalnego sterowania trajektorig lotu,



138 PTMTS

« ukfadéw ostrzegajacych o osigganiu granicznie dopuszczalnych przecigzen,
e systemOw automatycznego sterowania statkiem powietrznym,

e ukladow sterujacych dziataniem ubioru przeciwprzeciazeniow'ego,

« system6w automatycznego ograniczania niebezpiecznych zakreséw lotu,

¢ ukfadow rejestracji parametrow lotu.

Rosngca manewrowos$¢ wspdtczesnych SP (statkéw powietrznych), automatyzacja
uktadéw sterowania, dazenie do uzyskania wiekszej precyzji nawigowania oraz coraz
wyzsze wymogi bezpieczenstwa lotéw powodujg staty w'zrost wymagan metrologiczno-
eksploatacyjnych stawianych wspotczesnym liniowym przyspieszeniomierzom lotniczym.
Obecnie, najwyzsze wymagania stawiane sg czujnikom przyspieszefn wykorzystywanym w
bezkardanowych systemach nawigacji inercjalne;j.

2. Przyspieszeniomierze liniowe w uktadach nawigacji inerc jalnej

Podstawowym zadaniem nawigacji jest takie sterowanie ruchem $rodka masy SP,
aby w okreslonym czasie przeprowadzi¢ go po wybranej trasie z jednego punktu na
powierzchni kuli ziemskiej w inny, wczes$niej okre$lony. Zadanie to mozna wykonad
znajac w kazdej chwili lotu warto$¢ sktadowych predkosci podroznej SP (predkosci SP
wzgledem Ziemi) lub przyrostéw drogi w kolejnych odcinkach czasu lotu.

Do tego celu wykorzystuje sie nieautonomiczne systemy nawigacyjne:
radiotechniczne lub satelitarne oraz systemy autonomiczne - bazujgce na pomiarze
rzeczywistej predkosci powietrznej lub przyspieszen, bezposrednio na poktadzie SP.

W systemach nawigacji inercjalnej przyspieszeniomierze liniowe wykorzystywane
sg do pomiaru pozornego przyspieszenia SP, tzn. przyspieszenia jakiego doznaje on pod
wptywem dziatania niezréwnowazonych sit ciggu, oporu czotowego, sity nosnej oraz
innych sit niegrawitacyjnych. W czasie lotu, gdy pod wplywem niezréwnowazonej sity
zmienia sie predkos¢ lotu, na podstawowy element pomiarowy przyspieszeniomierza -
mase pomiarowa - rozpatrywang w inercjalnym ukfadzie odniesienia (rys. 1) - dziata sita
bezwtadnosci Fb= -ma.

W ogélnym ujeciu, zasada dziatania kazdego przyspieszeniomierza opiera si¢ na
tym zjawisku i polega na pomiarze sity bezwiadnosci Fb, ktéra jest wprost proporcjonalna
do wartosci przyspieszenia. Wspoétczynnikiem proporcjonalnosci jest masa i dzieki temu.
w spos6b naturalny, zapewniona jest zawsze jego stata warto$¢. Podstawowy blok
pomiarowy SN1 skiada sie z trzech przyspieszeniomierzy o osiach czutosci wzajemnie
prostopadtych. Ich sygnaty wyjsciowa, w SNI sg dwukrotnie catkowane, a uzyskane
wyniki, proporcjonalne do przyrostéw drogi w kolejnych odcinkach czasu, sa sumowane,
co umozliwia okreslanie pozycji SP w przyjetym, nawigacyjnym uktadzie odniesienia.

W zaleznosci od typu SNI, osie pomiarowego ukfadu wspotrzednych, tzn. osie
czutosci przyspieszeniomierzy zgodne sg z osiami:
¢ normalnego uktadu wspotrzednych zwigzanego z Ziemia, o poczatku ustalonym na

samolocie - dla kardanowego SNI typu pétanalitycznego,
« inercjalnego uktadu odniesienia - dla kardanowego SNI typu analitycznego,
e ukfadu zwigzanego ze SP - dla bezkardanowego SNI.
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Kardanowe SNI, dzieki umieszczeniu przyspieszeniomierzy na stabilizowanej
giroskopowo platformie, bazujg na uproszczonych algorytmach wyznaczania pozycji SP.
W przypadku uktadéw bezkardanowych, przyspieszenie zmierzone w ruchomym,
zwigzanym z samolotem, ukfadzie odniesienia, nalezy przelicza¢é do uktadu
nieruchomego, zwianego z Ziemig, z uwzglednieniem ruchu katowego SP. Realizuje sie
to korzystajac z wynikéw dodatkowego pomiaru predkosci katowych SP wzgledem
wiasnych osi. Algorytmy wyznaczania skfadowych przyspieszenia pozornego SP w
odtwarzanym przez komputer bazowym (nawigacyjnym) ukfadzie odniesienia, nie sg
rozwazane W tej pracy.

Poza normalnym dziataniem w locie, przyspieszenionuerze odgrywajg
szczeg6lnie wazng role na etapie wstepnej orientacji SNI. Pod pojeciem wstepnej
orientacji, w tym przypadku rozumie sie, proces okre$lania orientacji przestrzennej
pomiarowego uktadu wspétrzednych wzgledem uktadu nawigacyjnego przed lotem.
Zrodtem sygnatow' korekcyjnych na tym etapie we wszystkich typach SNI sg
przyspieszeniomierze.

W przypadku kardanowych SNI proces ten prowadzi do uzgodnienia osi tych
dwoéch ukladéw' poprzez fizyczne, wymuszone przemieszczanie platformy z
przyspieszeniomierzami do potozenia horyzontalnego oraz odpowiednig jej orientacje w
azymucie. W systemach bezkardanowych, na tym etapie nastepuje analityczne okreslanie
wzajemnej orientacji uktadu pomiarowego wzgledem uktadu bazowego, z maksymalnie
duza doktadnoscia, zalezng przede wszystkim od czutosci przyspieszeniomierzy.

Dokfadno$¢ wstepnej orientacji oraz bledy pomiaru przyspieszenia SP w locie
posrednio decydujg o klasie doktadnosci catego SNI, okreslanej doktadnoscig wyznaczania
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pozycji SP pojednej godzinie lotu. Wspbtczesne przyspieszeniomierze o progu czutosci na
poziomie 10'5-10'6y, zakresie pomiarowym +20g oraz nieliniowosci charakterystyki
przetwarzania rzedu 0,01% pozwalajg realizowa¢ SNI o doktadnosci 0,25nm/h lotu.

Sa to najczesciej wahadtowe przyspieszeniomierze o strukturze zamknietej
(kompensacyjne) oraz dyskretne, wibracyjne, o strukturze otwartej - strunowe lub pretowe,
z kwarcowym, piezoelektrycznym przetwornikiem pomiarowym. Doktadno$¢ ich dziatania
ograniczona jest gtéwnie przez ich bledy instrumentalne - czuto$¢ zalezy od tarcia w
elementach zawieszenia masy. warto$¢ sprzezed skrosnych od wartosci wychylenia
ramienia wahadta w stanach ustalonych, dryf zera - od statosci parametréw i szumow
wiasnych element6w elektronicznych w petli sprzezenia zwrotnego.

Wiegkszg czutos¢ uzyskano stosujac niemechaniczne, bezstykowe zawieszenie
masy pomiarowej. Do tego celu wykorzystywano pole elektrostatyczne oraz pole
magnetyczne z wykorzystaniem efektu nadprzewodnictwa w niskich temperaturach
(przyspieszeniomierze kriogeniczne). Uzyskano prog czutosci ok. 10'i:g.

Znaczny postep technologiczny, rozwoj elektroniki oraz techniki cyfrowej
stw'arzajg mozliwosci zbudowania przyspieszeniomierza z masg pomiarowa w aktywnym
zawieszeniu magnetycznym. Realizacja takiego przyspieszeniomierza wymagata
wczesniejszej szczegGtowej analizy zjawisk zachodzacych w sitowniku  AZM.
sformalizow'ania opisu tych zjawisk, zbudowania modelu dynamiki przyrzadu oraz analiz}
mozliwosci  sterowania sitownikiem AZM, pod katem uzyskania pozadanych
charakteiystyk metrologicznych.

3.Trojosiowy przyspieszeniomierz z masg pomiarowa zawieszong w sterowanym polu
magnetycznym

Zasada dziatania przyspieszeniomierza z bezstykow'o zawieszong masg
pomiarowg w sterowanym polu magnetycznym nie rozni sie od zasady dziatania
przyspieszeniomierza klasycznego. Wypadkowo przyspieszenie mierzone jest réwniez
posrednio, poprzez pomiar sktadowych sit rdwnowazacych sktadowe sitv bezwtadnosci
masy w czasie ruchu SP ze zmienng predkosciag. Schemat ideowy takiego
przyspieszeniomierza  przedstawia  lysunek 2. Elementem  rdznigcym  ten
przyspieszeniomierz od innych jest uktad aktywnego zawieszenia magnetycznego
skfadajacy’ sie z trzech par sterow'anych niezaleznie, osiowo-przeciwstawnych
elektromagnesdw, o osiach symetrii wzajemnie prostopadtych.

Uktad ten petni potrdjng role:

» sprezystego, bezstykowego zawieszenia MP

» kompensatora sity bezwtadnosci, przywracajacego MP do potozenia centralnego, w
czasie mchu SP ze statym przyspieszeniem,

» przetwornika pomiarowego, bedacego Zrodiem elektrycznego sygnatu pomiarowego
proporcjonalnego do przyspieszenia.

Uwolnienie masy pomiarowej od wiezdw mechanicznych oraz petna symetria
przyrzadu stwarzajg mozliwo$¢ pomiaru trzech sktadowych przyspieszenia SP za pomoca
jednego przyrzadu, i w rezultacie zastapienie trzech akceterometréw jednoosiowych.



"ML-VII” 1996 141

V Z

Rys.2. Schemat ideowy tréjosiowego przyspieszeniomierza magnetycznego.

Zaktadajac wstepnie pomijatnie matg wartos¢ sprzezen skrosnych dla matych
wychylen masy z potozenia centralnego, zasade dziatania uktadu aktywnego zawieszenia
magnetycznego mozna omoéwi¢ na przykladzie jednej paiy elektromagnesdw, tworzacej
zamkniety element sitownika dla jednego stopnia swobody masy - rvs.3.

W centralnym potozeniu masy miedzy' biegunami elektromagneséw, przez ich
cewki ptynie prad i0. Wartos$¢ tego pradu oraz warto$¢ nominalna szczeliny x0 okre$lajg
punkt pracy sitownika oraz wspétdecydujg o takich parametrach jak sztywno$¢ pradowa k,
i przemieszczeniowa ks. W tym potozeniu MP, dziatanie obu elektromagneséw znosi sie.
Roznicowe sterowanie sila magnetycznego oddziatywania, polega na symetrycznej
zmianie sit o warto$¢ Fx=Fb/2 poprzez wymuszenie symetrycznej zmiany wartosci:
pradow, napie¢ lub indukcji w szczelinach. Zmiany te, w ukladzie kazdego 2-
cewkowego sitownika, wymusza regulator w petli sprzezenia zwrotnego. Prowadzi to do
pojawienia sie wypadkowej sity oddziatywania magnetycznego F, réwnowazacej sile
bezwtadnosci MP. Na przykiad, dla tzw. sterowania pradowego (rys.3.) zmiana wartosci
pradow' o i, powoduje ze:

Konsekwencjg tego jest pojawienie sie sity F * 0:

@
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Rys 3. Sitownik aktywnego zawieszenia magnetycznego dlajednego stopnia swobody

masy pomiaroweyj.

Linearyzacja tego réwnania w otoczeniu punktu pracy (io, xo0) dla osiowo-

przeciwstawnego ustawienia elektromagneséw sitownika pozwala traktowaé sitownik z
punktu widzenia automatyki jako obiekt liniowy w otoczeniu punktu pracy, to znaczy dla

X« X0 i

gdzie:

i« io*
F =k,x+Kii , 3

k =— » - wspotczynnik sztywnosci przemieszczeniowej,

dx x0
k =— » -~ -wspolczynnik sztywnosci pradowej,

di x0

N 2Au . - S - o
K « ==mmmmmm -wspoiczynnikkonstrukcyjny sitownika uwzgledniajacy ilos¢

4

zw'ojow N cewki oraz pole powierzchni przekroju rdzenia elektromagnesu A.
Objecie petlg sprzezenia zwrotnego niestabilnego z natury sitownika, ma na celu

stabilizacje ukfadu oraz ma umozliwi¢ utrzymanie MP w potozeniu centralnym,
niezaleznie od zewnetrznych sil zakldcajacych. Spetnienie tego warunku, pozwala po
ustaniu stanu przejsciowego, okresla¢ warto$¢ przyspieszenia np. poprzez pomiar pradow
wr cewkach:

Fb=F=kii, @)

i =a (mk,). ©)
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Osiagniecie zamierzonego ceiu sterowania, tzn. utrzymanie MP w okre$lonym,
centralnym potozeniu w obszarze miedzy biegunami elektromagneséw w czasie ruchu SP
z przyspieszeniem, wymaga zastosowania ukfadu automatycznego sterowania jej
potozeniem. Polega to na zamknieciu ukfadu petlg sprzezenia z regulatorem, wyborze
rodzaju regulatora, jego nastaw, wielkosci wejsciowych i wyjsciowych (sterujacych).

4.Ukfady sterowania masg pomiarowg w aktywnym polu magnetycznym

Do dalszych rozwazan, przyjmuje sie MP w postaci ferromagnetycznej czaszy
kulistej. Kulista masa pomiarowa pozwala zastosowa¢, w petni symetryczny ukiad
zawieszenia, w postaci trzech 2-cewkowych sitownikéw, o kierunkach dziatania zgodnych
z osiami ukfadu Oxyz. Aby uzyskaé¢ mozliwo$¢ pomiaru skfadowych przyspieszenia SP dla
trzech osi, w ukfadzie przyspieszeniomierza nalezy zastosowaC sterowanie kazdym
sitownikiem oddzielnie, czyli tzw. lokalne ukfady sterowania.

Dwucewkowy, roznicowy sitownik, podtrzymujacy w zawisie MP na kierunku
jednej wybranej osi, jako obiekt sterowania (rys. 3) jest ukfadem wielowymiarowym
(MIMO - Multiple Input Multiple Output), stacjonarnym, niestabilnym strukturalnie,
dobrze zlinearyzowanym w otoczeniu punktu pracy. W zwigzku z powyzszym,
matematyczny model dynamiki sitownika, niezbedny na etapie jej komputerowej analiz),
komputerowej syntez)' uktadu sterowania oraz komputerowej symulacji dziatania uktadu
zamknietego poddawanego roéznym wymuszeniom, najkorzystniej jest opisywa¢ w
przestrzeni stanéw za pomoca rézniczkowych réwnan macierzowych w sformalizowanej
postaci:

Xx=AXx-Bu+BfAF,
y = Cx.

gdzie: x - wektor stanu,
u - wektor sygnatdw sterujgcych,
y - wektor wyjs¢ (wektor sygnatdw pomiarowych),

Fz- wektor zaktocen (zewnetrzna sita zakldcajaca),
A - macierz stanu,

B - macierz wej$¢ ( macierz sterowan),

C - macierz wyj$¢ (macierz pomiarowa),

Biz- macierz zaktocen.

W ukiadzie aktywnego zawieszenia magnetycznego mozna wyrézni¢ czesé
mechaniczng oraz czes¢ elektryczna.

Rézniczkowe réwnanie sit dotyczace czeSci mechanicznej, dla jednego stopnia
swobody MP w osi Ox, zgodnie z Il zasadg Newtona, mozna zapisa¢ w postaci:

F,-F2+F2=mx, *
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gdzie: x - przyspieszenie MP,
Fi=FO+F - sita przyciggania elektromagnesu 1,
F2=Fo-F - sita przyciggania elektromagnesu 2,
Fz- zaktocajaca sita zewnetrzna,
Fo - warto$¢ sity w punkcie pracy.
Uzywajac wprowadzonych w rozdziale 3 oznaczen réwnanie (7) mozna zapisaé

W postaci:

X.: !(.‘x Ikl, Ij - - . (8)
m 2m 2ni

Dynamike czesci elektrycznej opisuja réwnania wyprowadzone z réwnan
Maxwella. Okres$lajg one zwigzek miedzy wartoscig napiecia a szybkoscig zmiany pradu i

przemieszczenia dla 1i 2 elektromagnesu:

i dfili ©)
ul oXdtU-x.
u2=LX0— “ e (10
dt vx0+ x;
Jesli przyjmie sie wektor stanu w postaci:
x=[x x i, i7T, (19
a wektor sterowan, jako wektor dwuelementowy:
u= Y (12)
u.
to najwygodniej jest przeksztatci¢ réwnania (9) i (10) do postaci:
N i (13)
~dt~ x L
i i 1
~dt~ x0 L,

z ktérych bezposérednio mozna okresli¢ posta¢ poszukiwanych macierzy réwnania (6):



Wprowadzenie macierzy By, pozwala traktowa¢ zewnetrzng sile zaktdcajgcajako
kolejna, niesterowang wielko$¢ wejsciowa. Posta¢ macierzy' C zaleze¢ bedzie od przyjetego
wariantu wektora wyjsc y.

Graficzna interpretacje ogolnego modelu dynamiki sitownika w przestrzeni stanu
przedstawia rys. 4.

Rys. 4. Ogolny model dynamiki sitownika w przestrzeni stanu.

Jako potencjalne wsp6trzedne (zmienne stanu) wektora stanu x w rozpatrywanym
uktadzie moga by¢ brane pod uwage nastepujace wielkosci:

* przemieszczenie masy pomiarowej X

* predkos¢ MP dx/dt

* przyspieszenie MP d2x/dt2
* sily przyciagania elektromagnesow' F.;F2

* prady w cewkach elektromagnesow i ‘2

* prad sterowania i

* indukcja magnetyczna w szczelinach Bi; B2

Poniewaz dwucewkowy ukiad sitownika jest czwartego rzedu (elementy’
magazynujace energie w ukfadzie to dwie cewki w czesci elektrycznej oraz masa w czesci
mechanicznej), to czteroelementowy wektor stanu mozna okresli¢ jako kombinacje
przedstawionych powyzej wielkosci, zjednym ograniczeniem: przyspieszenie x . sita [(F;-
F2/2] oraz indukcja f(Bi-B2)/2] sgq wzajemnie proporcjonalne i dlatego tylko jedna z nich
moze by¢ brana pod uwage jako wspotrzedna danego wektora stanu.



146 PTMTS

Stosujac odpowiednie czujniki, w uktadzie sitownika mozna mierzy¢ nastepujace
wielkosci fizyczne:

e wartosci indukcji w szczelinach Bi; B2,
e przemieszczenie masy pomiarowej X,
e predkos¢ MP dx/dt.

Oprocz tych wielkosci, bez stosowania dodatkowych elementéw pomiarowych,
jesteSmy w stanie okre$la¢ wartosci pradow w cewkach ii i i2 Wszystkie powyzsze
wielkosci moga by¢ brane pod uwage jako zmienne wyjsciowe (pomiarowe), a ich dowolne
kombinacje powinny by¢ rozwazone na etapie projektowania regulatora.

Jako zmienne sterujgce mozna bra¢ pod uwage wielkosci, od ktorych
bezposrednio (liniowo) zalezy7warto$¢ sity przyciagania elektromagnesow:

« prady ij i i2w cewkach, a doktadniej mowiac, warto$¢ ich asymetrycznej zmiany o tzw.
prad sterujacy i,

¢ indukcje magnetyczne Bi i B2w szczelinach powietrznych, a doktadniej ich réznice B,

e napiecia Ui i u2na zaciskach cewek elektromagneséw, lub ich réznice u.

Uwzgledniajagc mozliwe wielkosci sterujace oraz mozliwosci pomiarowe, pod
uwage bierze sie trzy podstaw-owe warianty' uktadéw sterowania:

e sterowanie indukcjg magnetyczng z pomiarem: przemieszczenia i indukcji lub pradéw
i indukgji,
e sterowanie napieciowe lgczone z pomiarem: przemieszczenia, pradow' i indukcji,
pradow i przemieszczenia, lub tylko pradow w tzw. ukladzie self-sensing,
» sterowanie pragdowe potgczone z pomiarem: pragdoéw i przemieszczenia lub indukcji.
Mozliwosci ich realizacji przedstawiono na rysunkach (5); (6); (7).

b. bez pomiaru przemieszczenia X z pomiarem indukcji B i pradéw

Rys. 5. Uklady sterowane indukcjg w szczelinie.
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a. i pomiarem przemieszczenia

b. z pomiarem pradéw i przemieszczenia

d. bez pomiaru przemieszczenia (self sensing)

Rys.7. Ukfady sterowane napigciowo.
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Rys. 6. Ukfady sterowane pradowo.
5. Badania symulacyjne wybranych uktadéw sterowania

Jak wykazaly badania analityczne i wstepne badania symulacyjne z
wykorzystaniem modelu przedstawionego na r\'sunku 4, zamierzony cel sterowania
najtatwiej jest osiggna¢ w uktadzie z pomiarem przemieszczenia MP. niezaleznie od
wyboru wielkosci  sterujgcej. Jednakze bezdotykowy7 pomiar przemieszczen rzedu
pojedynczych mikrometréw sam w sobie stanowi bardzo powazny problem metrologiczny.
Po pierwsze brak jest odpowiednio zminiaturyzowanych, bezstykowyrch czujnikow
przemieszczen, po drugie - wprowadzajg one do uktadu dodatkowe nieliniowosci i
op6znienia pomiarowa.

Wymienione powody zadecydowaty o tym, ze do dalszych rozwazali przyjeto
uktady bazujace na pomiarze pradéw i ewentualnie indukcji w szczelinach powietrznych
za pomoca np. hallotronéw, przedstawione ideowo na rysunkach: 5b, 6c, 6d, 7h.

Uktad sterowania pragdowego
Do syntezy uktadu sterowania prgdowego wykorzysta¢ mozna prosty model (rys. 8)
obiektu sterowania, gdyz w tym przypadku mozna poming¢ dwa stany skojarzone z dwoma
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uzwojeniami silow'nika (i i i2) w wewnetrznej petli sterowania - do wystgpienia napiecia
nasycajacego. Prady te sg bowiem zaréwno wielko$ciami sterujacymijak i rzeczywistymi.

Rys. 8. Sitownik AZM jako ukiad sterowany pradowo.

fizykalnymi zmiennymi stanu i dlatego wtasnie dynamika wewnetrznej petli sterowania
(rys.9) moze by¢ pomijana przy projektowaniu petli zewnetrznej - z prgdem jako wielkoscig
sterujgcg przemieszczeniem x masy. W ukladach sterowania prgdowego mozna
wykorzystac proste

petla wewnetrzna

+ EM1
I®In

EM2
u,= t-ijrdlarP, -»«
D=~ (v.-AdkP, ->*  petla wewnetrzna

PID z

< k

Rys.9. Uktad sterowany pradowo z pomiarem indukcji i pradow.

regulatory7 typu PD lub PID. Sitownik sterow'anv prgdowo jest jednak niedoskonatym
zrodtem sity, poniewaz w réwnaniu (3.3) pojawia sie niepozadany czynnik ksx, co
odpowiada "ujemnej" sprezystosci ukfadu . Poza tym ukiady sterowania pragdowego sg
wrazliwe na szumy i opéZnienia pomiarowe, nasycanie magnetyczne rdzenia
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elektromagnesu oraz ograniczajg mozliwosci linearyzacji ukladu. Regaly sterowania
pradowego sa stuszne przy zalozeniu, ze warto$¢ pradu w uzwojeniach cewek
elektromagneséw zmienia sie bardzo szybko i idealnie nadgza za wartoscig zadang. Aby
zatozenie to byto stuszne, nalezy w praktyce, w petli wewnetrznej zastosowa¢ wzmacniacz o
wysokim wyjsciu napieciowym. ledynie taki wzmacniacz gwarantuje odpowiednio szybka
zmiane pradu w obwodzie z indukcyjnoscig L. Rysunek 9 przedstawia uktad sterowany
pradowo z pomiarem pradéw i indukcji.

Uktad sterowania napieciowego

W ukladzie sterowania napieciowego jako zmienne sterujgce wybrano dwa
napiecia u; i u2 zasilajgce odpowiednie elektromagnesy. Pozytywny wynik badania
sterowalnosci uktadu w petni potwierdza stuszno$¢ wyboru. Ukkad pozostaje obserwowalny,
gdy co najmniej dwa sposrod trzech wyjs¢ (ir i2 x) beda dostepne dla regulatora.
Umozliwia to zrealizowanie ukfadu sterowania napieciowego w pofgczeniu z pomiarem
pradu i przemieszczenia z regulatorem P(I)D" tub tylko pradéw, w tzw'. ukladzie self-
sensing - z regulatorem np. LQR. W ukfadzie tym wykorzystuje sie sprzezenie
(przeciwreakcje) od podukiadu mechanicznego do elektrycznego polegajace na zmianie
pradéw przy' zmianie szczeliny. Sterowanie napieciowe wymaga stosowania bardziej
skomplikowanego regulatora oraz bardziej szczegétowego uwzgledniania rezystancji RCU

uzwojen i efektu rozproszenia magnetycznego w tworzonym modelu. Do zalet sterowania
napieciowego mozna zaliczy¢:

m duza odpornos$¢ na opdznienia i szumy pomiarowe,

m zmniejszone ryzyko wprowadzenia materiatu rdzeni w stan nasycenia,

¢ mozliwo$¢ zapewnienia malej sztywnosci uktadu,

- mozliwo$¢ stosowania prostych wzmacniaczy napieciowych,

< dobre wykorzystanie granicznej wartosci wzmocnienia w ukladzie.

Jednym z mozliwych rozwigzan napieciowego uktadu sterowania jest uklad typu
self-sensmg z zastosowaniem obserwatora Luenbergera i regulatora LQR W petli sprzezenia
od odtworzonego wektora stanu. Uklad sterowania tego typu pozwala na dowolne
ksztattowanie dynamiki ukfadu objetego sprzezeniem oraz eliminuje koniecznos¢
stosowania bardzo drogich czujnikow przemieszczenia.

Uktad sterow ania indukcjg magnetyczng w szczelinie

Wybor zmiennych stanu: indukcji magnetycznych w szczelinach B, i B2 oraz
przemieszczenia masy x i predkosci dx/dt upraszcza znacznie model sitownika.
Analogicznie do sterowania prgdowego, zmierzona za pomocg np. hallotronu indukcja
magnetyczna w szczelinach moze by¢ uzyta do bezposredniego sterowania jej wartoscig w
petlach wewnetrznych - rys.10. Regulator w petli zewnetrznej, w reakcji na zmiane
wielkosci mierzonych w uktadzie, wypracowuje sygnat proporcjonalny do wymaganej
zmiany indukcji, wymuszajagc odpowiednie zmiany sit przyciggania elektromagnesow.
Sitownik w uktadzie sterowania indukcjg stanowi prawie idealne zrddto sity, bez ujemnej
sprezystosci wiasciwej sterowaniu pragdowemu. Kolejng zaletg tego ukfadu jest liniowa
zalezno$¢ miedzy' sita F a wartoscig wypadkowej indukcji (BpB2)/2 w odréznieniu od
sterowania pradowego, gdzie liniowos¢ jest zachowana jedynie wokét punktu pracy. Uktad



"ML-VII” 1996 151

sterowania indukcjg cechuje réwniez mala wrazliwo$é na szumy i opdznienia pomiarowe,
zmniejszony wptyw rezystancji uzwojen oraz pél rozproszenia, a takze mozliwos¢ kontroli
nasycenia magnetycznego materiatu rdzeni elektromagneséw. Na rys. 10 przedstawiono
schemat ukfadu sterowanego zmianami indukcji magnetycznej w szczelinach, w ktérym
warto$¢ przemieszczenia x wyliczana jest poza uktadem na podstawie zmierzonych
wartosci rzeczywistych: Bin., B22 ii, 12 zgodnie ze wzorem:

X= B-—lZ—B'—l (15)

Okreslenie warosci x pozwala zastosowa¢ do regulacji stosunkowo prosty
regulator typu P1D. Jego zadaniem jest wypracowanie sygnatu sterujgcego Q7A. w celu
wymuszenia okreslonej zmiany gestosci strumienia magnetycznego w szczelinach do
wartosci: Bi*"Bo+B” ; B2gkBo-Bzd Prowadzi to do wygenerowania sity F,
rownowazacej site bezwtadnosci MP w czasie jej mchu z przyspieszeniem, ktérej wartos¢

WYynosi:

M

Przedstawiona zalezno$¢ ma charakter liniowy i dlatego sygnat wyjsciowy z
regulatora jest zarazem proporcjonalny do przyspieszenia dziatajgcego na MP.

W ukfadzie z rys. 10 przewidziano zastosowanie proporcjonalnego regulatora
punktu pracy, utrzymujgcego na statym poziomie warto$¢ indukcji BO a zarazem
umozliwiajacego sterowanie jej wartoscia.

Dla zatozonych parametréw zbudowano model symulacyjny ukfadu. W modelu
tym, pominieto takie szkodliwe efekty7jak: rozproszenie strumienia magnetycznego i
sprzezenia skro$ne, nasycanie magnetyczne rdzeni elektromagnesow, straty na rezy stancji
uzwojen, straty wiropradowe w materiale rdzeni i MP, histereze magnetyczng i op6znienia
pomiarowe. Wymienione efekty uwzglednione zostang w dalszym ciggu badan
symulacyjnych.

Tabela 1

Parametr Oznaczenie Wartos¢ Jednostka
masa m de-4 kg
pole powierzchni przekroju rdzenia A 10e-5 nr
ilos¢ zwojow w cewce N 4e+2 -
szczelina nominalna X0 2e-4 m
prad punktu pracy io 5e-I A
indukcja magnetyczna punktu pracy Bo 6.28e-I T
stata konstrukcyjna K 2e-6 Vsm/A
sztywnos$¢ przemieszczeniowa ks 3,125e+4 N/m
sztywnos¢ pradowa ki 1,25e+l N/A

indukcyjno$¢ znamionowa Lu 5e-3 H



152 PTMTS

Ukfad z iys. 10 o parametrach podanych w tabeli 1, pobudzany skokiem
jednostkowym sity zewnetrznej IN (co odpowiada skokowemu przyspieszaniu MP do
wartosci 25g) byt stabilny a wrwyniku dziatania regulatora,

Rys. 11. Odpowiedz skokowa ukfadu sterowanego indukcja.
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MP wracata w czasie setnych czesci sekundy do potozenia centralnego, a warto$é
wypadkowej indukcji B byta, po zaniku stanu przejsciowego, proporcjonalna do wartosci
wymuszenia - rys 11. Czestotliwosciowa charakterystyka amplitudowa (rys. 12)
omawianego uktadu wykazuje statg i rowng 1 warto$¢ stosunku amplitud sity7zaktdcajacej
Fzi wielkosci wyjsciowej w przedziale zinian czestotliwosci sygnatu wymuszajacego
od 0 do 10Hz. Tym samym speia wymagania metrologiczne stawiane
przyspieszeniomierzom lotniczym.

Rys. 12. Logarytmiczna charakterystyka amplitudowa ukfadu sterowanego indukcja.

Przedstawione charakterystyki dynamiczne ukiadu sitownika sterowanego
zmianami indukcji, z pomiarem pradéw i indukcji, potwierdzajg mozliwos$¢ wykorzystania
tego rodzaju ukfadu sterowania w przyspieszeniomierzu.

6. Whnioski

1 Mozliwe jest zbudowanie trojosiowego, liniowego przyspieszeniomierza lotniczego z
masg pomiarowa zawieszong w aktywnym polu magnetycznym, ktorego zakres
pomiarowy7wynosi +25g.

2. Mozliwe jest efektywne sterowanie uktadem z pomiarem jedynie pradéw i indukcji
magnetycznej w szczelinach np. za pomocg hallotronéw.

3. W przypadku uktadu sterowanego napieciowo, istnieje mozliwo$¢ ograniczenia
wielkosci mierzonych w ukfadzie, jedynie do pomiaru pragdéow w cewkach
elektromagnesow.

4. Uzyskanie zatozonej czutosci przyrzadu wymaga zmiany parametrow punktu pracy
uktadu, np. poprzez zmiane wartosci pradu i0lub indukcji Bc.
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Streszczenie

Technologia wytwarzania dynamicznie strojonych giroskopéw z zawieszeniem sprezystym
(giroskop6w sprezystych) jest opanowana juz na tyle. ze z duzym powodzeniem sg one
uzywane w roznych systemach pomiarowych . Zwykle s to kardanowe i coraz czgéciej
bezkardanowe systemy orientacji i nawigacji. Parametry giroskopdw sprezystych o dwdch
stopniach swobody, uzywanych w omawianych systemach, maja decydujacy wptyw na
osiggane doktadnosci tych systeméw i tym samym na zakres ich zastosowan. Jednym z
gtéwnych czynnikéw majacych duzy wplyw na osiggane dokfadnosci giroskopow
zabudowanych na konkretnym obiekcie sajego przyspieszenia liniowe, state i zmienne.

W referacie przedstawiono konstrukcje oraz zasade dziatania typowego giroskopu z
zawieszeniem sprezystym oraz wyjasniono istote dynamicznego strojenia.

Przedstawiono analize wptywu przyspieszen liniowych statych i zmiennych jako wymuszen
zewnetrznych na bledy giroskopu.

Dla statych przyspieszen dziatajacych najbardziej niekorzystnie tj. prostopadle do osi
wirowania pojawiaja sie dwa sktadniki bledu. Pierwszy jest zwigzany z przesunigciem Srodka
masy wirnika iramki wzdtuz osi obrotu (tzw. wahadtowos¢ wirnika i ramki). Okazato sie, ze
wplyw niewywazenia wirnika jest dwukrotnie wiekszy od wptywu niewywazenia ramki. Drugi
sktadnik jest zwigzany z uszkodzeniem i btedami wykonania elementéw sprezystych (tzw.
btedy kwadratury).

Przyspieszenia zmienne o czestotliwoSci réwnej podwdjnej czestotliwosci wirowania
(dziatajace prostopadle do osi wirow'ania ) oraz przyspieszenia o czestotliwosci rownej
czestotliwodci wirowania (dziatajace wzdtuz osi wirowania) generuja momenty sit, ktore z
kolei sa przyczyng btedéw pomiarowych.

Dlawymienionych wyzej przypadkéw okreslono analityczne zwiazki okreslajace wartosci
tych bteddw. Przeprowadzono dyskusje wskazujac na mozliwe sposoby ich eliminacji.
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Wykaz wazniejszych oznaczen

- potozenie katowe osi xn n-tej ramki wzgledem osi X ,

- przyspieszenie,

sktadowe przyspieszenia w uktadzie wspotrzednych Oxyz,

- skfadowe przyspieszenia w uktadzie wspotrzednych Oxnynz,, ,

- moment bezwiadnosci n-tej ramki wzgledem osi prostopadtej do osi
wirowania,

- amplituda zmiennej sktadowej przyspieszenia o czestotliwosci IN w
kierunku osi watu,

- kat rzutu wektora przyspieszenia na ptaszczyzne prostopadtg do osi
wirowania,

- osiowy moment bezwtadnosci n-tej ramki,

- kat fazowy,

- przyspieszenie ziemskie,

- dryf giroskopu na skutek dziatania przyspieszenia o czestotliwosci IN ,
- kret giroskopu,

- sztywno$¢ dynamiczna zawieszenia sprezystego giroskopu,

- sztywno$¢ statyczna zawieszenia sprezystego giroskopu,

- masa n-tej ramki,

-masawirnika,

- moment skrecajgcy element sprezysty zawieszenia,

- predko$¢ obrotowa giroskopu,

- osiowa sita dziatajaca na element sprezysty,

- wspdtczynniki momentéw kwadraturowych ,

- czas,

- momenty sit wzgledem osi uktadu w'imika Oxyz,

-momenty sit wzgledem osi Xx,,,y,, , ukladu zwigzanego z n-tg ramka,
- momenty sit wzgledem osi X, Y, uktadu zwiazanego z obudowa,
- uktad wsp6trzednych zwigzany z wirujgcym watem napedowym |,
- ukfad wspétrzednych zwiazany z n-tg ramka zawieszenia,

- uktad wspétrzednych zwiazany z obudowa giroskopu ,
- potozenie $rodka masy wirnika w ukfadzie Oxyz,

- potozenie $rodka masy n-tej ramki w uktadzie Oxlly nzn ,
- potozenie osi obrotu xn n-tej ramki,

- potozenie osi obrotu wirnika (wg. rys. 7).
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1. Wstep

W latach czterdziestych zaprojektowano w Szkocji giroskop, w ktorym do
zawieszenia wirnika wykorzystano element znany od lat jako przegub Hooke’a ( zwany
tez przegubem Cardana rys.l). Giroskop ten byt zaskakujgco niestabilny. Pracownicy
Uniwersytetu w Edynburgu: R.N.Arnold i L.Maunder [2] wykazali, Ze przyczyng
niestabilnago zachowania sie giroskopu byly efekty dynamiczne zwigzane z ramka
posrednig przegubu Hooke’a.

Rys.l Uniwersalny przegub Hooke’a.

Dwadziescia lat pdzniej firma Kearfott wyprodukowata giroskop zwany
,Gyroflex” z wirnikiem zawieszonym na przegubie Hooke’a z tym, ze wyeliminowano
tozyskowanie ramki przegubu przez wykonanie jej z elementéw sprezystych. Dodatkowo
w giroskopie tym zastosowano silnik momentowy z magnesami statymi, aby przy ich
pomocy kompensowa¢ momenty sprezyste drazkoéw skretnych przegubu. Rozwigzanie to
nie spetnito jednak oczekiwan.

W roku 1963 E.W.Howe z American Bosch Arma Corp. otrzymat patent na
giroskop, w ktérym wykorzystano dynamiczne efekty inercji ramki zawieszenia przegubu
Hooke’a, opisane przez Arnolda i Maundera, do zniwelowania momentéw sprezystych
drazkéw skretnych [1], Ten giroskop nazwano Dynamically Tuned Gyro (DTG) -
giroskopem strojonym dynamicznie lub giroskopem z zawieszeniem sprezystym i jego
konstrukcje rozwijano intensywnie przez nastepne dwadziescia lat. Obecnie wypart on
inne typy ( np. giroskop ptywakowy) i stat sie jednym z najliczniej produkowanych
giroskopow.
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2. Opis budowy i funkcjonowania giroskopu z zawieszeniem sprezystym

Giroskop z zawieszeniem sprezystym sktada sie z czterech podstawowych zespotow':

-obudowy z silnikiem histerezowym itozyskami watu,

-silnika momentowego,

-przetwornikéw potozenia wirnika,

-zespotu wirnika wraz z zawieszeniem sprezystym.

Zespoty te pokazane sg na rys. 2. Wal napedowy podparty jest zestawem dwaoch
tozysk kulkowych. Z jednej strony tozysk zamontowany do watu jest synchroniczny,
histerezowy, napedowy silnik elektryczny, natomiast z drugiej strony - wirnik wraz z jego
zawieszeniem sprezystym. Cewki silnika momentowego oraz cewki przetwornika
potozenia katowego wirnika montowane sa do korpusu giroskopu. Cato$¢ zamyka
hermetyczna obudowa.

Czes$¢ elektromechaniczng giroskopu uzupetnia cze$¢ elektroniczna w postaci
serwowzmacniaczy, ktore zamykajg petle sprzezenia zwrotnego pomiedzy czujnikami
potozenia a silnikiem momentowym (rys. 3).

Rys.2 Przekrdj giroskopu z zawieszeniem sprezystym.

Silnik momentowy stuzy do sterowania ruchem giroskopu poprzez generowanie
odpowiednich momentéw pomiedzy wirnikiem, a korpusem giroskopu.

Parametry zawieszenia sprezystego wirnika nalezy tak dobra¢, aby wszystkie
momenty pomiedzy watem a wirnikiem, prostopadte do osi wirowania byly réwne zeru.
Jedynie moment napedowy skierowany wzdtuz osi wirowania wirnika powinien by¢ bez
strat przeniesiony na wirnik przez jego zawieszenie sprezyste.

Dziatanie zawieszenia sprezystego wyjasniono na rys. 4. Na rysunku tym
przedstawiono konfiguracje ukfadu wirnik - zawieszenie sprezyste - wat napedowy dla
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czterech potozen watu, co dziewieédziesiagt stopni i dla przypadku, gdy wirnik giroskopu
wychylony jest wjedng strone.

WYJISCIE Y R SERWOWZMACNIACZ Y
PRZETWORNIKI
SILNIKI _
MOMENTOWE GIROSKOP POLOZENIA
WYJISCIE X SERWOWZMACNIACZ X

Rys.3 Schemat funkcjonalny giroskopu z zawieszeniem sprezystym.

Zawieszenie sprezyste w przedstawionym modelu giroskopu sktada sie z dwdch
par elementéw sprezystych, prostopadtych do siebie, potaczonych pierscieniem (ramka).
Zewnetrzna para elementdw taczy ramke (pierscien inercyjny) z wirnikiem, a druga para
pierscien z watem napedowym. Uktad taki podczas wychylonego wirnika ( jak na rys. 4)
zapewnia jego naped. Jednakze w trakcie obracania pojawiajg sie szkodliwe momenty
wynikajace ze skrecania podatnych elementéw zawieszenia. Idea patentu E.W.Howe
polega na niwelowaniu dodatniej sztywnosci elementéw sprezystych zawieszenia przez
ujemng sztywno$¢ wynikajaca z inercji ramki przegubu. Ramka ta wykonuje podczas
wychylenia wirnika ruchy wahliwe z czestotliwosciag 2N. Dobierajagc odpowiednie
momenty bezwtadnosci ramki oraz czestotliwos¢ obrotbw N mozna doprowadzi¢ do
zniwelowania obu sztywnosci. Wykres na rys. 5 przedstawia te sytuacje.

Sztywno$¢ dynamiczng zawieszenia okresla zaleznos¢:

a sztywno$¢ drazkow skretnych okresla staty wspotczynnik K,, . Sztywno$¢ dynamiczna

ma znak ujemny oraz zalezy w kwadracie od predkosci obrotowej N. Zwiekszajac
odpowiednio predko$¢ N mozna doprowadzi¢ do stanu réwnowagi:
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Rys. 4 Dziatanie zawieszenia sprezystego.

Stan ten okre$lamy nastrojeniem giroskopu i jest on podstawowym warunkiem poprawnej
pracy takiego giroskopu.

Dla celéow analizy matematycznej giroskopu wprowadzono nastepumce uktady
wspotrzednych:

-Oxyz - uktad wspétrzednych sztywno zwigzany z erUchym watem naped-
owym, przy czym o0$.zjest osig obrotu giroskopu,

- Ox,,},,:, - Uktad wspotrzednych sztywno zwigzany z n-tg ramka zawieszenia,

przy czym o0$ X,, jestjednoczesnie osig symetrii elementu sprezystego ramki,

-0XYZ - ukfad wspdtrzednych sztywno zwigzany z obudowg giroskopu.

Wszystkie te uktady majg z zatozenia wspolny poczatek 0, ktéry powinien by¢
jednoczesnie'srodkiem obrotu giroskopu. W tym samym punkcie 0 powinny znalez¢ sie
srodki masy wirnika i ramek. Wzajemng konfiguracje uktadéw wsp6trzednych
przedstawiajg rysunki 6 i 7.

Przy realizacji giroskopu sprezystego przyjmuje sie szereg zatozen, mledzy
innymi:
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Rys.5 Sztywnosci zawieszenia giroskopu.

- $rodki masy wirnika i ramek pokrywaja sie ze Srodkiem obrotu giroskopu,

- zachowana jest izotropia wiasnosci sprezystych, masowych oraz thumiacych
wirnika i ramek giroskopu wzgledem wybranych osi.

Gdy spetnione sg te zalozenia, to sity bezwtadnosci w ruchu postepowym ( a
zwigzane z przyspieszeniem pozornym ’obiektu, na ktérym zainstalowano giroskop oraz z
przyspieszeniem wynikajacym z wymuszen kinematycznych od drgan platformy
giroskopowej) przechodzg przez $rodek obrotu giroskopu nie dajgc momentu sit.

Jednakze biedy: konstrukcyjne, wykonawcze i montazowe powoduja, ze zwykle
zatozenia te nie sg doktadnie spetnione i majg miejsce wzajemne przemieszczenia punktow
Srodkdw mas, $rodka obrotu, poczatku ukiadéw jak to pokazano na rys.7. W tym
przypadku pojawiaja sie momenty sit bezwladnosci stanowigce zakldcenie poprawnej
pracy giroskopu jako elementu pomiarowego.

W niniejszym artykule wyznaczono wybrane momenty sit bezwiadnosci
generujace bledy giroskopu z zawieszeniem sprezystym. Sg to gtéwne bledy giroskopu,
ktére nalezy usuwac, a przynajmniej ogranicza¢, aby otrzymac giroskop duzej doktadnosci.

Przez przyspieszenie pozorne rozumie sie réznice pomiedzy przyspieszeniem bezwzglednym masy w ukladzie
inercjalnym i przyspieszeniem grawitacyjnym. Gdy przyspieszenie bezwzgledne jest réwne zero (ruch
jednostajny prostoliniowy), to przyspieszenie pozorne réwne jest przyspieszeniu grawitacyjnemu ze znakiem
przeciwnym.
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wirnik
ax
XYZ- ukiad zwigzany z
drazki obudowa giroskopu
skretne Xyz - ukfad zwigzany z

watem napedowym

wal napedow:
pedowy XYt - ukfad zwigzany z n-tg

ramka

Rys.6 Giroskop -uktady odniesienia (rzut prostopadty do osi wirowania).

iL
27z,
potozenie Srodka masy w'imika n )
i
potozenie $rodka masy n-tej ramki mn i
potozenie osi obrotu wirnika wzg. watu (yr) B i )
T _— d 1I zr
potozenie osi obrotu wirnika wzg.watu (xr) A qu
potozenie drazkéw skretnych pomiedzy' c 2yr
n-tg ramka i watem napedowym (xn) “T 2 xr
0 e
X, Xn,x

Rys. 7 Geometria giroskopu w rzucie réwnolegtym do osi wirowania.
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3. Analiza wplywu uszkodzenia jednego z elementéw zawieszenia sprezystego na btad
kwadratury

Zawieszenie sprezyste w typowej konstrukcji giroskopu sprezystego tworzg cztery
elementy podatne na skrecanie, a jednoczesnie sztywne na zginanie. Czesto wykorzystuje
sie w tej roli cienkoscienne profile otwarte o przekroju np. X. W wypadku idealnie
wykonanego profilu obcigzonego osiowa sitg rozciagajaca lub Sciskajaca element taki
doznaje jedynie odksztatcenn wzdluznych wynikajacych ze sprezystosci materiatu
(zaktadamy brak wyboczer - rys.8).

rozcigganie przekroj

$ciskanie

n<F

Rys. 8 Rozcigganie i Sciskanie elementu sprezystego zawieszenia.

Na skutek btedéw wykonawczych moze sie zdarzy¢, ze element skretny zostanie
zwichrowany. Objawia sie to Srubowym skreceniem powierzchni tak, ze rzut jednej z
podstaw elementu na ptaszczyzne drugiej podstawy wykazuje katowe przesuniecia ( rys.9).

kat zwichrowania

Rys.9 Zwichrowany element skretny.
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W przypadku zwichrowanego elementu skretnego zawieszenia podczas $ciskania i
rozciggania go sitg osiowg P pojawi sie poza odksztatceniem wzdtuznym, moment

skrecajacy T (rys. 10).

Moment ten pojawiajac sie w giroskopie jest Zrodlem tzw. bledow
kwadraturowych. W typowej sytuacji powodujaca ten moment sita Sciskajaca lub
rozciggajaca jest sitg bezwladnosci od pozornego przyspieszenia w plaszczyznie
prostopadtej do osi wirowania. Szczeg6lnym, czesto spotykanym przypadkiem jest
dziatanie stalego przyspieszenia ziemskiego g. Na rys.11  rozpatrzono przypadek
uszkodzenia jednego elementu zawieszenia na kierunku osi x, gdy 0$ wirnika giroskopu

wat napedowy
wirnik
uszkodzony ele-
ment zawieszenia

Rys. 11 Giroskop z uszkodzonym elementem zawieszenia poddany przyspieszeniu
ziemskiemu g.
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sprezystego wraz z zawieszeniem i watem ustawiona jest prostopadle do dziatajgcego
stalego przyspieszenia g. Pojawiajacy sie wzdtuz osi zawieszenia, zaktdcajacy moment
skretny Ts = Tx mozna przedstawi¢ w nieruchomym ukfadzie wspdtrzednych zwigzanym z
korpusem [7]:

. ®)
[fy = -Txsin Nt,
gdzie:
Tx - moment kwadraturowy w osi zawieszenia x . Moment ten jest rowny:
X = PxaAy/x. (4)
W réwnaniu tym oznaczono: Px - osiowa sita Sciskajgca lub rozciggajaca, u -

wspbtczynnik zalezny od typu zawieszenia, A" - kat zwichrowania elementu podatnego.
W przypadku uszkodzenia wewnetrznego elementu skretnego, pojawiajgca sie w nim
osiowa sita ma postac:

Px=g{M +/«|)sinM . (5)

Symbolem m, oznaczono mase ramki zawieszenia. Podstawiajac (5) do rownania (4) i (3)

oraz oznaczajac: gx=o0Ay/x(M +m]) jako wspo6tczynnik bledu kwadratowego,
otrzymamy wyrazenie na momenty kwadraturowe w uktadzie zwigzanym z obudowa:

Tx =M£.9n2M,
* 2
(6)

[rr=~(cos2M -1).

Rysunek 12 przedstawia cztery charakterystyczne pozycje giroskopu podczas
jednego obrotu wirnika. Ponizej przedstawiono trzy wykresy w funkcji kata obrotu: site
Px, moment kwadraturowy dziatajagcy na wirnik wzgledem osi Y ukladu nieruchomego
oraz moment wzgledem osi X.

Moment kwadraturowy pojawiajacy sie w osi uszkodzonego elementu zmienia w
trakcie obrotu znak. Wynika to z cyklicznego Sciskania i rozciggania elementu podczas
obrotu. Dlatego w odniesieniu do uktadu zwigzanego z obudowg pojawia sie w osi Y stata

9 9
warto$¢ tego momentu. Wynosi ona dla rozpatrywanego przypadku -
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Rys. 12 Moment kwadraturowy Ty powstaly na skutek dziatania statego
przyspieszenia g.
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4.Bledy giroskopu sprezystego na skutek dziatania przyspieszen

Podczas dziatania na giroskop przyspieszenia liniowego o wielkosci:
a =ax +ay +a2 )

pojawiajg sie momenty kwadraturowe oraz momenty sit bezwiadnosci, od przesuniecia
$rodka masy dziatajace na wirnik i n-tg ramke zawieszeniajak pokazano narys 13.
1) Dla wirnika momenty te sg zestawione w ponizszej tabeli:

Tabela 1
momenty momenty sit bezwtadnosci momenty sit bezwiadnosci
kwadraturowe wynikajagce z mimosrodu wynikajace z mimosrodu
wzg. 0SiX,y wzg. 0si z
BX gx -ax -a. *M-yr
oSy g>-ay Cax (AP Ay )A a..-M xr

Rys. 13 Momenty dziatajgce na wirnik wzgledem osi X y i z.

Sumaryczne momenty dziatajace na wirnik wzgledem osi x i y:

Txr =9xax + M (zr ~ zrr)ay ~ M wr -O.,

®

Tyr =gyay- M(zr-zynas+m xr mz,
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gdzie: gx,qy - wspétczynniki momentéw kwadraturowych w osi x i y wynikajace z

btedéw geometrycznych zawieszenia.
2) Dla n-tej ramki:

Txn =mn(Zgn-zxn)% " Wgnazm (9)

Tyn nie jest przenoszony na wirnik przez podatne zawieszenie w osi y,, i dlatego moment
zaburzajacy  n-tej ramki opisuje tylko jedno réwnanie (9). Wielko$¢ ayn  jest

przyspieszeniem dziatajacym na n-tg ramke w kierunku osi y,,, zgodnie z rysunkiem 14.

Rys. 14 Przyspieszenia dziatajgce na n-tg ramke.

Catkowity moment przytozony do wirnika w uktadzie zwigzanym z watem napedowym
WYynNosi:

Tx = T + X Mt G383, (10)

Ty:21>r + il7k,,sina,,.
Podstawiajac (8), (9) do (10) otrzymamy:

n
X=gactAizr-zv)ay- * + * (z » - z XJay<x”-axanan)-nilffflz)ascxr,
1 (11)

y=Py- Hzr-zja, +Mfli+ \; M 2w-sJflyOMi, -OcSina,,)-n\ygp2w.an.
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Sktadnik pod znakiem sumy w pierwszym réwnaniu jest réwny:

n
Yimfag, ~zxJpy @, -axAnan)-m,,ygPz)axa,, =

=1In(zg,~2x>ycos a,,- Y n * -zJa,sina,cosa-JX v «««»
\ i i

Tym samym momenty dziatajgce na wirnik beda jak nastepuje:

Tx =gxax + M(zr - zxr)ay - Myra: + m,(z" - zm)ay cos2a,,
i

n n
~'&mn(zg,- zxnK Sina,cosa- 21X.V*rcosa,,, (12)

n
1'Ty =qyay - M{zr -z yr)ax+ Mxraz +':Zlmn(zgw~zxn)aycosa,, sina,,

j n n
i “1 mn(zgn~2zZ™ K S|n2an—‘Lmnygnazsina,,-
1 |

Wprowadzajgc podstawienia [3]:

n
LA=7i ~)—' mn(zgn - zxn)sina,, cosa,,,

n
g2 =qy +'£1m,,(zg, -7%,)sma,,cosa,,,

» 2
P\ =M{z, - zrr)+1 m,(zp, - z,,,)cos*ar,,,
1

(13)
n B
p2=-M(zr-zyr)-Y Jm,,(zpl - zx,)sin a,,,
|
5
Pa = - Z1 V p,cosa,,,
n
Pa=Mxr-'Lm,,yg,sma,,,
mozna réwnanie (12) zapisa¢ w postaci:
\TX=qgxax +pxay +paaz, (14)

Ty =q2ay +P2ax+Pbaz-

Przyjmujac:



170 PTMTS

4=£LtIL; A,=2LZ3k; p= Ap=~ ; (15)
otrzymamy:
nN+2 2
2 2
(16)

p+Ap=px; p-hp=p2-
aréwnanie (14) przyjmie postac:

7;= &+ ANax+(p +Ap)ay + pact.,

(17)
T =\q- Ag)a + (p- &p)ax + phaz.
Okreslajac:
Ty = TX+jTy,
®Xxv —~"x "N jay> (18)

axy ~ ax~ Jay>

oraz dodajac pierwsze réwnanie (17) do pomnozonego przez j drugiego réwnania (17)
otrzymamy:

T +jTy ={q+MPx +;(9-A 7K +(p+ty)ay +j(p-A>K +p”: +Pa”

Th-z (2~ jAP)axy + (A +jp)dx, + (Pa + JPb)azm (9)

Tw jest momentem dziatajacym na wirnik w uktadzie Oxyz. Uktad ten obraca sie z

predkoscig wirowania N. Z racji pomiaréw potozenia wirnika wzgledem nieruchomej
obudowy interesujg nas dziatajgce na wirnik momenty w ukfadzie zwigzanym z obudowg
0XYZ. Rys. 15 przedstawia sposob przejscia z uktadu ruchomego na nieruchomy.
Poniewaz:

Tx = TxcosNt- Ty sin Nt, 00)

Ty = Txsin Nt + Ty cos Nt,
to:

TU =TX +jTy = TxCOSNt - Ty SinNt +jTxSinNt +jTy COSNt

. . (1)
= Tx(CosNt+ysinM) +”,(cosM +ysinM)

= (cosM +j sin Nt)(rx +jTy} = TxyeJINI.
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Podobnie dziatajgc otrzymamy:

- NI - — M
<y = aXYe J axy = aATe -«

Podstawiajgc wyrazenie (21) do wzoru (19) otrzymamy:

TxYe IN j&P)axre~IN +(A? +jP)“xYejN' +(Pa+ JPh)az « (22)

Po obustronnym pomnozeniu przez eJNI:

Txr=(<!-jAP)a XY+ (Acl +jP)5xre2jN‘ + (Pa + jPb)azejN’n (23)

Jest to catkowity moment dziatajagcy na wirnik wzgledem uktadu wspétrzednych
zwigzanych z obudowa na skutek dziatania przyspieszen:
a) statych ( a” ) dziatajacych w ptaszczyznie prostopadtej do osi wiro-
wania wimika,

b) zmiennych o wektorze prostopadtym do osi wirowania i o czestotli-
wosci rownej podwojonej czestotliwosci wirowania (aXYeljN' ) oraz o
wektorze réwnolegtym do osi wirowania i czestotliwosci pojedynczej

(dzejm).
Nizej zostang przedyskutowane poszczeg6lne sktadniki tego momentu btedu.
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4.1 Moment spowodowany statym przyspieszeniem wzdtuz osi prostopadtej
do osi wirowania

Na wstepie zatozmy, ze dziatajgce przyspieszenie ma warto$¢ stalg i jest
skierowane prostopadle do osi wirowania:

= const, ar=0.

Wtedy réwnanie (23) przeksztatci sie do postaci:

(24)

mfyyl -0=" ~ u

Uwzgledniajac (15) i wczesniejsze wyrazenia otrzymamy:
TXi'L: 9i+?2 (Pi-pA . _ (25)

"AT
Oznaczymy:
p=M

(26)

gdzie: P.jest niewywazeniem wirnika, a P jest niewywazeniem n-tej ramki

wzgledem osi prostopadtej do osi wirowania. Wielkosci te nazwiemy wahadtowo$ciami
wirnika i n-tej ramki, gdyz z ich pojawieniem sie¢ wirnik i n-ta ramka tworzg wahadta
fizyczne. Podstawiajac (26) do wzoru (26) otrzymamy :

Ntil-/p+-YP \ Ay (27)
™rl= 1y 2t g) &

Pamietajac, ze:  Txy =Tx +jTr, aXY =ax +jar ,to mamy ostatecznie
Tx +JTt=" a x-j[pr +[prA ip~ay. (28)

Grupujac i poréwnujac wyrazy urojone i rzeczywiste otrzymamy:
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_ 21422

a po podstawieniu ig2m

(29)

Wzory (29) opisujg momenty wywotane statym przyspieszeniem dziatajgcym prostopadle
do osi wirowania. Momenty te ztozone sa z dwoch sktadnikéw:

- pierwszy zwigzany z geometrig lub niedoktadnosciami elementéw skretnych
zawieszenia (tzw. btedy kwadratury),

- drugi zwigzany jest z przesunieciem $rodka masy wzdtuz osi obrotu wirnika i
ramki(tzw. wahadtowos¢), z tym, ze wahadtowos¢ ramek wchodzi ze  wspot-
czynnikiem 1/2.

Pierwsze btedy moga by¢ efektywnie usuniete przez precyzyjne ustalenie za pomoca
elementéw regulacyjnych potozenia $rodka masy wirnika i ramek zawieszenia wzdtuz osi
wirowania. Btedy kwadratury mozna minimalizowa¢ stosujac odpowiednig kontrole
jakosci elementoéw skretnych, a niekiedy réwniez przez ich regulacje.

4.2 Moment spowodowany przyspieszeniem o czestotliwosci co=2N wzdtuz osi
prostopadtej do osi wirowania

Zgodnie ze wzorem (23)

ratr=2 n ={" +jp)axye2lN' (30)
Zatézmy, ze dziatajace w plaszczyznie prostopadiej do osi wirowania przyspieszenie ma
postac:

ax =axwosin(<al +y)cos/?, (31)
aY=axr(, sin(fflf + y)smp.
W postaci zespolonej:

axr = axro sin@ + r)(QP +Jsin~>

lub (32)

axr =axyosin(at+y)e m
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Rys. 16 Posta¢ wymuszajacego przyspieszenia dla co-2N.

Wstawiajac (32) do (23) otrzymamy:

Xy=(@? +jppm sin@+yY It* =

moze by¢ pominiety w dalszych rozwazaniach,

Ostatni element wzoru (33)
gdyz dotyczy dziatania momentu o czestotliwosci 2N+(0, a powyzsze rozwazania majg da¢

odpowiedZ momentu statego wzgledem obudowy dla czestotliwosci 2N.

Txr= " {Ad+jp)*xyoe~Jfie 2N =
2 (34)

= ("q+jpY xne""'e-AP*r)n

Gdy m=2N i p=0, to:
(35)

Txr = ~ {&g+jp)axroe~Jrm

Podstawiajac do rownania (35) wzdr (13) i wczesniejsze oraz oznaczajac

d=2zyr- zxr otrzymamy:
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apo przeksztatceniach:

- M>-22>,(V - z)B)sina, cosa

Po uporzadkowaniu:
rir

Moment bledu od dziatajacego prostopadle do osi wirowania przyspieszenia o
czestotliwosci f=2N jest rowny zeru gdy:

(38)

Rownanie (38) wskazuje, ze wahadtowosci ramek zawieszenia Pfl moga byc

wykorzystane do kompensacji szkodliwego momentu 7at[ /=2W [3].

4.3 Moment btedu spowodowany przyspieszeniem zmiennym o czestotliwosci co=N
dziatajgcym wzdtuz osi wirowania

Moment ten wynika z przemieszczenia $rodka masy wirnika i ramki wzgledem
Srodka podparcia wirnika w ptaszczyznie prostopadiej do osi wirowania. Pojawia sie tylko

dla czestotliwosci =N i przyspieszenia dziatajagcego wzdhtuz osi wirowania.

Zatézmy wymuszenie w postaci:
az =aZ3(y+N). (39)

Na podstawie rdwnania (23) obliczamy moment Txyy~N
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Txy\/=N ~{P a+jPb)azel

= {Pa+jPb)azA [e~Jr

Sktadnik e” 2N+ nas nie interesuje gdyz dotyczy czestotliwosci 2N. Ostatecznie
otrzymamy zalezno$¢:

~{Pa +JPb) -ir
X Y\-K _ azoe (40)
2
Podstawiajac z rownan (13) wartosci pa i Pt m

-Myr - X>,,JV> cosa,, +jMxr - y'X X}, sina,,

XY\Nf=N

H
‘zo0e JM (Xr +jyr)+j 2YJm,yg,eia"

otrzymamy koncowa posta¢ wyrazenia momentu Txy\/=n ¢

aZ0e M(Xr +jyr) +j'Zm"ygn_ (41)

Na podstawie réwnania (41) mozna wysnué¢ wniosek, ze moment ten mozna redukowac
przez doktadne ustalenie Srodka masy wirnika w osi wirowania (xr +jyr =0).
Dla catkowitego usunigcia tego momentu muszg by¢ spetnione warunki:

M{xr +jyr) +jf jmiygreja” = 0. (42)
1

Po poréwnaniu czesci rzeczywistych i urojonych otrzymamy warunki dla obu osi:

n
X. Mxr*M jg.sina,,

(43)
y: Myr = cosa,,

Gdy obecne jest tylko niewywazenie wirnika i y=0 to momenty szkodliwe sg réwne:
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TX\/-»— M r, (44

Tr\f=N=~-"Myr.

Przyktadowo dla giroskopu o masie wirnika 20g, krecie H=2-10'3Nms , predkosci
obrotowej 24 000 obr/min w przypadku dziatania wibracji o amplitudzie azo=0.63 m/s2

(amplituda przemieszczenia 1"m) i dla promienia niewywazenia czesci wirujacej xr=I1"m
otrzymamy dryf:

5. Podsumowanie

Woprowadzajgc dla konkretnej konstrukcji rozpatrywanego giroskopu state:

C\N = -I(_M(xn >+ J_(nm,,yg,,e,a‘ ,
ciN = + +i py ia-],

j— A
cN—pr+Z |ip [o18

mozna opisane powyzej momenty bledéw' przedstawi¢ w tabeli zbiorczej:

Tabela 2
Nazwa momentu bledu Oznaczeni Wzér Zrédio bledu
e
Moment niewywazenia I o WxY State sktadowe
kwadraturowego XY 1i=o przyspieszenia
Moment nie azenia .
wywaz ~jCuaXy
masy wzgledem osi
obrotu X 0
Moment btedu od I % IN Przyspiesze-
przyspieszefi IN XY NJI=N r nia zmienne
2 IN

Moment btedu od
przyspieszen 2N

. . 2N
Ixy \f=2y Jam e-jr

2 IN
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Do wymienionych btedéw mozna réwniez dotaczy¢ nie omawiane w pracy btedy
anizoelastycznosci. Btedy te opisane sa w pracach [4], [5] oraz [6].

Z przedstawionych bledéw najtrudniej korygowa¢ bledy niewywazenia
kwadraturowego. W wiekszosci rozwiazan technicznych zawieszenia sprezystego nie
istniejg regulacje tego btedu. Jedyne co mozna zrobi¢ to produkowaé te elementy' z duzg
doktadnoscig i weryfikowaé przed dalszym montazem.

Pozostate przedstawione bledy mozna regulowa¢ zmieniajac rozklad mas na
wirniku i ramce zawieszenia. W tym celu przygotowuje sie specjalne elementy
konstrukcyjne. Najczesciej regulacje te odbywaja sie poprzez wkrecanie odpowiednich
wkretdw wywazajacych, a ostatnio réwniez przez usuwanie masy laserem duzej mocy (np.
rosyjskie stanowisko LBU-4M).

Najefektywniejszym sposobem minimalizacji btedéow jest uwzglednianie
podanych teoretycznych zalezno$ci podczas projektowania nowej konstrukcji.

Mozna réwniez korygowa¢ bledy metodami znanymi z teorii sterowania,
metodami kompensacji zaktocen.
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BADANIA SYMULACYJINE PRZESTRZENNEGO RUCHU
SAMOLOTU - BECZKI PO TORZE WYPUKLYM.
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Streszczenie

W pracy przedstawiono model matematyczny dynamiki sterowanego samolotu w locie
przestrzennym. Przeprowadzono badania symulacyjne dla samolotu testowego 1-22 "lryda"
wigzanek figur akrobacji lotniczej. Podjeto probe symulacji beczek po torze wypukiym,
realizowanych w ujemnym polu przyspieszen z jednoczesng préba odtworzenia fragmentu
rzeczywistej trajektorii lotu

1. Wstep

Jednym z aspektow
prowadzonych prac w ramach
Projektu Badawczego KBN, w
zakresie identyfikacji parame-
tréw lotu samolotu, jest wyko-
nanie badan symulacyjnych w
oparciu 0 opracowany model
matematyczny samolotu w
ruchu przestrzennym, przy
pomocy ktérego mozna wy-
znacza¢ parametry sterowania
czy- potozenia w locie. Model

matematyczny samolotu w
ruchu przestrzennym zostat ~ S *  Potozenie osi obrotu W w nieruchomym uktadzie

wspotrzednych.
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okreslony z wykorzystaniem do opisu zwiazkéw kinematycznych twierdzenia Eulera, mo-
wigcego ze dla zdefiniowania orientacji przestrzennej ukfadu samolotowego wzgledem
ukfadu ziemskiego jest wystarczajace zdefiniowanie czterech parametréow Eulera (tzw.
kwaternionéw) tj. trzech cosinuséw kierunkowych (katéw oc,(3y) osi obrotu oraz kata ob-
rotu 8 wokot tej osi - rys.l [1,7].

Zastosowanie algorytmu wykorzystujacego twierdzenie Eulera pozwala unikngé probleméw
w realizacji numerycznej modelu symulacyjnego samolotu - pozwala na symulacje takich
figur akrobacji lotniczej jak beczki, petle czy zawroty bojowe z ominieciem obszaréw
nieciggtosci numerycznych wystepujacych w klasycznym modelu opartym na katach Eulera
tj. katach przechylenia, pochylenia i odchylenia.

W figurach akrobacji lotniczej pod pojeciem beczki rozumiemy taka figure
pilotazowa w trakcie ktérej samolot obraca sie wokoét swej osi podtuznej o kat przechylenia
O = 360 stopni przy zachowaniu zerowego , badzZ prawie zerowego kata odchylenia
Podreczniki szkolenia personelu latajgcego podaja ze beczke mozna wykonywaé w czasie
iotu poziomego, wznoszacego oraz w czasie lotu nurkowego. Rozroéznia sie beczki szybkie i
sterowane. W przypadku beczki sterowanej oprocz wychylenia lotek jest konieczne
sterowanie sterem wysokosci i sterem kierunku. W odréznieniu od beczki sterowanej -
beczka szybka jest manewrem wykonywanym bez uzycia steru kierunku i jest realizowana
poprzez energiczne wychylenie lotek w kierunku zamierzonej beczki. Charakterystycznym
zaleceniem do wykonywania beczki szybkiej jest rozpoczecie manewru na kacie
wznoszenia od 15 do 25 stopni. Zakonczenie takiej figury nastepuje w locie poziomym, a
jej okres trwa od 3 do 4 sekund.

Jest to typowa figura pilotazowa dla odrzutowych samolotéw bojowych miedzy innymi z
powodu ograniczen dotyczacych ujemnych przecigzen samolotu np. ze wzgledu na sposéb
pracy instalacji paliwowej [6].

W ninejszej pracy zajeliSmy sie zagadnieniem symulacji numerycznej cyklu beczek
wykonywanych w ujemnym polu przyspieszen.

2. Model matematyczny

Réwnania przestrzennego
ruchu  sterowanego  samolotu
wyprowadzone z wykorzystaniem
réwnan Boltzmanna-Hamela dla
uktadéw holonomicznych, mozna

e« wyrazi¢ w zapisie macierzowym
W nastepujacy sposob  [3+5]
(rys.2, 3):

gdzie M jest macierzg

Rys. 2 Sity i momenty sit zewnetrznych dziatajace na Pezwiadnosci, a
samolot w locie.
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- macierz sit zewnetrznych:

Q =col[X,Y N1 ()]
- wektor przyspieszen:
v=od VWPQR], ©)
- wektor predkosci:
v=o! O eOopg, @)
- macierz kinematyczna:
o -R g 0 0 O
R O -p 0 0 O
‘o - P o o o o
= 5
o -W V o -R g ©
w o -U R 0 -p
-V u o o P o
- macierz sterowania:
XgH 0
0 \ 0 0
z ZéH &
u: (6)

-wektor sterowania:

8 —CIj[S'.B\lS-,@‘Z'B'] @

Zwigzki kinematyczne pomiedzy
predkosciami liniowymi i katowymi
(wyrazonymi w uktadzie
samolotowym), a odpowiednimi
predkosciami w ukfadzie ziemskim,
zapisano przy wykorzystaniu
parametrow Eulera [1,3,7],

Wynikajaca trudno$¢ interpretacji

Rys. 3 Przyjete uktady odniesienia. fizycznej  parametréow  Eulera,

zwigzanych z orientacjg osi obrotu, a

nie orientacja samego obiektu powoduje, ze dla whasciwej interpretacji wynikéw obliczen

stosuje sie transformacje z tych parametrow na katy Eulera (ktére s naturalnymi
wspbtrzednymi potozenia obiektu w przestrzeni) za pomocg nastepujacych zwigzkow:
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D¢ 182 e, ©
0 =arcsinf2(e:2-e,e3) ©)
¥ = arct'gi ek, +eed @)

ve0 +©] e @'
Parametry Eulera zwane inaczej kwatemionami, sg zdefiniowane wg. [1,3, 7] (rys. 1).
Zwiazki kinematyczne pomiedzy predkosciami i quasipredkosciami liniowymi majg
nastepujaca postac:

X U
y =AV
z w

oD
Macierz A jest macierzg ortogonalng, a macierz przeksztalcenia odwrotnego otrzymujemy
poprzez transpozycje macierz)' A.

coreiver €1 2ee2-e®@3y  2(e®2+eed
A= 2CB3+6e2) €0-3 +e2 63 2653 ®F) ()
2(ee3-e®?  2(e® +e2d e2-e2-e2+eg

Na skutek skoriczonej dokfadnosci obliczen réwnanie wigzace [1, 3, 7] w miare uptywu
czasu symulacji przestaje by¢ spetnione. Stwierdzono [1, 7] szybka utrate ortogonalnosci
macierzy transformacji A.

Zwigzki kinematyczne do wyznaczania propagacji parametrdw Eulera majg nastepujaca

0 P Q R eo "eo"
Po RQ ! -k-E- ° (13)
'Q R 0 'P e?2 e?2
-R 'Q PO ®3_ ®3-
gdzie: k - staty wspdtczynnik sprzezenia zwrotnego,

£ - wskaznik naruszenia réwnania wigzacego,

Enel +e: +e2+e2 (14)

W sytuacji idealnej £= 0.
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3. Symulacja

W oparciu o przedstawiony model matematyczny samolotu w locie przestrzennym
zbudowano jego model symulacyjny. Jako obiekt testowy przyjeto samolot PZL 1-22
“Iryda”. Sity i momenty sit aerodynamicznych zostaty wyznaczone za pomocg metody
pasmowej. Program napisany zostat w jezyku FORTRAN 77 z wykorzystaniem
standartowych bibliotek matematycznych. Zastosowano metode catkowania Rungego Kutty
rzedu IV ze zmiennym krokiem catkowania RKINIT do catkowania réwnan ruchu.
Symulacje numeryczng przeprowadzono na stacji roboczej SGI Indigo2XZ.

Przyjeto nastepujace zatozenia symulacji:

¢ statecznik poziomy (och) jest przestawiany od tp=0 s do t" = 6 s na warto$¢ 0 stopni
wzgl. PIM-POM

» pilot w trakcie 1sekundy lotu robi tzw. gérke do nz=I .65 zwiekszajac kat pochylenia ©
samolotu (maska nad horyzont)

» przyjeto ze pilot wykonat energiczny ruch lotkg o amplitudzie 8 stopni w 0.5 sekundy
lotu w kierunku planowanej beczki

e zatozono ze pilot stara sie poczatkowo przeciwdziata¢ pochylaniu samolotu wykonujac
ruchy sterem wysokosci o amplitudzie ok. 1.5 stopnia]

» zalozono ze pilot bedacy w ujemnym polu przyspieszen (nz= -2.4) przerywa
wykonywany cykl szybkich beczek poprzez powrét z lotka do potozenia neutralnego.

Symulacje przeprowadzono z nastepujacych warunkow poczatkowych:

e lot poziomy, nz= 1

¢ polozenie Srodka masy 22.4% SCA

» predkos$¢ Vtas = 630 km/h

* wysoko$¢ h = 3400 m.

» Kkat zaklinowania statecznika poziomego a&H= -1.8 stopnia wzgl. PIM-POM

e obroty silnikéw n = 100%

Rys. 4 Trajektoria lotu



184

Vv, W[m/s)

Q. R [rad/s]

PTMTS

4_3450

Rys. 5 Przebieg lotu

Rys. 6 Przebieg U, V, Wi VTAS =f(t)

t[s]

Rys. 7Przebieg P, Q, R =f(t)

s (vl

P kel
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Rys. 8 Przebieg a, /? =f(t)

W
Rys. 9 Przebieg 0,0, P=1(t)

Rys. 10 Przebieg sterowania w trakcie lotu
4 4 4 am n =f(t)
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0 1 2 .3 4 5 6 7
t[s)

Rys. 11 Przebieg nx iy, n, w trakcie lotu

VTS Jm/H

ty
Rys. 12 Poréwnanie wybranych parametréw lotu z zapisu rejestratora SARPP12 (a i b) i symulacji lotu (c)
rys (a) - zdeszyfrowany zapis SARPP12 z rys.(b)
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4. WhnioskKi

Préba odtworzenia fragmentu rzeczywistej trajektorii lotu na fragmentarycznych
danych odpowiadajgcych rzeczywistemu zapisowi trajektorii lotu samolotu 1-22
(rys. 12) wykazata, ze istnieje mozliwos¢ takiego doboru sterowania samolotem
aby zblizy¢ sie do zapisu rejestratora, przy zatozeniu wihasciwie
zidentyfikowanego obiektu tj. samolotu i wtasciwego okreslenia dziatajagcych na
niego sit.

Rozwazajac uzyskane rezultaty (rys. 4  11), mozna postawi¢ hipoteze bazujac
na szczgtkowym zapisie rejestratora lotu, Zze w obszarze analizowanego
fragmentu lotu, w trakcie przestawiania statecznika poziomego w pozycje
»Ciezki na nos”, mozliwe jest aby samolot wykonywat beczki w ujemnym polu
przyspieszen w trakcie lotu po torze wypukiym.

Podjeta préba symulacji beczek po torze wypuktym, realizowanych w ujemnym
polu przyspieszen wykazala, ze taki manewr jest mozliwy do wykonania w
sposob celowy
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Streszczenie

Praca dotyczy badar dynamiki ptaskiego, zdeterminowanego modelu zawieszenia silnika tlokowego
na samolocie akrobacyjnym. Pierwszy rozdziat opisuje badania drgan wiasnych jedng z
przyblizonych metod analitycznych. Celem tych badan jest wyznaczenie zalezno$ci czestosci drgan
nieliniowych od poszczegélnych amplitud przemieszczerh modelu. Drugi rozdziat jest poswiecony
poszukiwaniom chaocu deterministycznego w  dwuwymiarowym modelu zawieszenia.
Uwzgledniajgc stan wiedzy w tej ciekawej poznawczo dziedzinie zbudowano kilka modeli
symulacyjnych, ktére pozwolity pozna¢ pewne nieznane dotychczas wiasciwosci badanego obiektu
technicznego. Niektére stany eksploatacyjne zidentyfikowanego samolotu charakteryzowaty sie
nieuporzadkowang odpowiedzig na wymuszenie poliharmoniczne, generowane przez silnik.

1. ANALITYCZNE BADANIA CZESTOSCI DRGAN WEASNYCH
PLASKIEGO MODELU ZAWIESZENIA

Uwzglednienie nieliniowosci uktadu drgajacego o wielu stopniach swobody wigze
sie z trudno$ciami natury matematycznej i z duzym prawdopodobienstwem wystapienia
bledéw. Dla zbadania tych zagadnien przyjeto zatem metode indukcyjng - od
uproszczonych fragmentdw do bardziej zlozonych obiektow i szerzej stosowalnych
uogolnien. W rozwazanym przypadku silnika ttokowego zabudowanego na samolocie
akrobacyjnym. badania przeprowadzono dla modelu ptaskiego, zawierajgcego jedyne
wymuszenie deterministyczne systemu, a mianowicie poliharmoniczny moment reakcyjny
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silnika. Zatozono ze wibroizolatory sg nieliniowe z uwagi na sity sprezystosci. Sprezysta
reakcja gumowego wibroizolatora, jak wynika z przeprowadzonych badan
doswiadczalnych, moze by¢ aproksymowana nieparzystym wielomianem trzeciego stopnia:
Ky =kyoy + kyiy 3 (1)
Schemat zawieszenia silnika Franklin-4 na samolocie Koliber oraz jego uproszczony,
ptaski model przedstawiono na Rys.l. Ten model fizyczny zawiera 3 wibroizolatory: dwa z
nich przenosza tylko sity w kierunku osi z, a trzeci - tylko w kierunku osi y (jego 0$
symetrii przechodzi przez $rodek masy silnika). Sztywno$¢ rotacyjng modelu uzyskano ze
sztywnosci translacyjnych rozstawionych wibroizolatoréw (ich wiasne sztywnosci rotacyjne
sg 0 dwa rzedy mniejsze).
Dynamiczne réwnania ruchu, dla badanego modelu, po przeksztatceniach, napisano w
postaci:

Cpr2(pko 2/ X=-2kzlI2(3 zV IV)/Ix
z+2zkAm = -2kzi(3z12Ap2+ z3)/m (2)
y+kyy/m = - kyiy¥m

Dzigki wprowadzonym uproszczeniom, réwnania dynamiczne modelu s3
rozprzegniete w czesci liniowej, co uprosci rozwiazanie analityczne. Pozwoli to tez na
uzyskanie przejrzystej formy wzorédw na amplitudy drgan w funkcji czestosci.

Woprowadzajac do (2) czestosci drgan zlinearyzowanego uktadu w postaci:

0)t= 2 kzol2/1x
& 4=2kzo/m 3)
oyj;3=ky0/m

oraz wydzielajac ze stron lewych jednakowy, maty i bezwymiarowy czynnik o postaci
s = kziml? kyilx« 1 (4)

réwnania (2) przepiszemy w formie poddajacej sie jednej z metod rozwigzywania
zagadnien stabonietiniowych:

(ptcooi(p = -e[2kyi(3z2Ap+ 2qu])/m]
Z+0@Z = -s[2kyilx(3zI2(p2+ z3)/m2 23 (2)

y+003/ = -s[k2lIxyd m2 22 k7l]
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Rys.l. Schemat silnika Franklin-4 na samolocie Koliber
i ptaski model jego zawieszenia.
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W celu rozwiazania nieliniowego ukfadu réwnan (5) wybierzemy asymptotyczng
metode Krylowa - Bogolubowa [3], Zgodnie z nig réwnania powyzsze sprowadzamy do
wsp6trzednych gtownych E,, w ktérych wyrazona energia zawiera tylko kwadraty predkosci
lub przemieszczen:

£i+ o)&"i= s Fi (£, ku k2, i-i); dlai=T,2,3; 3)
gdzie:
o - czestosci whasne zlinearyzowanego ukfadu;
s - maly, dodatni, bezwymiarowy parametr;
F, - nieliniowa czes¢ sit zachowawczych oraz sity niezacliowawcze.
Poniewaz réwnania (2) sa rozprzegniete w czesci liniowej, przeto wspdtrzedne
uogolnione naszego modelu sg réwnoczesnie wspotrzednymi gtdwnymi:
£t=<p, ",= z,33=y . ,(4)
Rozwigzanie réwnan (2), ograniczajac sie do pierwszego przyblizenia, napiszemy
W postaci:
Ei = ajCos\|/j + eVji (ai, a2 a3, w2, V3) (5)
W przypadku gdy interesujg nas tylko czestosci drgan uktadu nieliniowego
mozemy rozwigzanie (5) sprowadzi¢ do tzw. pierwszego uproszczonego przyblizenia o
postaci:

= aiCOSM/i
£2 = a2008\(2 ™)
= a3cosv|/3
Amplitudy a, i katy fazowe  wyznaczymy z nastepujacych uktadéw réwnan:
a; = sAii (ai, a2 a3) (7)
H/i= ol + eBii (ai, a2 a3) (8)

Wstawiamy rozwigzanie (6) wraz z funkcjami (7) i (8) do (5) oraz rozwijamy sity
uogolnione F, w potrdjne szeregi Fouriera wzgledem y,. Z przyréwnania wspotczynnikow
przy jednakowych harmonicznych otrzymamy:

Au (ai, a2 a3 = - 1/ 4ti2oja JUFi siny; dwuh dvj/2, dvi/3 9)

0

Bi, (ai, a2 a3 = -1/ 47i2ad a, JUFi cosvjii d\[/i, dvj/2, d\|/3 (10)

0
Stosujac przedstawiona wyzej procedure otrzymamy, na podstawie wzoréw (7), ze
amplitudy drgan nieliniowych danego modelu sg réwne wychyleniom poczatkowym:
ai = aoi, a2= ao2, a3 = ao3 o'
Catkujac  natomiast  funkcje  Bfi  badanego modelu  wyznaczono
krzywe szkieletowe (zaleznosci czestosci wiasnych od amplitud) dla badanego ptaskiego
modelu.
©i=vjli=0oi + 31kzi(2al2HA2amy/41xvkDd (12)

c02=H/2=co02 + 3kzi(a@+212a@l)/4mV2kz (13)

©3=\j/3=c003 + 3kyl AlMY8nW 2kyo (14)
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Podstawiajac dane identyfikujgce przyktad badawczy (silnik "bokser" F-4 na
samolocie Koliber) otrzymano nastepujace formy kwadratowe czestosci wtasnych modelu:

€0i=34,2+0,91*106 (2a@+0,0123 aQ) (15)
(02=53,9+ 1,41*106 (a@2+0,0246ath) (16)
0)3=53,9+ 1,01*106 a]3 07)

Sg to zalezno$ci czestosci drgan wiasnych badanego uktadu nieliniowego od
poszczeg6lnych amplitud przemieszczen.
Dla przyktadowych amplitud drgan silnika Franklin-4, zawieszonego nieliniowo
na samolocie Koliber, podczas ustalonego lotu nominalnego:
aoi =-0,0222 [rad ]
ac2 = 0,0025 [m]
ao3 = 0,0003 [m]
otrzymuje sie nastepujace czestotliwosci drgar wiasnych bryty silnika wokdt potozenia
réwnowagi:

f,= 8,13 Hz
fan= 12,76 Hz
fj= 8,6 Hz.

Czestosci rai i a2 zwigzane sg z drganiami, odpowiednio: rotacyjnymi wokét osi x
i translacyjnymi wzdhuz osi z, za$ czestos¢ a3 z drganiami translacyjnymi w kierunku osi
y. Jak wynika ze wzoréw (15) i (16), dwa pierwsze stopnie swobody sg ze sobg sprzegniete.
Drgania o czestosci ad3nie zalezg natomiast od dwdch poprzednich.

Wykonano wykresy ilustrujace te zaleznosci. Wynika z nich, ze czestotliwosé
drgan rotacyjnych w, (wokdt osi x) zalezy w podobnym stopniu od amplitudy drgan
rotacyjnych aoi jak i od amplitudy drgan translacyjnych am (w kierunku osi z) - Rys.2a.
Bardziej jednoznaczna i silniejsza zalezno$¢ wiaze natomiast czestos¢ ro2 drgan
translacyjnych (w kierunku osi z) z amplitudg a02, natomiast wptyw aoi jest pomijalny -
Rys.2b .

Dokonana analiza okre$la wiec ilosciowo stabe i silne sprzezenia poszczegdlnych
ruchéw sktadowych.

Z powyzszych rozwazan wynika takze, ze uwzglednienie nieliniowo$ci unaocznia
znaczne przesuniecia czestosci drgan  silnika zawieszonego na  gumowych
wibroizolatorach. Nalezy to uwzglednia¢ podczas projektowania optymalnego zawieszenia,
aby nie popetni¢ niedopuszczalnych btedéw w wyznaczaniu widma czestosci wiasnych.

2. Symulacyjne badania chaosu deterministycznego modelu
z progresywng podatnoscia i histerezowym ttumieniem.

Badania stabilnosci obiektu fizycznego (statecznosci odpowiedzi jego modelu na
wymuszenia) sa kluczowe dla ukfadéw automatuki. Stanowig takze niezbedny etap
projektowania wszelkich ztozonych uktadéw dynamicznych. Nieuporzadkowane reakcje,
czasowa rozbiezno$¢ obcigzen dynamicznych przy matych zmianach parametrow czy
warunkow poczatkowych ukfadu prowadzg czesto do awarii, a zawsze obnizajg zywotno$¢
zmeczeniowg i niezawodno$¢ obiektu technicznego.
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(V]

Rys.2. Czestosci nieliniowych drgarn modelu:
a)rotacyjnych wokot osi x, b) - translacyjnych wzdtuz osi z.
Zastosowanie w modelu omdwionych wczesniej uproszczeh spowodowato, ze
drgania poprzeczne modelu (wzdtuz osi y) sg niezalezne od dwoch pozostatych. Jest wiec
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uprawnione zbadanie metodami symulacji komputerowej modelu dwuwymiarowego,
zawierajgcego dwa sprzezone stopnie swobody, a mianowicie:

- drgan rotacyjnych wzgledem osi x;

- drgan translacyjnych wzdtuz osi z.

Model taki, ztozony z dwoéch réwnan ukiadu (2), zostanie uzupetniony przez
tlumienie oraz wymuszenie poliharmoniczne.

Tlumienie w gumowych elementach zawieszenia ttokowego silnika lotniczego
zmierzono metodg wymuszania harmonicznego [2], Okazato sie, ze amplituda sity
tlumiacej jest w przyblizeniu proporcjonalna do amplitudy przemieszczenia. Poniewaz
sygnat tej sity jest przeciwny fazowo sygnatowi predkosci zapisano go przy pomocy funkcji
"signum". Zmierzone tlumienie histerezowe opisano takim wyrazeniem, aby biad
aproksymacji jego statych wspoétczynnikéw (wg kryterium minimalnej sumy kwadratow
odchylen) byt najmniejszy.

Wymuszenie modelu stanowi moment reakcyjny kadtuba silnika na generowane
wewnatrz, sity gazowe i masowe. Jest to nieskofczony, wolnozbiezny szereg harmonik,
ktérych amplitudy i fazy obliczono przy pomocy wiasnego programu [4],

Uwzgledniajac powyzsze, na podstawie (2) otrzymano:

Gproooiep + 2kzll2(3z2cp+ 1V )/1x + cij(plsign((p)/Ix= [L2cos(2cot+v2)+
+L4cos(4cot+Vv4) + L6eos(6(Dt+V6)+ L 8os(8cot+V8)+ Liocos(10cot+Vio)+
+LiZos(12cot+Vi2)]/Ix 038)
Z+Qo2Z = 2kzi(3zI12(p2+ z3)/m + Chzlzlsign(z)/m (19)

Symulacja cyfrowa powyzszego zdeterminowanego modelu drgan nieliniowych
ma na celu sprawdzenie, czy w jego przestrzeni stanu wystepuja obszary mchu
chaotycznego.

Wykrywaniu ewentualnych stref chaosu modelu mogg stuzy¢ pakiety programowe
MATLAB i SIMULINK wraz z przybornikami narzedziowymi do analizy ukfadow
nieliniowych. Wszystkie zmienne stanu przedstawia si¢ jako elementy macierzy. Skalary
sg traktowane jako szczegblny przypadek jednowymiarowej macierzy kwadratowej,
natomiast wielomiany sg identyfikowane z wektorami wspotczynnikéw uporzadkowanymi
wediug malejacych poteg. Analogicznie do techniki komputeréw analogowych tworzy sie
modele symulacyjne tgczac udostepnione cegietki - bloki operacyjne. Kazdy zestawiony
graficznie model ma swdj m-plik, a przy jego odczytywaniu tworzone sa systemowe s-
funkcje.

Zbudowano liczne modele symulacyjne i przeprowadzono szereg obliczen
numerycznych, ktére pokazaty zalezno$¢ cyklu granicznego od parametrow i warunkow
poczatkowych roznych stanéw eksploatacyjnych.

Uzasadnieniem przedsigwziecia tych badan jest coraz czestsze wykrywanie
zachowan chaotycznych w ukadach nieliniowych, zdetemiinowanych zaréwno co do
parametrow uktadu i wymuszen zewnetrznych jak réwniez co do warunkéw poczatkowych
i brzegowych rozpatrywanego zagadnienia. Nie sg to uktady stochastyczne, w ktorych nie
potrafimy przewidzie¢ wymuszen i/lub znamy tylko statystyczne miary parametréw uktadu.

Koncepcja determinizmu zostala zdemaskowana jako skutek "nadmiernej
idealizacji" w mechanice klasycznej. Wykazano [5], ze wiekszo$¢ zdeterminowanych
uktadéw nieliniowych stopnia wyzszego niz drugi moze wykazywaé zachowanie
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chaotyczne, jesli pewne parametry przekroczg krytyczne wartosci. Ruch uktadu traci wtedy
swoj periodyczny charakter i trajektorie w przestrzeni fazowej wykazujg wiasciwosci
stochastyczne. Mata zmiana warunkéw poczatkowych powoduje wtedy, ze sasiadujace ze
sobg trajektorie rozbiegajg sie wyktadniczo z uptywem czasu - symulacja jest wiarygodna
tylko w poczatkowym okresie czasu; mozna wiec powiedzie¢, ze uktad traci pamieé swej
przesztosci.

Juz w koncu XI1X wieku matematyk H.Poincare odkryt, ze w pewnych uktadach,
ktoérych ewolucja rzadza réwnania Hamiltona (wzajemny ruch trzech planet), moze
wystepowaé ruch chaotyczny. W 1979r. prof.Ueda wykryt chaos w ukladzie
zdeterminowanym przy pomocy symulacji analogowe;j.

Szok poznawczy wywotany odkryciem chaosu deterministycznego mozna
poréwna¢ z poprzednim, wywotanym odkryciem, ze w mechanice kwantowej mozliwe sg
jedynie przewidywania o charakterze statystycznym.

Od kilkunastu lat wielu wuczonych odnajduje chaos w ukfadach
deterministycznych metodami doswiadczalnymi, a przede wszystkim - metoda
eksperymentu numerycznego. Wzrosta bowiem ranga i mozliwosci komputeréw - wynik
kompleksowego eksperymentu numerycznego traktuje sie na roéwni z dowodem
matematycznym. .

Wydaje sie, ze jest to stosowna metoda wykrywania tzw. atraktoréw i ich
obszaréw przyciggania w przestrzeni fazowej. Atraktorem nazywa sig, w przyblizeniu,
pewng powierzchnie w przestrzeni fazowej, do ktdrej daza trajektorie rozpoczynajace sie w
jego obszarze przyciggania - pewnym podzbiorze stanéw poczatkowych uktadu.
Rozpoznano takze kilka innych "scenariuszy" ucieczki ukfadu do stanu nieporzadku i
nieregulamos$ci. W uktadach dysypatywnych przejscie do chaosu jest mozliwe jedynie
wtedy, gdy uktad jest zewnetrznie pobudzony.

Teoretycznym wyjasnieniem zjawiska "chaosu deterministycznego” moze byc
koncepcja limitu stabilno$ci wtdérnych rezonanséw. Witedy to zjawisko mozna
interpretowac jako szczeg6lny rodzaj utraty stabilnosci uktadu, ktory przejawia sie jako
podobne do losowych drgania pod- i nadharmoniczne.

Klasyczna idea nieograniczonej przewidywalnosci zachowania sie uktadow
nieliniowych jest do zweryfikowania w poszczeg6lnych przypadkach. Dawniej "wybierano™
trywialne rozwigzania, odrzucajac trajektorie chaotyczne - jako nie majgce "sensu
fizycznego". Sa one jednakze istotg przyrody - wystarczy przypomnie¢ "efekt motyla”,
zdumiewajacy w fizyce atmosfery, albo "fraktale” - samopodobne zbiory parametréw
chaotycznej odpowiedzi o ciekawej formie przypominajacej ornamentyke kwiatéw.

W tej pracy ograniczono badania do tych stanéw modelu, ktére odpowiadajg
realnym rozwigzaniom konstrukcyjnym zawieszenia lotniczego silnika ttokowego.

Model matematyczny okreslony wzorami (18) i (19) zidentyfikowano dla
samolotu KOLIBER z silnikiem Franklin-4 zawieszonym w 4 punktach tzw. piyty
ogniowej na najbardziej miekkich, 3-elementowych wibroizolatorach. W rezultacie
otrzymano nastepujace réwnania dla przelotu nominalnego:

¢p+1167(f) +245*106 z2(p+1005* 106(p3+ 800 I(plsign(¢p)=
=28,9c0s(20t+1,37)+53,5co0s(4cot-0,7)+22,2cos(6cotl,46)+
+12cos(8cot+l,09)+5,2cos(10a>t+0,5)+3,4cos(12a>t) (20)
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z + 5808z + 7,5% 106 zcp2 + 203*1062z3+ 221 ]z sign(2) (21)

Ramowy schemat modelu i blok wymuszenia symulacyjnego przedstawiono na
Rys.3. Schematy symulacji poszczegdlnych wspoétrzednych: rotacyjnej "op’ i translacyjnej
"z" pokazano na Rys.4. Symulacja rdznych standw eksploatacyjnych samolotu jak przelot
petla czy korkociagg wymagata uwzglednienia specyficznych, obliczonych wczesniej
warunkow poczatkowych (tj. nieliniowych odksztatcen quasi - statycznych) oraz amplitud
poszczegblnych harmonik wymuszenia.

Pierwszym celem badawczym byto zbadanie odpowiedzi ukfadu na plaszczynie
fazowej. Portrety fazowe wspotrzednej rotacyjnej podczas lotu poziomego nominalnego
oraz podczas korkociggu pokazano na Rys.5. Widoczne jest asymptomatyczne ognisko tej
trajektorii w locie nominalnym i kontrastowo nieuporzadkowny jej przebieg podczas
korkociagu.

Oznakga chaotycznego rozwigzania danego uktadu moze byc:

- nieregularny przebieg trajektorii fazowej (bez cyklu granicznego);

- zmniejszanie sie funkcji autokorelacji reprezentujacego jg sygnatu;

- ciggte widmo gestosci mocy.

0 -

Sine Wave

—# Lizl Ern

Sine Wavel

Power spectral S - M 3

density Sine Wave2 out 1
Rown z

B _ Sum
Sine Wave3

B —
Sine Wave4

S —

Rown_fi Wymuszenie Sine Waves

Rys.3.Ramowy schemat modelu i blok wymuszenia symulacyjnego.

W trakcie tej samej akrobacji - korkociggu, portret fazowy wspdtrzednej
translacyjnej, sprzezonej z chaotycznymi drganiami rotacyjnymi, wykazat jednakze
zdumiewajaco regularny, ogniskowy cykl graniczny - Rys.6a. Jednakze jej pochodna
wykreslona wzgledem obu zmiennych stanu uktadu (w przestrzeni tréjwymiarowej)
ujawnita chaotycznos$¢ drgan translacyjnych - Rys.6b.

Przebieg wymuszenia symulacyjnego, realizowany przez blok "Wymuszenie",
sktada sie z szesciu pierwszych harmonik (Rys.7) momentu reakcyjnego silnika. Nastepne
dwa modele zbudowano dla zbadania funkcji autokorelacji i widmowej gestosci mocy.
Wykorzystano specjalistyczne przyborniki dla obserwacji rozwigzan w dziedzinach czasu i
czestotliwosci.
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Rys.4.Schemat symulacji wspoétrzednych: rotacyjnej i translacyjne;.

Wyliczano wpierw funkcje autokorelacji obserwowanego procesu Xx(t); opisuje
ona, jak dana chwilowa warto$¢ tego procesu zalezy od uprzednio wystepujacych wartosci
chwilowych: r

Rx(X)=lim ITjxO)x(t-X)dt 1)



-ais
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X 10

Rys.5.Portrety fazowe symulacji wspotrzednej rotacyjnej
a)podczas lotu poziomego nominalnego, b) podczas korkociggu
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Rys.6.Portret fazowy symulacji wspo6trzednej translacyjnej
oraz jej pochodna wzgledem obu zmiennych stanu ukfadu.
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Rys.7. Skiad harmoniczny momentu wymuszajgcego.

Funkcja autokorelacji utatwia wykrycie okresowosci tkwigcych w zaktdconym
sygnale, a ponadto jest dogodna do wyliczenia innej waznej funkcji procesu w dziedzinie
czestotliwosci, a mianowicie widmowej gestosci mocy? Odbywa sie to na zasadzie
transformacji Fouriera (jesli przeksztatcana funkcja autokorelacji ma catke ograniczong w
zakresie 0od -00 dO + qo):

Gx(f)7JRY(Texp(j27cft)dx (22)

Zaréwno zmniejszanie sie funkcji autokorelacji, jak i ciggly przebieg widmowej
gestosci mocy - Rys.8, potwierdza chaotyczne zachowanie sie ptaskiego modelu
symulujacego korkocigg samolotu Koliber. Warto$¢ funkcji autokorelacji maleje o potowe
podczas kilku pierwszych sekund symulacji. Widmo gestosci mocy jest ciggte mimo
dyskretnego wymuszenia. Drgania wiasne o niskiej czestosci (od 46 do 26 rad/s)
wytlumiajg sie w czasie pierwszych 10-ciu sekund.

Odpowiedz modelu na Il-gg harmonike momentu wymuszajacego narasta wrtym
czasie i zmniejsza sie jej czesto$¢ (od 335 do 313 rad./s) jak mozna oczekiwaé przy
progresywnie rosnacej sztywnosci. Tak wiec wszystkie trzy wymienione wyzej kryteria,
pozwakajace odrozni¢ chaos od innych zjawisk fizycznych zostaly spetnione w jednym
tylko ze stanéw pracy samolotu akrobacyjnego - w akrobacji.
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Frequency (rads/sec)

Rys.8. Widmowa gesto$¢ mocy podczas korkociagu po 1s, 3s i 10s od startu.



"ML-VII” 1996 203

Whioski

. Zastosowanie asymptotycznej metody Kiylowa - Bogolubowa do analizy ptaskiego
modelu nieliniowego pozwala wyznaczy¢ iloSciowe zaleznosci czestosci wiasnych
drgart od amplitud przemieszczenia. Nalezy je uwzglednia¢ podczas projektowania
optymalnego zawieszenia.

. Zastosowanie pakietow symulacyjnych MATLAB i SIMULINK umozliwia zbadanie
zmiennych stanu modelowanego obiektu technicznego w dziedzinie czasu i
czestotliwosci. Niektdre zdeterminowane stany eksploatacyjne samolotu akrobacyjnego
wykazujg chaotyczne odpowiedzi. Zbadanie granic stabilnosci obiektu umozliwia
zwiekszenie jego niezawodnosci i zywotnosci.
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ZAKEAD SILNIKOW LOTNICZYCH ITWL
ul. Ksiecia Janusza 1

00-961 Warszawa, skr.poczt. 60

tel. 685-21-94, fax 36-44-71

SYSTEM REJESTRACIJI S2-3as - WERSJA SILNIKOWA

Prawidlowa ocena stanu technicznego silnikéw w oparciu o dane uzyskane
z dotychczas stosowanych systemow rejestracji parametrow lotu byta utru-
dniona ze wzgledu na zbyt malg liczbe( rejestrowanych parametrow.

Problem ten rozwigzuje opracowany przez Zaktad Silnikéw Lotniczych
ITWL system rejestracji S2-3as - wersja silnikowa, ktory po pozytywnych pro-
bach prototypu jest aktualnie na etapie prac wdrozeniowych.

System ten, w stosunku do systeméw znanych, umozliwia uzyskanie infor-
macji o wiekszej liczbie parametréw pracy silnika, a ponadto jest wzbogacony
0 wizualizacje i zapis parametrow stuzbowych oraz rejestracje przekroczen i ich
wizualizacje podczas lotu.

System rejestracji S2-3as - wersja silnikowa przeznaczony jest do oceny
stanu technicznego silnikow samolotu 1-22 Iryda z mozliwoscig adaptowania
go do innych typow samolotow.

Podstawowe dane techniczne:

e mozliwo$¢ zapisu 34 parametréw * zapis wszystkich przekroczen
analogowych i nieprawidtowosci zaistniatych

e zapis 16 parametréw stuzbowych podczas lotu

e zasilanie 27 V- lub 220 e czas zapisu 4 godz
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Wptyw btedé6w modelowania podstawowych ch4Rakterystyk
SAMOLOTU NA DOKEADNOSC OSZACOWANIA JEGO WEASNOSCI
(NA ETAPIE PROJEKTU KONCEPCYJNEGO)

dr inz. Zbigniew Klepacki
mgr inz. Andrzej Majka

Politechnika Rzeszowska
WydziatBudowy Maszyn i Lotnictwa
Zaktad Samolotow

Streszczenie

W pracy przedstawiono wptyw btedéw oszacowania wybranych podstawowych charakterystyk
samolotu na jego whasciwosci. W rozwazaniach przyjeto, ze charakterystyki te mozna traktowac
jako zmienne losowe o znanym rozktadzie. Zbudowano model symulacyjny pozwalajacy bada¢
przenoszenie si¢ bledéw charakterystyk wejsciowych na wyjéciowe wiasnosci samolotu. Dla
hipotetycznych rozktadéw wybranych charakterystyk przedstawiono przyktadowe rezultaty' symu-
lacji przenoszenia btedéw.

Projektowanie jest. z natury rzeczy', procesem positkujgcym sie ..modelami”, te za$
odzwierciedlajg rzeczywisto$¢ z pewnym, trudnym do oszacowania, btedem. Utarto sie
mniemanie, ze kilku procentowe bledy oszacowania poszczegélnych charakterystyk
(czastkowych) daja wystarczajaco dobre efektylw sensie globalnym. Praktyka projektowa
w pewnym stopniu potwierdza to domniemanie, cho¢ zdarzajg sie wypadki przy pracy
sugerujace potrzebe glebszego zbadania sprawy. Dobrg ilustracjg problemu moze by¢
Jfzeczywista historia zmian pogladéw” na wartosci wspétczynnikéw Cx0, Ae, Cavex i ffijo
pewnego samolotu, pokazana na rys. 1, wskazujaca zasadniczg rozbieznos¢ wiasciwosci
samolotu deklarowanych na etapie zatozen projektowych i uzyskanych w rzeczywistosci.
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(a) (b)

© (d)

Rys. 1

Matematyczne modele charakterystyk aerodynamicznych, masowych, wiasnosci
lotnych i charakterystyk ekonomicznych obarczone sa btedami o réznym pochodzeniu.
Najczesciej spotykane to:

btedy identyfikacji zagadnienia projektowego, wynikajgce z niedostatecznego
lub niepetnego rozeznania przeznaczenia samolotu i warunkéw jego
uzytkowania,

btedy wynikajagce  z niedostatku wiedzy o zjawiskach  decydujacych
o fizycznych wikasciwosciach samolotu, powodujace niezgodno$¢ modelu
matematycznego i opisywanej rzeczywistosci,

btedy ,,warsztatowe", powodowane btedami projektanta w trakcie korzystania
z narzedzi projektowych (np. bledy interpretacji materiatdw Zrodtowych) badz
zwyktymi ,,przektamaniami" danych posrednich.

W projektowaniu samolotu mamy do czynienia zwszystkimi wymienionymi
btedami, warto wiec zastanowi¢ sie nad ich minimalizacjg ,,w ramach rozsagdku”. Niektdre
z nich mozna wyeliminowa¢ w cato$ci, inne mozna minimalizowa¢ przez stosowanie
odpowiednich technik weryfikacyjnych, staranne opracowanie tematu. Sg tez takie, ktérych
wyeliminowa¢ sie nie da. W tym ostatnim przypadku wazne jest uSwiadomienie faktu
istnienia btedu i racjonalna analiza jego skutkéw. Typowym przyktadem trudnosci tego
rodzaju sg zagadnienia aerodynamiki samolotu. Mniej dokfadne, ale i mato pracochtonne
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metody szacowania charakterystyk konkurujg z doktadniejszy mi metodami modelowania,
wymagajacymi precyzyjnej definicji geometrii iduzych nakfadéw' pracy’ obliczeniowe;.
Powstaje pytanie, ktére z metod wykorzysta¢ na okreSlonym etapie projektowania,
doktadniejsze przy nieproporcjonalnie wyzszych naktadach pracy, czy prostsze, ale
relatywnie mniej doktadne.

W ztozonych systemach, a w przypadku samolotu mamy do czynienia wiasnie
z taka sytuacja, analityczny opis kumulowania sie btedéw' jest praktycznie niemozliwy
z uwagi na ztozono$¢ opisu. Alternatywnym rozwigzaniem jest odpowiednio zorganizowa-
na symulacja komputerowa [4], Nizej przedstawiono ,.eksperyment numeryczny” ktdrego
celem jest zbadanie ,przenoszenia” bledéw oszacowan wazniejszych charakterystyk
samolotu, na jego whasciwosci uzytkowe.

Rys. 2.

Schemat modelowania wiasciwosci samolotu i miejsca generowania bledéw'
pokazano na rys. 2. Przyjeto, ze wybrane charakterystyki mozna traktowac jak zmienne
losowe o0 znanych rozkfadach. Na ich podstawie zbudowano model symulacyjny,
umozliwiajacy okreslenie rozktadéw wielkosci wynikowych. Zatozono, ze charakterystyki
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wyznaczane z wykorzystaniem procedury deterministycznej, obarczone sg dodatkowo
btedem 8x zgodnie z 0g6lng zasada:

X =xd +Sx (1)
gdzie
xd - zdeterminowana warto$¢ zmiennej,
4 - btad zmienne;j.

Rozklad takiej zmiennej dany jest zaleznoscia:

(W 2

Istotng trudno$¢ w tak postawionym zadaniu stanowi brak informacji o charakte-
rze bledéw. W znanej autorom literaturze brak jest jakichkolwiek danych na ten temat.
W zwigzku z tym przyjeto ,,z zatozenia’ fizycznie mato realne, ale dobrze charakteryzujgce
problem, rozktady trojkatne, dajace sie interpretowa¢ umownie jako optymistyczne (troj-
katny, lewostronny), pesymistyczne (trojkatny prawostronny) oraz przecietne (trojkatny,
symetryczny).

(a) rozktad tréjkatny, lewostronny (b) rozktad tréjkatny, prawostronny

(c) rozkiad tréjkatny, symetry czny
Rys. 3.

Wykresy unormowanych rozkfadéw tych btedéw pokazano na rys. 3, aich opis
analityczny w tab. 1.
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Tab. 1
wartos¢.
Rozktad m zakres oczekiwana
5 E(Q
1
tréjkatny, lewostronn — -1<C<1
JKatny y -z 3
C -i<c<
tréjkatny, symetrvcznv -1 I<C 0 0
i-C o<g<I
4.
tréjkatny, prawostronny =~ — S— -1<;<1 3

Przeksztatcenie rozktadéw unormowanych do postaci wymiarowej (2) odbywa sie
wedhug nastepujacych zaleznosci:

X, =X - é -N-5X
©)
— 4 oKG
x—x+--—--? J-Sx
(140 o @

Warto$¢ x utozsamiana jest z oczekiwang wartoscig zmiennej x ijest rowna jej
wartosci zdeterminowane;.

Obliczenia prowadzono dla wybranych parametrow modelu. Nizej przedstawiono
rezultaty oszacowan putapu Ht, dhugosci startu Lt predkosci wznoszenia wmex
i maksymalnej predkosci lotu Vivex oraz zasiegu Lz. generowane bledem biegunowej (CxQ
Aeg), sprawnosci Smigta 7miai masy startowej mTQ

Obliczenia testowe przeprowadzono dla samolotu o charakterystykach geome-
trycznych i masowych odpowiadajgcych samolotowi Dhc-8 Dash 8 Series 100. Wybrane
rezultaty obliczen pokazano nizej.
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© (d)

(®)
Rvs. 4.

Na rys. 4 pokazano rozklady charakterystyk osiggowych generowane
kombinacjami rozktadéw optymistycznego i pesymistycznego (liniami pionowymi zazna-
czono granice btedéw).

Tab. 2.

tréjkatny AL

lewostronny Ax,

i 1 2 3 4 5

J U Lt Whex H, ' max
1 c# 03538 0.1053 0.2631 0.1990 0.3260
2 A 0.0865 0.2156 0.2183 0.4292 0.0280
3 mmac 0.3706  1.1880 13380 0.5264 0.3070
4 Mfo 0.2307 26010 1.4140 0.8533 0.0590

z 1.0400 4.1670 3.2320 2,0350 0.7210
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Tab. 3.

trojkatny AL

symetimyczny AXxj

i i 4 5

7 U Lt WITE Ht Vrax
1 Cxo 0.3622 0.1047 0.2660 0.2015 0.3330
Y Ae 0.0906 0.2261 0.2254 0.4373 0.0290
3 wvax 03779 12420 1.3370 0.5364 0.3110
4 Mm  0.2267 25110 1.4550 0.8638 0.0580

| 1.0790 4.3030 3.2650 2.0810 0.7440

Tab. 4.

tréjkatny Afi

prawostronny AXj

i B 7 A

/ U Lt WmK Yna
1 cx0 03711 0.1042 0.2689 0.2043 0.3400
2 Ae 00948 0.23~4 0.2330 0.4462 0.0300
3 Umax 0.3855 1.300 1.336 0.5473 0.3160
4 Mro 02181 2467 1472 0.8163 0.0570

4 1.087 4140 3350 2.088 1.0870

Tab. 5.
trojkatny Al
mieszany AXj
i 1 2 3 4 5
i Lr Lt Whax Ht 1 nax

1 neg 1.030 3.786  3.373 1970 0.729
2 poz 1113 4577 3211 2.080 0.737

Whplyw pojedynczych btedéw poszczegdlnych parametréw na wiasnosci osiggowe
dla réznych typoéw rozktadu btedu, oraz przypadek tgcznego btedu w kombinacji pesymis-
tycznej i optymistycznej podano wtab. 2. do 5. Jako miare wptywu btedu wzglednego
charakterystyki x, na wzgledng warto$¢ wiasciwosci/; przyjeto stosunek
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przy czym wielkosci wzgledne odnoszone sg do odpowiednich wartosci nominalnych.
Obliczenia wszystkich zaleznosci prowadzono dla identycznego zakresu btedu wzglednego

{5= 0.1 wartosci nominalnej).

0200 i 0200 i
J ! ! SLImax_&____ r
8!)5)0 ' h 0.100 1- - [
’ i 1A L
-t 1 = ! 0000 g 1
000 1 : - T m L
! oL - 0100 L= il_*
-0.100 o e 1 : 0.200 #%
e opt->rmista] * , i
-0.200 -0.300
000 0.025 0.050 0075 0.100 000 0.025 0.050 0075 5 @100
@ (b)
0050 M i...Nn 1 I 0300 >, |
. R ; "
8V, |1 T Byt o
0.025 | | I 41_ )
* 1 o ‘4_:} . - - 1 j
000 —r i h oo - o~
1 0100 T "“'—{-____ - Hoi
-0.025 — FBMB‘ _]_ 5 = -0.200 —@“ :ml _I_J
w-ighi e
0:050 -0.300
0000 0.025 0.050 0.075 0.100 0000 0.025 0.050 0075 0.100
© (©)
©
Rys. 5.

Na rys. 5 pokazano przedziat}' btedéw wiasciwosci samolotu w funkcji wielkosci
btedu wzglednego charakterystyk dla rozktadu optymistycznego i pesymistycznego.
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Whioski

Wyniki obliczen uzyskano korzystajac z przyblizonych modeli obliczeniowych, w
zwigzku z tym bezwzgledne warto$ci whasnosci roznig sie nieco od rzeczywistych.

Metoda badan wplywu bledéw ma charakter ogolny, daje poprawne wyniki
niezaleznie od konkretnych charakterystyk obiektu badan.

Rezultaty obliczen nie majg charakteru ogélnego, charakteryzujg konkretne roz-
wigzanie techniczne samolotu. Przyjecie samolotu o odmiennych wymiarach i wias-
nosciach da inne wyniki liczbowe i inne charakterystyki przenoszenia btedow.

Rozktady wiasnosci powstajace przy uwzglednieniu réwnoczesnego wystepowania
btedéw wielu charakterystyk maja charakter korzystny z punktu widzenia modelowania
(zawezanie obszaru w stosunku do wartosci skrajnych).

Analiza wptywu btedéw oszacowan charakterystyk czastkowych samolotu pozwala
whnioskowa¢ o niezbednej doktadnosci ich wyznaczania. Analizujac wyniki zawarte w tab.
2 do 5 oraz rys. 5 mozna wnioskowac o potrzebie znacznie precyzyjniejszego modelowania
masy samolotu i wilasnosci $migta niz charakterystyk aerodynamicznych z uwagi na
niemal trzykrotnie wiekszy wptyw.
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W artykule zaprezentowano fragmenty wynikéw pracy badawczej nad projektem poci-
sku mozdzierzowego, z dodatkowym napedem rakietowym. Dla zilustrowania wptywu kilku wy-
branych parametréw startu na pole rozrzutu punktéw upadku pocisku przedstawiona zostata proce-
dura wyznaczania strefy rozrzutu na podstawie majomosci wrazliwosci parametréw toru lotu poci-
sku, na zmiang poszczegolnych czynnikéw zakidcajacych, wystepujacych w procesie strzelania.
Stanowi to jeden z istotniejszych elementéw wstepnego etapu projektowania nowego rodzaju broni.

1. WSTEP

Losowy charakter toru lotu. jaki w przestrzeni zakre$la kazdy pocisk
mozdzierzowy z tej samej partii produkcyjnej, wystrzeliwany z tego samego mozdzierza, na
jednakowych nastawach przyrzadow celowniczych, wymaga analizy wrazliwosciowej
wptywu czynnikéw powodujacych odchylenie toru rzeczywistego od toru okre$lonego dla
warunkéw nominalnych.

Odchylenie toru rzeczywistego od toru nominalnego spowodowane jest dziataniem
na pocisk réznorodnych czynnikéw zakidcajacych [1], majacych charakter losowy, ktére
mozna okresli¢ jako:

« statyczne i dynamiczne odchytki w wykonaniu pociskow;
« odchytki parametréw tadunkéw' miotajacego i silnika marszowego:
« zmiany katowego ustawienia mozdzierza w wyniku drgan przy wystrzale;
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* odchytki meteorologiczne.
Pozostate czynniki warunkujace potozenie punktéw upadku pociskéw wzgledem
celu to biedy:
« okreslenia wspdtrzednych celu;
* przygotowania topogeodezvjnego stanowiska ogniowego;
* przygotowania danych do strzelania.
Bledy te, cho¢ majg charakter btedéw losowych, to zachowujg swojg statg wartos¢
w ciggu catego strzelania [2,3]. Przyjmowane sg zatem za bledy systematyczne nie
wplywajace bezposrednio na rozrzut toréw' pociskéw wzgledem toru nominalnego, a ktore
mozna wyeliminowa¢ stosujac tzw. rachunek poprawkowy pr/y okreslaniu nastaw celow-
nika [5], Stad w analizie rozrzutu spowodowanego czynnikami natuiy technicznej: wyko-
nania pocisku, wykonania mozdzierza i celownika oraz warunkami meteorologicznymi
przyjmuje sie idealne warunki okreslenia wspdtrzednych stanowiska ogniowego i celu oraz
bezbtedne wyznaczenie danych do strzelania.

2. ANALIZA FAZ TORU LOTU POCISKU
Na torze lotu pocisku mozdzierzowego, z dodatkowym napedem rakietowym,
wykonujacego ruch obrotowy wzgledem swojej osi wzdtuznej, mozna wyrdzni¢ kilka cha-

rakterystycznych  punktéw, pomiedzy ktérymi tot charakteryzuje sie innymi
wiasciwosciami (rys.l).

nominalni)

tor rzeczymstij

A ahpsc

rozrzutu

Rys.l. Toiy lotu pocisku mozdzierzowego.
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Dziatajacy na pocisk, od chwili ti, efekt giroskopowy wywotany ruchem wirowym
pocisku wokot whasnej osi wzdtuznej powoduje, ze pocisk odchyla sie od ptaszczyzny
strzatu i punkt upadku C dla toru nominalnego, odpowiadajacy potozeniu celu nie lezy na
osi Oxg, lecz na osi 0)% odchylonej o pewien kat Tc wzgledem startowego ukiadu
wspotrzednych. Kat % musi by¢ zatem wyznaczony i wprowadzony do algorytmu nastaw
poczatkowych mozdzierza w ramach tzw. rachunku poprawkowego.

W wyniku dziatania czynnikéw zaktocajacych pocisk porusza sie po torze rze-
czywistym nie pokrywajgcym sie z torem nominalnym, w konsekwencji czego upadek
pocisku nastepuje w punkcie U a nie w punkcie C. Potozenia punktu U majg charakter
losowy i zalezg od wczesniej wymienionych czynnikéw zaktocajacych.

Dla oceny rozproszenia punktéw upadku pociskow' uzywa sie w artylerii [2.3,4,5]
pojecia tzw. uchylen prawdopodobnych w donosnosci - Ug i w kierunku - U,, ktore
warunkujg rozmiary elipsy rozrzutu.

3. UCHYLENIA PRAWDOPODOBNE - STREFA ROZRZUTU

Przez uchylenie prawdopodobne U [4] rozumie sie takg wartosé¢ odchy lenia poci-
sku od wartosci oczekiwanej (punkt C na rys. 1), dla ktorej prawdopodobienstwo otrzyma-
nia odchylenia o wartoéci bezwzglednej mniejszego lub wiekszego od tej wartosci réwna
sie P=0,5.

W przypadku niezaleznych zmiennych losowych, wptywajacych na to uchylenie,
opisywanych rozktadem normalnym, uchylenie prawdopodobne mozna powigza¢ z odchy-
leniem $rednim (standardowym) - 0 nastepujaca relacjg [4J:

U =p4l-o =0,6745 a €))

gdzie: p =0,4769 - warto$¢ argumentu, przy ktory m funkcja Laplace'a

2 X 2
$ (%) fe dt=05 (2)
dla yTio
W takim przypadku funkcja gestosci rozktadu normalnego punktéw upadku poci-
skow ma postac:

r o2
f(x) ; eXp (3)
( ) ’ uV/;kf [u *
gdzie: m - warto$¢ oczekiwana wspotrzednej x punktu upadku, (m = 0).
a prawdopodobienstwo tego, ze upadek pocisku wystapi na odcinku od %, do x2 :

P(X, <x<xj)=-1$\lf $\6 (4)

Przeprowadzajac obliczenia wartosci prawdopodobienstwa upadku pocisku, z
doktadnoscia do 0,01 dla kilku odcinkéw donos$nosci o diugosciach réwnych U, mierzo-
nych od potozenia odpowiadajacego wartosci oczekiwanej, otrzymuje sie: potozenia odpo-
wiadajacego potozeniu dla toru nominalnego (m=0).
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P( 0<x< U)»0,25
P( U<x<2U)«0,16
P (2U < x < 3U) » 0,07
P (3U < x <4U)« 0,02

Rys.2. Rozktad prawdopodobienstwa rozrzutu punktéw upadku pociskow wzgledem
potozenia dla toru nominalnego.

Ze wzgledu na istnienie czynnikéw powodujacych rozizut punktéw upadku poci-
skow nie tylko w donosnosci ale i réwniez w kierunku prostopadtym do ptaszczyzny strze-
lania, punkty upadku pociskéw na plaszczyznie traktuje sie jako zmienng losowa dwuwy-
miarowg o funkcji gestosci:

exp X {)/%I (5)

gdzie: Ug- uchylenie prawdopodobne w dono$nosci;
Us- uchylenie prawdopodobne od kierunku strzelania.

Osie symetrii jednostkowej elipsy rozrzutu (elipsy o pétosiach réwnych odchy-
leniom prawdopodobnym Ugi Us - rvs.3) pokrywajg sie z osiami startowego uktadu
wspotrzednych., gdy zmienne losowe dla obu kierunkéw sg niezalezne (nieskoretowane) tub
sq skrecone o pewien kat przy istnieniu wzajemnego wplywu parametrow ruchu
wzdtuznego na ruch boczny i odwrotnie.

Warto$¢ tego kata zalezy' od stopnia sprzezenia obu ruchoéw. Ze wzgledu na ruch wirowy
pocisku wokot osi wixHuznej takie sprzezenie wystepuje, lecz jak wykazaty wyniki badan
symulacyjnych nie ma ono praktycznego znaczenia na wartosci uchylen prawdopodobnych
(kat skrecenia osi €<0-03).
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Rys.3. Dwuwymiarowa funkcja gestosci rozrzutu punktéw upadku pociskow.

Upowaznia to do niezaleznego rozpatrywania funkcji gestosci prawdopodobien-
stwa rozrzutu:

- wdono$nosci;
f,(x) = exp 6
U. Vo U; ( )
- w kierunku:
2,,2
p Vv
@)

~exp .
OO Va u:

przy czym stuszngjest zaleznos¢:

foey) =fi()f2(y) @)

Wartosci uchylen prawdopodobnych Ugi Us sg funkcjami wielu parametréw toru
lotu pocisku, jego konstrukcji, konstrukcji mozdzierza oraz warunkéw atmosferycznych,
ktore traktuje sie rowniez jako niezalezne zmienne losowe, podlegajace rozktadowi nor-
malnemu.

Parametrom powyzszym nalezy przypisa¢ odchytki prawdopodobne w oparciu o
mozliwe do uzyskania doktadnosci pomiaru lub mozliwe technologicznie doktadnosci
wykonania wzgledem wartosci nominalnych.
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Do analiz przyjeto odchylenia prawdopodobne E, [1] nastepujacych parametréw:

* Ev - predkosci wylotowej VO;
» EO - katarzutu o,
 BP - Kkata odchylenia lufy 'Po;

e En, - masy poczatkowej pocisku mo;
 Et - pomiaru temperatury powietrza T;

e« Ep - pomiaru ci$nienia barometrycznego p;

 Ep -kata ustawienia statecznikow gy

e Et - pomiaru temperatury t*fadunkéw silnika;
e E*. - pomiaru sktadowej Wi predkosci wiatru;
e EN - pomiaru sktadowej Wy predkosci wiatru,

ktore postuzyty do wyznaczenia, w procesie symulacji komputerowej na petnym modelu
ruchu pocisku [1] - rys.4, niezbednych charakterystyk wrazliwosciowych:

- przyrost donosnosci wywotany zmiang parametru P,;

dp,

2 przyrost odchylenia bocznego punktu upadku wywotany zmiang parametru Pi.

api

Przyktadowo, ze wzgledu na ograniczona objetos¢ artykutu, prezentowany jestjedynie
wplyw zmiany predkosci wylotowej pocisku z lufy moZzdzierza na zasieg i odchylenie bocz-
ne przy' réznych katach rzutu pocisku. Niezbedne wyniki symulacji okreslajace powyzsze
wrazliwosci zawiera tabela 1, natomiast graficzng ilustracje wykresy na rys.5 i rys.6.

Kat
5V

i [ YBnom
I X | V(max
. § VOmm
1 X

| dxisv

I 11 Vonom
liii  vOa
b Yyonun

i Sy

I v/ (htdv

45°
3,4

4257,2
4298,7
4235,8

62,9
18,45

-3,54
-3,72
-3,38
-0,34

F-«uo»

50°
3,4

4215,8
4245,1
4235,8

58,4
17,18

-4,03
-4,09
-3,98
-0,11
-0.032

55°
3,4

4056,0
4082,5
4186,7

54,2
15,95

-4,54
-4,56
-451
-0,05
-0,015

60°
3,4

3784,4

3809,4

4028,3
48,5
14,25

-4,88
-4,91
-4,94
-0,07

65°
3,4

3401,3
3422.8
3760,9

43,1
12,69

-5,09
-5,16
-5,02
-0,14

004L

Tabela 1
(e o]

3,4 |

2909,0

29239

2888,3
35,6
10,47

5,15 |
-5,28 |
-5,05 |
-0,23

-0,068 1
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Rys.4. Ogolny schemat programu do komputerowej analiz)' lotu pocisku
mozdzierzowego.
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Rys.5. Zmiana wrazliwosci zasiegu na zmiane
predkosci poczatkowej pocisku.
B
o
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Kat rzutu

Rys. 6. Zmiana wrazliwosci odchylenia bocznego na zmiang
predkosci poczatkowej pocisku.
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Jak wynika z przedstawionych wykreséw wrazliwo$¢ donosnosci i odchylenia
bocznego jest zmienna w funkcji kata rzutu pocisku. Analogiczne wnioski wyptywajg z
wynikéw badan przeprowadzonych dla pozostaty ch czynnikéw zaklocajacy ch. Koniecznym
jest zatem wyznaczanie wartosci Ug i Us dla kazdego z mozliwych katow rzutu.

Biorgc powyzsze pod uwage okreslono uchylenia prawdopodobne punktéw?upadku
pociskdw w:
» dono$nosci: A

(9)

(10)
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Streszczenie

Przedmiotem pracy jest optymalizacja funkcjonowania parku samolotéw tego samego typu
realizujacych pewien zbiér zadan transportowych. Poszukuje sie charakterystyk sterowania
spetniajacych waninek konieczny realizacji zbioru zadan i minimalizujacych globalny wskaznika
efektywnosci  systemu wielozadaniowego (kryterium operacji ztaczonej). Przedstawiono
matematyczny opis problemu, ogélny algorytm jego rozwiazania oraz przykitad obliczeniowy,
w ktérym zbiér zadan okreslono przez catkowitg mase tadunku handlowego jaka wjednostce czasu
nalezy przetransportowa¢ w identycznych warunkach na zadana odlegto$¢ blokowa. Przyjmujac
jako charakterystyki sterowania mase handlowa wjednym rejsie oraz predkos$¢ blokowa rejsu
wyznaczono ich warto$ci oraz liczebno$¢ parku zapewniajace minimalny catkowity koszt realizacji
zbioru zadan.

1. Wprowadzenie

Funkcjonowanie samolotu jako sterowalnego uktadu dynamicznego opisuje sie
uktadem zwyczajnych réwnan rézniczkowych postaci:

Z=<p(z,y, yx,ux(t),t) @D

z warunkami brzegowymi:

*0=*(t0), *k=*(tk) (12>



226 PTMTS

i ograniczeniami:

zeZ(y), z0ezZ0Q(y), zkeZKk(y),

(1.3)
yeY X, yxeAY(y), ux(t)ell(y).
W réwnaniach tych z jest wektorem wsp6trzednych fazowych (stanu):
z=1z(1),z2(2),....,.z(0)]eZ(y)cRY ()]
ze zbioru dopuszalnych realizacji Z (y) pewnego zadania transportowego:
X = [x (i) x(@2)>-->x(n)]c R (G

determinujacego warunki poczatkowe z0 i koficowe zk ruchu samolotu.

Wektor y oznacza zbiér cech technicznych (parametréw projektowych)
opisujgcych samolot:

y=MpyQ@....yPl e YXcRP 49

przy czym opis ten jest jednoznaczny w tym sensie, ze jest wystarczajagcy dla potrzeb
przyjetego modelu obliczeniowego, a wektory y roznigce sie choéby jedng skiadowg
oznaczajg rozne typy samolotéw. Zaklada sie, ze samolot y nalezy do zbioru samolotéw
Yx, ktére umozliwiajg realizacje zadania (1.5).

Wektory yx i ux(t) charakteryzujg sterowanie obiektem dla potrzeb wypetnienia

zadania x. przy czym yx opisuje te wkasnosci samolotu, na ktére mozna aktywnie wptywac

tylko do chwili rozpoczecia realizacji zadania (wyposazenie operacyjne, masa paliwa
w zbiornikach wewnetrznych i podwieszanych):

yx=[PyR).-, y " JGAY(y)c R 1)

za$ ux(t), t eTx opisuje aktywne zmiany wikasnosci (charakterystyk) samolotu w trakcie

operacji realizujgcej zadanie x w przedziale czasu Tx:
Ux(t) = [ux@i),ux®),...,ux(n]GU(y)cRr (18

Ograniczenia okreSlane  w modelu obliczeniowym przez zbiory parametrow
dopuszczalnych  Yx, AY(y), U(y), wynikajg z fizycznych mozliwosci samolotu,
przepiséw' budowy samolotéw i wymagan eksploatacyjnch (np. procedury7wykonywania
lotdw w lotnictwie cywilnym).

Efekt operacji, definiowanej trojka wektorow {y, yx,ux(t) j, w ktorej

realizowane jest pojedyncze zadanie (1.5) opisuje sie w ogolnym przypadku funkcjonatem
zaleznym od charakterystyk zadania, samolotu, sterowania oraz trajektorii fazowej. Po
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uwzglednieniu zwigzkéw (1.1) WTaz z ograniczeniami (1.2), (1.3) mozna go jednak
przedstawi¢ w postaci

f (x>y>yx>ux(t)) (i.9

i cel zadania projektowego okresli¢ jako poszukiwanie takich parametrow samolotu y

oraz charakterystyk sterowania yx, ux(t), ktére spetniatyby zaleznosci (1.3) i odpowia-
daty minimum funcjonatu:

f (x>y, 2x0)) = min f (X, Y, yx, ux(t)) (110
y eYx
yx eAY(y)
“x eU(y)

W praktyce, ze wzgledu na ztozono$¢ réwnan (1.1) oraz zaleznos$¢ charakterystyk
sterowania (1.7), (1.8) od parametréw samolotu, jego rozwigzanie napotyka na zasadnicze
trudnosci. Dlatego zadanie podstawowe (1.10) rozbija sie na dwa zadania czagstkowe zwane
dynamicznym i parametrycznym [1],

Zadanie dynamiczne jest klasycznym zagadnieniem wariacyjnym [4], w ktérym
dla znanych wektoréw zadania iparametrow samolotu poszukuje sie optymalnych
warunkow eksploatacji (sterowania):

f (x>y, yx>«x(t)) = min f (XY, yx, ux(t)) (111)

y\’ eAY(y)

ux e LTy)
y =const

Po jego rozwigzaniu, przyjety funkcjonat jest juz tylko funkcja wektora y okres$long na
dopuszczalnym zhiorze cech projektowych Yx. W ten sposéb formutuje sie problem
wyboru optymalnych parametréw samolotu (zadanie parametryczne). Dla okre$lonego

zadania oraz charakterystyk sterowania (sekwencja, droga, harmonogram realizacji)
poszukuje sie minimum funkcji wielu zmiennych:

f (x’y>yx>ux(t)) = min f (x,y,yx,ux(t)) (112
y *YX
Yy = fix
ux = fix

Tylko w nielicznych, szczegélnych przypadkach mozliwe jest S$ciste rodzielenie
zdefiniowanych probleméw [5], Z reguly, uzyskanie rozwigzania (1.11) i (1.12) wymaga
stosowania procedur iteracyjnych, ktérych schematy zaleze¢ beda od rozmiaréw i metod
formutowania zadania bazowego (1.10).

Opisane wyzej zadanie analizy' i syntezy parametrow projektowych oraz
eksploatacyjnych samolotu, z racji ograniczenia wymagan tylko do jednego zadania
okresla sie mianem podejscia jednocelowego. Jest ono powszechnie stosowane w praktyce
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projektowej, przy czym w stosunku do przedstawionego, og6lnego modelu podlega
zazwyczaj dalszemu, znaczacemu uproszczeniu polegajgcemu na wigczeniu arbitralnie
ustalonych charakterystyk sterowania (np. masa tadunku handlowego, predkos¢ i wysoko$¢
przelotowa) w liste wymagan taktyczno-technicznych [8. 9]. Oznacza to , ze wielkosci
bedace w istocie rzeczy elementami wektoréw yx czy ux wiacza sie w definicje wektora
zadania x i ogranicza tym samym udziat projektanta do rozwigzania zagadnienia
parametrycznego.

Ogolniejszym modelem funkcjonowania samolotu jest tzw. model wielozadaniowy
(wielocelowy) [1, 2], w ktérym samolot opisuje sie jako wielofunkcyjny element systemu
lotniczego. Uwzglednia sie przy tym dwie istotne cechy samego samolotu i systemu:

»  Uniwersalnos¢ (wielocelowos$¢) samolotu, ktora okreslana jest przez mozliwosé i ko-
nieczno$¢ wykonywania réznorodnych zadan w réznych warunkach, przy czym
terminem wielocelowosci opisuje sie réznorodnos¢ nie tylko w sensie rodzaju zadan
lecz takze réznic ilosciowych miedzy zadaniami o jednorodnym charakterze. Mozliwe
charakterystyki zadan x e Rn, w zaleznosci od struktury zbioru zadan X, okresla sie
badz dyskretnym zbiorem wektoréw {x.,}, i= badz granica ciaglego obszaru

r(x).
*  Wieloelementowo$¢ i niejednorodnos¢ parku samolotow A, ktory tworzg samoloty'
roznego typu j = 1,..., m, o rdznej liczbie egzemplarzy' k = 1, . , Sj:

j :| k:l (113)

Powyzsze wzgledy powodujg, ze zardwno w zagadnieniach optymalizacji funkcjonowania
istniejgcego systemu lotniczego jak rdwniez projektowania nowego samolotu (elementu
systemu) wynikajg dodatkowe, ztozone kwestie zwigzane z mozliwoscig wykorzystania
roznych typéw samolotéw dla realizacji tego samego obszaru zadan, jedno Ilub
wielokrotnego uzycia samolotow' Cy tez ich grupowego funkcjonowania (operacje
militarne).

2. Model funkcjonow ania jednorodnego systemu lotniczego

Rozpatrzmy prosty przyktad ilustrujgcy’ analize funkcjonowania jednorodnego
(m = 1) systemu lotniczego. Zgodnie z definicjg zadania dynamicznego (1.11) zaktadamy,
Ze parametry' techniczne samolotu (typu) sg znane y =const, a optymalizacji podlegajg

charakterystyki eksploatacyjne {yx}, {ux(-)} i liczebnos¢ parku s.

Niech zbidr zadan okreslony bedzie przez catkowitg mase tadunku handlowego
mhy jaka w jednostce czasu (umownie w ciggu roku) nalezy' przetransportowaé w

identycznych warunkach, bez miedzylagdowania na odlegto$¢ blokowa Lb :

21)
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Jako charakterystyki sterowania przyjmiemy mase handlowg w jednym rejsie:
yx =[mh], mh<mrx 22

oraz czas blokowy rejsu (lub réwnowaznie predkos¢ blokowa Vb):

Ux() = [tb] I\_/tt)) Viom< vb < vioax (23)

Liczebnos¢ parku bedzie funkcjg tych parametrow, opisang przez stosunek catkowitej
liczby rejsow N£ niezbednych do przewiezienia tadunku m ~, do rozporzadzalnej liczb}'

rejsdwjednego samolotu N1£ :

Ns = ~ | Njy = — (2.4)
m h th
czTi:
Nv mhy th
S= —¢L y b (2.5)
mAll m h ~bl

gdzie th2 jest dysponowanym czasem eksploatacji jednego samolotu (nalotem rocznym):

Optymalne wartosci masy handlowej mh i predkosci blokowej Vb znajdziemy

minimalizujac catkowity7koszt wykonania zbioru zadan (2.1). jako sume kosztu paliwa
oraz pozostatych (bezposrednich i posrednich) kosztoéw eksploatacji:

mm FE£ (mh>Vb) = uuu (FPal + FI-Pal) (26)
Koszt paliwa okreslimy wg zaleznosci:

moal(mh, tb)
Fpat = Cjpal N i m pal = Cjpal m hS NT)
mh
za$ pozostate sktadniki wg formuly uogolniajacej stosowane w praktyce procedury
matematyczno-ekonomiczne [6, 7]:

Fs-pal = kv_pai tlES= KS_pd rahs (2.8)
h

gdzie cjpd jest cengjednostki masy paliwa, mpal masg paliwa zuzywang w jednym locie,
a kv_pai catkowitym kosztem godziny lotu z wylgczeniem paliwa (w og6lnym przypadku

zalezy on od liczebnosci parku samolotéw s).
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Wyznaczenie masy paliwa zuzywanej do realizacji pojedynczego zadania wymaga
rozwigzania uktadu réwnan rézniczkowych (1.1) przy zadanych ograniczeniach (1.3) i
warunkach brzegowych (1.2). Nie zmniejszajac ogolnosci rozwazan, a w szczegdlnosci
wnioskowania na temat zasadno$ci operowania wielocelowym modelem funkcjonowania
samolotu dla wyboru optymalnych charakterystyk jego eksploatacji, przyjmiemy do
przyktadowych obliczen wyidetlizowany schemat lotu poziomego na statej wysokosci, ze
statg predkoscia;

V =0 ; V(t0) = V(tk) = Vb
0=0;0(to))=0(tk) =0 2.9)
H=0;H(t0) = H(tk) = 0

Mase samolotu wyznaczymy jako sume masy operacyjnej pustego samolotu, masy
handlowej i zmiennej masy paliwa:

m(t) = magp + mh + mpal(t)

(210)
mpalW = - bjW PsW
przy czym, poza ograniczeniami okre$lonymi wyzej, musi zachodzic.
m(t0) < mmax ; n < nma
(2.17)
mpEE(tl)<m ~; mpal(tk)>m »

W réwnaniach tych b i Psznaczajag odpowiednio jednostkowe zuzycie paliwa i ciag
zespotu napedowego zalezne od predkosci obrotowej silnika, predkosci i wysokosci lotu.

Przy poczynionych zatozeniach ustalony lot poziomy realizowany bedzie poprzez
zmiang kata natarcia dla uzyskania wspotczynnika sity nosnej:

(2.13)
"u  P,VRS

oraz obrotéw silnika dla uzyskania ciagu niezbednego:

Ps(l) * PI(t) = TPHVb Scx(c.) 214>
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3. Przyktad obliczeniowy

Pokazemy wyniki obliczerh numerycznych jakie przeprowadzono dla odrzutowego
samolotu dyspozycyjnego Aerospatiale SN.601 Corvette [10] (y - ySNG0’ 5+’ .

Dane liczbowe okreslajace zbiér zadan (2.1), ograniczenia charakterystyk
technicznych, nalot roczny i $redni koszt godziny lotu przyjeto jak nastepuije:

X={mE- ky, Lb=1200km j
= 1000kg; = 1500kg; mop = 3700 kg;
Ictn zt
300 < Vb< 700— ; tbf = 1500h; ks_d =2000]j .

Przy zatozeniach dotyczacych trajektorii lotu (2.9), otrzymano zalezno$¢ masy
paliwa zuzywanego w jednym locie od predkosci blokowej i masy handlowej pokazang na
rysunku 1

200 300 400 500 600 Vb pf]
VR D D R R S

Rys. 1. Masa paliwa potrzebna do realizacji pojedynczego zadania w funkcji Vb i mh

Poniewaz masa paliwa jest wolno rosnaca funkcjg masy handlowej wiec minimum
stosunku masy paliwa do masy handlowej, determinujgce minimum kosztéw paliwa (2.8).
otrzymujemy zawsze dla maksymalnej masy handlowej - rysunek 2. Jesli wiec rozpatrywac
tylko koszt paliwa (zarébwno w pojedynczym zadaniu jak i dla zbioru zadan), to
optymalnymi wielkosciami zmiennych sterowania (2.2), (2.3) bedg maksymalna masa

handlowa mh = m”** oraz odpowiadajacajej ekonomiczna predkos¢ blokowa. Vb = Vbk.

1 Charakterystyki aerodynamiczne okres$lono na drodze obliczen.
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Pozostate koszty eksploatacji sa, przy zatozeniu ks_pal = const, liniowg funkcja
ilorazu czasu blokowego i masy handlowej (2.8). Poniewaz tb (podobnie jak mpal) jest

wolno rosnaca funkcjg masy handlowej wiec minimum tego sktadnika kosztow' otrzymamy
takze dla maksymalnej masy handlowej (rysunek 3). Uwzglednienie realnego spadku
kosztu godziny lotu ze wTiostem liczby samolotéw nie wptywa na ten fakt.

mHIpal L_

Sk kR RPRC
-k =

Sk e

L_L 11 L
0 200 400 600 800 mh [kg]

Rys. 2. Relacja mpal /m h w'funkcji Rys. 3. Relacja tb /mh w funkcji
mh, przy Lb, Vb = const. mh, przy Lb, mpd = const.

Tak wiec, ostatecznie mh = m” 3 i zwarunku (2.6) wyznaczy¢ nalezy optymalng

predkos¢ blokowa.

Na rysunkach 4 oraz 5 pokazano zalezno$¢ kosztéw realizacji zadania od pred-
kosci blokowej. Rysunek 4 ilustruje przypadek gdy cena paliwa jest wzglednie niska
(Gpal(l) = 2 jm / kg). Jak wida¢, w wariancie tym:

e Von) =V r, to znaczy samoloty powinny by¢ ekploatowane z maksymalng

predkoscia blokowa, ograniczong ze wzgledu na maksymalng mase paliwa do ok.
650 km/Ti (por. rys. 1),

e S(i) = smin(X), a wiec liczebnos¢ parku samolotow ySNELL realizujacych przyjety
zbiér zadan powinna minimalna (s = 10).

W wariancie drugim, ktérego wyniki pokazano na rysunku 5, przyjeto dwukrotnie
wiekszg cene paliwa. Jak wida¢ wzrost ceny paliwa jest na tyle znaczacy, iz optymalna
predkos¢ eksploatacji spada, a ekonomicznie uzasadniona liczebno$¢ parku rosnie:

Vb(n) « 575 km/h < Vimax,
e s(n) = 12> smin(X).
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Rys. 4. Koszt realizacji zbioru zadan Rys. 5. Koszt realizacji zbioru zadan
w funkcji Vb, przy- cjpal =2 jm/kg. w funkcji Vb.przy cjpa, =4 jm /kg

Powyzszy przyktad, cho¢ idealizuje zardwno opis zbioru zadan jak i warunkow
jego realizacji, w petni uzasadnia celowos$¢ systemowej analizy' funkcjonowania samolotu.
W rozwazonym tu aspekcie zadania dynamicznego ma on cechy analizy eksperckiej
zmierzajacej do wyboru wiasciwych warunkdw eksploatacji i liczebnosci parku samolotéw
zadanego typu, a gdyby powyzsze obliczenia przeprowadzi¢ dla innych, istniejagcych samo-
lotow takze wyboru najlepszego typu samolotu.

4. Ogolnienie modelu obliczeniowego i algorytmu rozwigzania

W og6lnym ujeciu, zadanie optymalizacji funkcjonowania jednorodnego parku
samolotow, realizujagcego pewien dyskretny zbiér zadan X, mozna opisa¢ jako problem
poszukiwania charakterystyk sterowania {yx, ux} minimalizujacych globalny wskaznika

jakosci (w terminach badan operacyjnych zwany kryterium operacji ztgczonej):

F (x >y, {yx>®x}>s) = min Z f (X>y’yx>ux>s) 41)
Jx eAY xgX
ux0 eU

i spetniajacych warunek konieczny realizacji zbioru zadan:

§ = ) Po(x " y> ye> uwx 0 ) (4-2)
xeX

gdzie: f (x,y, yx,ux,s) -wskaznik lokalnej efektywnosci (ograniczona, nieujemna

funkcja przyporzadkowujaca danym wektorom y, yx, ux i liczebnosci parku s warto$¢
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efektywnosci wykonania zadania x), p (X, ¥, YX, ux(-)) - operator okre$lajacy liczbe samo-

lotéw potrzebnych do realizacji pojedynczego zadania x.

Z racji nieliniowosci tunkcji f , operatora p, zaleznosci optymalnych charakte-
rystyk sterowania od liczby samolotéw oraz duzych rozmiaréw zadania rozwigzanie uktadu
rownan (4.1), (4.2) mozliwe jest tylko przy uzyciu metod numerycznych. lteracyjny
algorytm szukania zaproponowa¢ mozna parametiyzujagc zadanie wzgledem liczby sa-
molotéw [1], Przy s= const funkcja lokalnej efektywnosci f okreslona jest na zbiorze X,
a wyjsciowy problem jest réwnowazny zadaniu:

F(x>>{y8$<}) = min £ f(X,y, yX, UX,s= const)
yx eAY xeX
ux(-) eU

Z warunku minimum optymalizowanego funkcjonatu okresli€ mozna jedno-
parametryczng wzgledem s rodzing umownie-optymalnych sterowan "w szerokim
pojeciu™

VxeX:fy* u*}=aig min f(x,y,yxux,s = const) (4.3)

yx e AY
Ux s U

Podstawiajac powyzsze do (4.2) otrzymamy nieliniowe réwnanie wzgledem liczby
samolotow:

s= Z p(x>py><()) =0 (9 4-4)
xeX

ktérego rozwigzaniem jest optymalna ich liczba ? = ®Cs). Dla wartosci tej, wg (4.3)

otrzymamy dla kazdego x e X koncowy wariant optymalnego sterowania " w szerokim
rozumieniu™:

VxeX:|yx,ux| =arg min f(X,y,yX,ux,s=15)
yX e AY
ux eu
Opisana metoda rozwigzania sprowadza sie do nastepujacej procedury iteracyjnej:
(1) przyjmuje sie poczatkowe przyblizenie S> 0;
(2) wg (4.3), dla kazdego x eX wyznacza sie poczatkowe (lub kolejne) przyblizenie
programu sterowania w locie UX(¢) oraz wysterowania samolotu na ziemi yx,
(3) dla otrzymanej rodziny jyX,uxj, x eX wyznacza sie poprawiong warto$¢ s

z warunku (4.4). Nastepnie powtarza sie kroki (2) i (3) do uzyskania wymaganej
doktadnosci.
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Podkresli¢ nalezy, ze zbieznos¢ iteracji zaleze¢ bedzie od postaci modeli funcji lokalnej
efektywnosci f i operatora p, a zatem w kazdym przypadku wymaga indywidualnych
badan.
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Streszczenie

Tematem wykonanej pracy jest analiza wptywu sposobu wyznaczania sit aerodynamicznych najako$¢
odwzorowania wasnosci obiektu latajacego w numerycznej symulacji jego ruchu, a w szczegélnosci,
mozliwosci wykorzystania metod panelowych aerodynamiki numerycznej do wyznaczania sil i
momentéw aerodynamicznych. Przedstawiono przyjety model obliczeniowy ze szczeg6lnym
uwzglednieniem metody wyznaczania sil i momentéw aerodynamicznych dziatajacych na samolot.
Wykonano obliczenia dla przyktadowej geometrii samolotu 1-22 Iryda. Wyniki poréwnano z danymi
otrzymanymi z rejestratora lotu.

Spis oznaczen

a - kat natarcia,
- kat natawienia steru wysokosci,
0 - kat pochylenia samolotu,
H - natezenie osobliwosci,
4 - potencja] predkosci,
e - kat miedzy osig Ox a osig ciggu samolotu,
cP - wspotczynnik cisnienia,
Cxaa - pochodna sity oporu wzgledem zmiany kata natarcia samolotu,
Cxate - pochodna sity oporu wzgledem kata wychylenia steru wysokosci,
Cxa* - pochodna sity oporu wzgledem kata nastawienia statecznika poziomego

Cxaq - pochodna sity oporu wzgledem predkosci katowej pochylania,
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analogicznie dla sity nosnej i momentu pochylajacego,

c - cieciwa odniesienia,

g - przyspieszenie ziemskie,

" - wektor normalny do i-tego panela ptata (tub $ladu),

i« - kat natawienia statecznika poziomego,

Jy - moment bezwtadnosci samolotu wzgledem osi Oy,

m - masa samolotu,

Ma - liczba Macha,

q - ci$nienie dynamiczne,

Q - predkos¢ katowa pochylania,

Qc - catkowita predkos¢ na panelu (wypadkowa predkosé naptywu i predkosé
indukowana na panelu ptata),

S - powierzchnia odniesienia (nosna)

SCA - $rednia cieciwa aerodynamiczna,

\ - sktadowa predkosci na kierunku osi Ox samolotu,

V. - predkos$¢ niezaburzona,

v - predkos¢ na panelu ptata wynikajaca z obrotu samolotu,

- predkos¢ wypadkowa na panelu plata bedaca ztozeniem predkosci
niezaburzonej i predkosci wynikajacej z obrotu,

w - skfadowa predkosci na kierunku osi Oz samolotu,
X,,Za,Ma - sita oporu, sita no$na oraz moment pochylajacy samolot,
- wspotrzedne potozenia Srodka ciezkosci samolotu,
Xf, Zf - wsp6trzedne punktu przytozenia sity ciagu,
1. Wstep

Podczas symulacji ruchu samolotu zasadniczym problemem jest wyznaczenie sil
zewnetrznych dziatajagcych na samolot. Konieczne jest znalezienie kompromisu miedzy
dokladnoscig a efektywnoscig obliczeniowa zastosowanej metody wyzanczania tych sil.
Jednoczesnie, dane bedace podstawa modelu obliczeniowego aerodynamiki samolotu pochodza
czesto z réznych zrodet.

W modelach symulacyjnych zazwyczaj wykorzystywanajest postac¢ sit aerodynamicznych
bazujaca na ich rozwinieciu w szereg Taylora wzgledem parametréw stanu, ich pochodnych oraz
parametréw sterowania. Taka postac jest wygodna w przypadku korzystania z klasycznych metod
obliczania sit aerodynamicznych bazujacych na Zrodkach w rodzju ESDU Data Sheets [1] czy DVL
[2]. Metody te zostaty stworzone dla konwencjonalnych uktadéw aerodynamicznych i opieraja sie
na zatozeniach, ze ptat glowny samolotu znajduje sie w niezaburzonym, jednorodnym strumieniu
powietrza, ksztat ptatajest trapezowy a kadtub jest nienosny i odseparowany od piata i usterzenia.
W przypadku coraz czesciej pojawiajacych sie uktadow niekonwencjonalnych takich jak kaczka,
skrzydta zespolone (ang. join-wing), skrzydia pasmowe czy uktady o no$nych kadtubach,
powyzsze zatozenia nie sg spetnione. Pochodne aerodynamiczne obliczane tymi metodami moga
by¢ obarczone btedami a zastapienie ich poprzez wykorzystanie doswiadczalnych metod badan
tunelowych jest zbyt drogie i diugotrwate, zwiaszcza w poczatkowych etapach prac nad
samolotem.

Mozliwe jest réwniez wykorzystywanie innych zrodet obliczania sit aerodynamicznych
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dziatajgcych na samolot np. metod potencjalnych aerodynamiki obliczeniowej czy metody
pasowej, jednak kazda z wymienionych metod pozwala na uzyskanie informacji niepetnej i
koniecznejest zazwyczaj ich uzupetnienie danymi pochodzacymi z arkuszy inzynierskich [1], [2],

Celowym wydaje sie wiec opracowanie hybrydowej metody obliczania pochodnych
aerodynamicznych (lub sit i momentoéw aerodynamicznych dziatajgcych na samolot) bedacej
potaczeniem poszczeg6lnych metod i znacznie bardziej niezaleznej od przyjetego uktadu lub
konfiguracji aerodynamicznej.

2. Opis przyjetej metody.

Zatozono, iz podstawowg metoda, o kt6rg oparte bedzre wyznaczanie sit i momentow
aerodynamicznych, bedzie metoda oparta na teorii optywu potencjalnego [4], uzupetniona
wynikami otrzymanymi z arkuszy inzynierskich np. ESDU Data Sheets [1] lub, jesli to mozliwe,
z badan tunelowych.

Wzory (1) przedstawiajg, dla przypadku ruchu symetrycznego, rozwiniecie sit i
moment6w aerodynamicznych wzgledem pochodnych aerodynamicznych podzielone na trzy klasy:
cze$¢ statyczna czyli pochodne zalezne od kata natarcia i predkosci lotu, cze$¢ dynamiczng
(zalezng od predkosci katowych oraz pochodnych kata natarcia i predkosci lotu wzgledem czasu)
i czeS¢ pochodzaca od wychylen powierzchni sterowych.

X=qS C*at(aMa)+2—V {C QQ+C a)+C)G%86+Cxa. ij

CiTXaMa)+— (C Q+C d)+C S+C |,
2V Q * b e Ziw

(1)

a

Ma=qSc Ci¢(aMa)+— (CipQ+Cpry d)+C e 5 +Cpy
2V

Cze$¢ statyczna
(obliczenia klasyczne,
pomiary tunelowe)

Cze$¢ od sterowania

Crest d . (obliczenia klasyczne,
Zgsc aynamiczna omiary tunelowe
(obliczenia klasyczne) P y )

Rys.| przedstawia, ktére pochodne moga by¢ wyznaczone z metod panelowych (na
przykfadzie ruchu symetrycznego) dla réznych stopni uproszczen metody [3], Przestawione na
rys. 1 metody roznig sie przede wszystkim kosztem obliczeniowym.
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Metoda panelowa ustalona z ptaskim nieodksztatcalnym $ladem daje do$¢ dobre
przyblizenie dla pochodnych zaleznych od kata natarcia. Wptyw predkosci lotu mozna dodatkowo
uwzglednié¢ poprzez wspotczynnik Prandla-Glauerta (zalezny od liczby Macha). Metoda jest wazna
w zakresie predkosci do ok. 0.75 Ma. Wptyw predkosci katowej mozemy uwzgledni¢ poprzez
modyfikacje optywu wynikajaca z natozenia na przeptyw niezabui2ony sktadowej od predkosci
katowe] (metoda panelowa ustalona - $lad plaski, obrot). Wptyw pochodnej kata natarcia i
predkosci lotu wzgledem czasu na charakterystyki aerodynamiczne uwzgledniony jest w metodzie
nieustalonej (plaski $lad - pierwsze przyblizenie, $lad odksztatcalny - wynik dokfadny).

METODA PANELOWA METODA PANELOWA METODA PANELOWA  METODA PANELOWA
USTALONA -$LAD USTALONA -SLAD NIEUSTALONA -SLAD  NIEUSTALONA -SLAD
PLASKI, BEZ OBROTU PLASKI, OBROT PLASKI, OBROT PO TORZE, OBROT
Cze$¢ statyczna Czesé statyczna Czes statyczna Czesé statyczna
Pochodne po Q Pochodnepo Q Pochodne po Q
Pochodnepo a* Pochodnepo o *
(pierwsze przyblizenie) (wynik doktadniejszy)

Rys. 1 Kolejne rozszerzenia metody panelowej

Niestety, metoda ta nie pozwala na uwzglednienie oporu tarcia (przy do$¢ dobrym
odwzorowaniu oporu indukowanego) przez co jego wpltyw powinien by¢ uwzgledniony z innych
zrédet (np. [1]).

Wptyw wychyler powierzchni sterowych moze by¢ wyznaczony z metod panelowych lecz
ze wzgledu na zwiekszony koszt obliczeniowy powinien by¢ uwzgledniony poprzez uzupetnienie
sit i momentéw aerodynamicznych pochodnymi od sterowania wyznaczonymi poza procesem
symulacji ruchu.

Rys.2 przedstawia schemat blokowy przyjetego modelu obliczeniowego. Sity i momenty
aerodynamiczne wyznaczane sg bezposrednio w procesie symulacyjnym z metody panelowej
nieustalonej z $ladem odksztatcalnym wzdtuz toru lotu i uzupetnione pochodnymi
aerodynamicznymi uzyskanymi z arkuszy inzynierskich.
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xo(lo) Atmosfera
(turbulencja)

J v X(t+AD=X(D)+F(x(t),t) At

F7(I)-cze$€ sitwizmczem z innych Zrédet

Rys. 2 Schemat blokowy przyjetego modelu obliczeniowego.

3. Model fizyczny i matematyczny.

Ponizej przedstawiony jest przyjety model fizyczny i matematyczny symulacji ruchu
samolotu.

Zatozono, ze samolot jest nieodksztatcalng brytg sztywng o trzech stopniach swobody,
poruszajacasie symetiycznym ruchem plaskim w ptaszczyznie grawitacyjnejoraz, ze mozliwe jest
obliczenie sit i momentéw’ aerodynamicznych, dziatajacych w danej chwili na samolot, z
rozwigzania réwnania optywu potencjalnego uzupetnionych o dane pochodzace z innych Zrédet.

Na samolot dziatajgnastepujace sity zewnetrzne:

a) sity grawitacyjne,
b) sity aerodynamiczne,
c) sita ciggu i momenty' giroskopowe.

Dynamiczne réwnania ruchu wyprowadzono z uogélnionych réwnan zmiany pedu i
zmiany kretu bryly sztywnej w ukladzie zwigzanym Oxyz o poczatku w punkcie O (przyjeto
potozenie punktu O w 0.25 SCA) i osi Ox rownolegtej do SCA skrzydta [5][6] (rys.3).
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Réwnania ruchu mozna przedstawi¢ w nastepujacej formie [6]:

MAHIMWMAQ

gdzie M jest macierzg bezwtadnosci:

mO0 ¥
M=o m -Sr
Y -XYy
K macierzg kinematyczna:
0o Qo
K=-Q 0o
W-Uo0
V jest wektorem stanu:

VHU W, of

a Q wektorem sit zewnetrznych:

@)

®

(4)

®)
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xT
Q-Qg+Qa+Qt~ tza * LT (®)

m g mt
Wektor sil masowych przytozonych w $rodku ciezkosci samolotu mozna przedstawi¢ w postaci:

-mg sin©
mg cos© 7
-mg (zcsin© +xsccos0)

mg

Przyjmujac zatozenie, ze sita ciagu dziata w plaszczyznie symetrii OXZ samolotu wektor ciggu
mozna przedstawi¢ jako:

"XT' T COSYy,
1T = - T sircfiy. 8
mt T (zf cos(j)r +xr sin())J)

Wektor sit i momentow od sit aerodynamicznych mozna przedstawi¢ w postaci:

-Xacosa +Zasina
7o = -Zacosa -X sina 9)

W)
gdzie Xj.Z*M,, mozna zapisa¢ w postaci:

Xa-qS C;:XaMa)+ » { C * C xaa)+Cxabe
2V

7a=1Ss CgaaMa)'l'zv—(ngQ"CQE\)"'C 5(b"'C ‘hi,, (10)

Ma-qSc Cl;r(d\ﬂa) oy (Crag Oll{;ndéa)-l.Cmif,'Se _IC;naifj H

Sktadowe sit i momentéw pochodzace od sterowania oraz dodatkowe opory wyznaczone
sg poza procesem symulacyjnym i uwzgledniane jako wielomiany zalezne od zmiennych stanu,
natomiast obliczenia sit i momentéw aerodynamicznych za pomoca metody panelowej
umieszczone sg wewnatrz procesu symulacyjnego.
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4. Model fizyczny i matematyczny optywu.

Do obliczenia sit i momentéw aerodynamicznych dziatajacych na samolot wykorzystano
model optywu bazujacy na réwnaniu Laplace'a dla potencjatu zaburzen [3] [4], do kt6rego
sprowadza sie réwnanie ruchu ptynu po przyjeciu nastepujacych zatozen:

- ptyn jest nielepki i niescisliwy,
-brak jest oderwan,
- optyw jest bezwirowy (z wyjatkiem $ladu).

Z przyjetych zatozen fizycznych wynika, ze istnieje potencjat zaburzenia predkosci
spetniajacy réwnanie Laplace’a

vab=o 0l

Przyjety do obliczeri model samolotu opisany jest jako uktad nieskoriczenie cienkich
powierzchni utworzonych przez szkieletowe profili ptatow (rys.4).

Rys. 4  Przyjety uktad odniesienia w ktérym zdefiniowana jest geometria samolotu na potrzeby
metody panelowej.

Rozwigzaniem réwnania Laplace a jest w takim przypadku rozktad osobliwosci na
powierzchniach ptatow i $ladéw wirowych. Powierzchnia ptatow jest dzielona na dyskretne
elementy powierzchniowe. Predkos$¢ catkowita w punkcie P jest wtedy réwna sumie catek
nastepujacej postaci:
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8 SVPVL @

k-1 471j dn dn

Kazda z catek odpowiada jednemu elementowi powierzchniowemu. Jezeli zatozy' sie postac
rozktadu powierzchniowego osobliwosci np. rozktad staty - mozna catki zamieni¢ na iloczyn
natezenia osobliwosci i wspotczynnika zaleznego od geometrii i potozenia danego elementu.
Uzupetniajac to o warunek brzegowy (w tym przypadku warunek stycznosci przeptywu do
powierzchni ptatow - warunek Neumanna) zalezno$¢ mozna zapisa¢ w postaci.

£ HWVSP>ni+z ~ (P)-n=-"Vudth i=\.N (13)
k=i =i A

lub w postaci macierzowej:

[WM=RHS (14)

gdzie [W ] jest macierzg wspdtczynnikdw wptywu, [Ji] jest wektorem niewiadomych natezen
osobliwosci a RHS jest wektorem prawych stron.

Rozktad osobliwosci otrzymany z rozwigzania uktadu réwnan, jednoznacznie wyznacza
pole predkosci na powierzchni i w obszarze wokét samolotu.

Rozk}ad ci$mema obliczono z réwnania Bemoulliego:

Qc 2 ad)
v 1 (15)

Vund Vv L dt

skad bezposrednio mozna wyznaczy¢ sity i momenty aerodynamiczne dziatajace na samolot.
Na rys.5 przedstawiono schemat algorytmu obliczeniowego.
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Rys. 5 Schemat algorytmu obliczeniowego.

5. Wyniki obliczen.

Na podstawie przedstawionego powyzej modelu matematycznego zostat stworzony pakiet
obliczeniowy pod nazwg QL-Sym. Jest on rozwinieciem programu do obliczen charakterystyk
aerodynamicznych samolotéw za pomocg metod panelowych niskiego izedu QL-Panel [4],
Modyfikacja programu polegta na zaprogramowaniu nieustalonej metody panelowej w procesie
symulacji ruchu samolotu, dotaczeniu modutu do obliczen sit i momentéw aerodynamicznych
pochodzacych od sterowania i oporu dodatkowego i zaimplementowaniu procedury catkujacej
réwnania ruchu. Program jest napisany w jezyku Pascal. Do catkowania réwnai ruchu
wykorzystano algorytm Eulera, liczacy krokowo wartosci wektora X(t) wedhug zaleznosci:

X (t+A=X{t)+F{X{t),)-M (16)

Zmienne sterujace moggby¢ przekazywane do programu w foimie plikow zawierajacych
dyskretne warto$ci wychylen sterow w funkcji czasu lub w sposéb programowy.

Obliczenia wykonano dla prostej konfiguracji testowej ptat-usterzenie wzorowanej na
geometrii samolotu 1-22 Iryda (rys.6).
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Rys. 6 Geometria przyjetego modelu samolotu

247

Przeprowadzono numeryczng symulacje symetiycznego ruchu samolotu dla zadanego
dyskretnie w funkcji czasu wychylenia steru wysokosci. Obliczenia wykonano dla sil
wyznaczonych z metody panelowej ze $ladem wirowym uktadajacym sie wzdtuz toru lotu,
charakterystyk uzupetnionych pochodnymi otrzymanymi na drodze badar tunelowych, oraz, dla
poréwnania, metodg linii nosnej (najwiekszy stopien uproszczen metod aerodynamiki
numerycznej i najmniejszy koszt obliczeniowy). Wyniki obliczeri poréwnano z danymi

otrzymanymi z rejestratora lotu.

Tabela 1 przedstawia poréwnanie wybranych pochodnych aerodynamicznych
otrzymanych z metody linii no$nej, metody panelowej i charakterystyk bedacych kombinacja

danych z dmuchan tunelowych zweryfikowanych badaniami w locie.

Pochodna metoda Imii nosnej metoda panelowa

-0.0916
0.0752
Cm, 0.1290
Cm. -0.0566
CZq 10.9100
Chlg -7.1530

(238 / 700 paneli)
-0.0702
0.0959
0.1280
-0.0299
9.0400
7.4000
-8.3000

-5.8340

charakteiystyki z

badan w locie
-0.0715
0.0968
0.0272

-0.0080

4.0260

-4.5170
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Rys. 7 Zmiana kata wychylenia steru wysokosci wfunkcji czasu. t [S]

metoda linii no$nej
zapis lotu
metoda panelowa

m0.05

«0.15 —
0 10 20 30 40 50 60 t[s] 70

Rys. 8 Predkos$¢ katowa pochylenia wfunkcji czasu dla réznych metod liczenia sil aerodynamicznych.
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Rys.9 Zmiana kata pochylenia wfunkcji czasu dla réznych metod liczenia sil aerodynamicznych.

3,500

0 10 20 30 40 50 60t[s] Vo

Rys. 10 Zmiana wysokosci lotu dla modeli obliczeniowych wykorzystujacych rézne warianty liczenia sit.
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zapis z lotu
charakterystyki kombinowane (tunel+oblliczenla)

metoda panelowa

Rys.U Zmiana wysokoici lotu dla sit Uczonych z metody panelowej i charakterystyk kombinowanych.
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Wykres na rys.7 przedstawia zmiane kata wychylenia steru wysokosci w funkcji czasu.
Wykresy na iys.8-12 przedstawiajaprzebieg predkosci katowej pochylania, zmiane wysokosci lotu
i kat pochylenia samolotu dla réznych wariantdw obliczen.

6. Podsumowanie

Do przyktadowych obliczen wykorzystano bardzo uproszczony model obliczeniowy
(pominieto wptyw kadtuba, $lad wirowy niedoksztatcalny, dyskretyzacja geometrii matg liczbg
paneli). Wynikiem tego sg pewne rozbieznosci wynikow otrzymanych z metody panelowej w
poréwnaniu z charakterystykami otrzymanymi z badan w locie (rys.8-12). Jak wida¢ z tab.l
warto$ci Cz« i C% zostaly wyznaczone ze zdecydowanie lepszg doktadnoscig niz za pomoca
metody linii nosnej.Duza réznica wynikoéw dla Cm i Cj, wynika przede wszystkim z faktu
pominiecia w obliczeniach kadtuba. Praca [4] wykazuje, ze po zamodelowamu kadtuba wyniki
obliczen i charakterystyki pomierzone zgadzaja sie z doktadonoscig 5-10%. Na pochodne zalezne
od predkosci katowej (ostatnie dwa wiersze tab. 1) najwiekszy wptyw ma gestos¢ dyskretyzacji
powierzchni samolotu (zamieszczono wyniki dla 238 i 700 paneli) oraz kadtub. Przyjecie
odksztatcalnego $ladu pozwolitoby uwzgledni¢ wptyw zmiany parametréw ruchu (np. predkosci
i kata natarcia) w czasie na sity i momenty aerodynamiczne dziatajgce na samolot

Wydaje sieg, ze zaistniate w niektdrych przypadkach obliczeniowych rozbieznosci bedzie
mozna zmniejszy¢ po przyjeciu bardziej skomplikowanego modelu samolotu bedacego
kompromisem miedzy doktadnos$cig obliczen a kosztem obliczeniowym (w petni zamodelowana
geometria z kadtubem i ew. odksztatcalny $lad).
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Streszczenie

W pracy przedstawiono symulatory lotu i kierowania ruchem lotniczym uzytkowane na
terytorium Polski. Podano efekty uzyskane dzigki zastosowaniu tych urzadzen i warunki ich
kompatybilnosci.

1. WSTEP

W procesie eksploatacji statkow powietrznych (SP) podstawowe znaczenie majg
symulatory lotu, naprowadzania oraz kontroli ruchu lotniczego. Zastosowanie tych urzadzen
w procesie treningu pozwolito znacznie obnizy¢ koszt szkolenia przy radykalnej poprawie

bezpieczenstwa lotdbw. W Polsce eksploatowane sg nastepujace urzadzenia [2,13]:

- IAPETUS (symulator lotu o 6 stopniach swobody samolotu TS-11 ISKRA) [4],
- KTS-4K (stacjonarny symulator lotu samolotu MiG-21 Bis, zblizony do klasy

urzadzen weapon system treiner) [5],

- TS-11 (stacjonarny symulator lotu samolotu TS-11 ISKRA, posredni pomiedzy

klasg weapon system treiner a symulatorami kompleksowymi) [7],

- PZL-130 (stacjonarny symulator lotu samolotu PZL-130 ORLIK, posredni
pomiedzy klasg weapon system treiner a symulatorami kompleksowymi) [6],

- symulator kierowania cywilnym ruchem lotniczym IKS-80 [2,8,13],

- symulator naprowadzania i kierowania wojskowym ruchem lotniczym SN-79

[2,8,13].



254 PTMTS

Wedtug analiz ekonomicznych [2,13] kazda ztotéwka zainwestowana w budowe urzadzen
symulacyjnych daje okoto 300 ztotych oszczednosci wymiernych kosztéw eksploatacji
systemu lotniczego. Wazace sg rowniez oszczednosci kosztow niewymiernych, gtownie w
postaci zdrowia i zycia ludzkiego oraz ekologii [13].

Warunkiem efektywnosci tych urzadzen jest poprawne modelowanie wasciwosci
symulowanych SP (dynamiki ruchu, proceséw sterowania i eksploatacyjnych) [1,10,13].
O ocenie jakosci modelowania decyduje wynik analizy korelacji charakterystyk (i ich
pochodnych) urzadzenia i rzeczywistego SP (1) w czasie \P (x.)l: sterowania 5;(t}),
wspotrzednych liniowych Xf(xf) i katowych ~(x.), predkosci (liniowych i katowych)
K(t;), fl.-Cc), katéw (natarcia, $lizgu i toru) a*(x), p‘(x,), y‘(x.), predkosci katowych
zespotow napedowych u{(Xj), wydatkéw paliwa 0(x.), wielkosci charakteryzujacych stan:
zespotdw napedowych $‘(x,), platowca alt ), instalacji poktadowych jxXC), lokalnych
parametréw drgan konstrukcji ptatowca jc/(t.), i innych - dla identycznych parametrow

Srodowiska %(x,), w ktérym odbywa sie ruch SP [1,9,13],

[~ 1=[5",), tfr), X(xh, XM, X,(T), 0(x0, ~(t,), $(x0,
Q.-(Xj), Q4Tf o~ij), Pjft), T/fal), m(xf, arxj), a (xf, a (xf), ~
PO, AR, PrOx), y(xj), y(x3), v(x.), @)(t), «'(x),

X *(xj), X\z), i i(xD), x(T)> HiCtj), .. 1

2. SYMULATORY LOTU

Schemat funkcjonalny symulatora lotu pokazano na rys. 1. O jakosci symulatora
lotu decyduja:

- posta¢ modelu fizycznego SP jako bryly, modele fizyczne jego wyposazenia,
posta¢ i zakres modelu zjawisk fizycznych wystepujacych w otoczeniu SP
(Srodowisku) [1,8,10,12,13],

- posta¢ matematyczna modelu (w tym sposob okreslenia potozenia przestrzennego)
[1,8,10,12,13],

- rodzaj i doktadno$¢ metod numerycznych, rodzaj hardware’u i software’u maszyn
matematycznych zasosowanych w symulatorze [13],

< rodzaj i doktadno$¢ metod i aparatury pomiarowej stosowanej przy okresleniu
charakterystyk SP i badaniach symulatora [13].

Posta¢ modelu fizycznego decyduje o mozliwej do osiagniecia doktadnosci modelu w sensie
jakosci odwzorowania rzeczywistych zjawisk. Przyktadowo, model fizyczny wojskowego
SP (okoto- i naddzwiekowego) moze by¢ z zadowalajaca doktadnoscig przedstawiony jako
bryta sztywna o liczbie stopni swobody: ¢ + (liczba zespotéw napedowych*liczba watdéw
w napedzie)+ liczba ruchomych elementéw konfiguracji ptatowca. O doktadnosci



"ML-VII” 1996 255

okreslenia potozenia przestrzennego symulowanego SP decyduje posta¢ zwigzkow
kinematycznych. O poprawnos$ci odwzorowania niektorych zjawisk decyduje postac sit i
momentow aerodynamicznych, a szczeg6lnie ich zalezno$¢ od przyspieszen liniowych i
katowych. Dla zagadnieri modelowania ruchu o silnej dynamice zaleznosci te powinny by¢
uwzglednione, poniewaz pominiecie ich prowadzi do powstawania narastajgcych w czasie
btedow okreslenia kinematyki i dynamiki modelu (2-4) symulowanego obiektu.

Ui X +m X +[Cl =m (X, X, .. . a, 5, 6, (2)

=fiu, v, w, 1>,e, (o]

X
y =f (u v, w, <0, t0
i =f (u, v, w, <5 0, iJO )
& =f(P, Q R ¢6, 30
o =f(P,Q ,R, <> 0, t)
~ =f (P, Q, R, 0, tir)

p =fix, vy, z, T, V)
P =f (x,y,z, T, p, V)

T =f (X,v, z, V)

(©)

n =f(x, y,z, T, p)
Vw =f (x,y, z, T, p, t)

=/ («, v, w, Y, Z, p, P, t)

V , V,L, T, HA pd, pw, i,n) ~f ~ .

@

V, Vo Q, Q
......... N, I, t)
gdzie:
hi\ \B\ IC\ [F] - macierze
X, X,y @, ey 8, 5, ...,Q, fl, ,..,p - parametry charakterystyczne (kinematyczne

i dynamiczne

u, v, w, $3 o, tr - predkosci liniowe i katy potozenia przestrzennego
X, Y, i, §3 o, it - pochodne wspotrzednych liniowych i katow
P, Q, R - predkosci katowe

p, T, p, (A VW Ow - parametry $rodowiska
6W Vv, I, t, nha, pd pwi, n) © Parametry sterowania

X, X, oy A A, ... V.V ... fl, Q,.... 45 ..., N, | - parametry charakterysty
< - czas
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Funkcjonowanie symulatora jest bezposrednio uzaleznione od $redniej mocy obliczeniowej

jego systemu informatycznego (maszyny matematycznej), a w tym od nastepujacych
parametrow [11,13,15]:

hardware’u: rodzaju procesora, czestotliwosci zegara, struktury hardware’u, szyny
danych, wielkosci i struktury pamieci operacyjnej, dtugosci stowa maszynowego,
software’u: systemu operacyjnego, obstugi wejscia-wyjscia, aplikacji metod
numerycznych, jezyka programowania.

imitatory [imitatory
wyposazenia Srodowiska
pokfadowego % poktadowego

imitatory

organéw

sterowania [l O

o pilot W ... >< instruktor

imitatory

przecigzen K —
imitatory . I
systemow IcT)I:g;?er
lacznosci otoczenia
i radiolokacji

¢

¢

system informatyczny
(hardware, software,
1/0, pamie¢, interface)

Rysunek 1 Schemat funkcjonalny symulatora lotu

Od rodzaju i struktury systemu informatycznego uzalezniona jest rdwniez mozliwo$é
wspOtpracy tych urzadzen z innymi typami symulatoréw i tak:

- symulator IAPETUS (dedykowana sie¢ informatyczna 14 komputeréw o sztywnej

strukturze) moze wspdtpracowaé z innymi urzadzeniami wylgcznie poprzez
specjalizowane interface [4],
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- KTS-4K (o strukturze jak wyzej) wymaga identycznych jak IAPETUS urzadzen
wspotpracy [5],

- TS-11 i PZL-130 (UNIX-owa, wieloprocesorowa sie¢ informatyczna czasu
rzeczywistego) mogk wspdtpracowaé z innymi symulatorami poprzez transmisje
sygnatéw w sieci ETHERNET [6,7].

3. SYMULATORY NAPROWADZANIA | KONTROLI RUCHU LOTNICZEGO

Schemat funkcjonalny symulatora pokazano na rys. 2.

Rysunek 2 Schemat funkcjonalny symulatora kierowania ruchem lotniczym (naprowadzania)

Symulatory naprowadzania i kontroli ruchu lotniczego sg funkcjonalnie
tozsame. Imitujg sytuacje powietrzng i zobrazowujg ja na ekranach
typowych wskaznikéw radiolokacyjnych. Ponadto imitujg tlo akustyczne
towarzyszace tej sytuacji. Mogga sktadac sie z jednego modutu (na przyktad
operatora naprowadzania) lub stanowi¢ zesp6t wspétpracujacych modutéw,
imitujgcy kompleksowe stanowisko kierowania ruchem lotniczym [2,3,8,11,
13,15,16}. Ze wzgledu a priori na zatozong strukture sieciowg mozliwa jest
wspotpraca tych urzadzen z iinymi typami symulatoréw.
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4. WARUNKI KOMPATYBILNOSCI SYMULATOROW

Schemat funkcjonalny wspotpracy symulatora kierowania ruchem lotniczym
(naprowadzania) i symulatoréw lotu pokazano na rys. 3.

J pilot — ™ instruktor

ZSL T
kp! Y |G

X

system informatyczny
(hardware, software,

%IW) 1/0, pamig¢, interface)

| N
\indcuEnf!

& (system informatyczny
A i (hardware, software,
|1/0, pamiec, interface)

Rysunek 3 Schemat funkcjonalny wspdtpracy symulatora kierowania ruchem lotniczym
(naprowadzania) i symulatoréw lotu

Interface wystepujacy w tej strukturze moze by¢ zaréwno urzadzeniem hardware’owym jak
i odpowiednim softwarem. Jezeli zatozymy zgodno$¢ hardware’owa wspdtpracujacych
urzadzen (moze to by¢ osiagniete zaréwno poprzez a priori zatozong strukture systemoéw
informatycznych jak i poprzez dodatkowe specjalizowane urzadzenia dopasowujgce standard
komunikacyjny), to mozna okresli¢ niezbedne i wystarczaja ce warunki ich kompatybilnosci.
Symulatory sg kompatybilne, jezeli:

- podstawa tych urzadzen sg identycznie okre$lone pod wzgledem dynamiki ruchu
i sterowania modele matematyczne ruchu symulowanych obiektow,

modele matematyczne ruchu symulowanych obiektéw korzystajg z identycznych
macierzy charakterystyk aerodynamicznych i dynamicznych,

zastosowano identyczne modele procedur funkcjonowania symulowanych obiektow.
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Podane tutaj warunki kompatybilnosci maja istotny wptyw na efekty ekonomiczne
przedsiewziecia, ktérego celem jest sie¢ symulatorow lotu oraz kierowania ruchem
lotniczym. Poszczegolne urzadzenia umozliwiajg trening pojedynczych operatoréw. Sie¢
daje dodatkowo mozliwosé treningu zespotu, tworzac nowajakosé treningu lotniczego [14],
Kompatybilno$¢ osiggnieta na poziomie software’u daje o rzad wielkosci nizszy koszt
tworzenia sieci niz zgodno$¢ wymuszona na poziomie hardware’owycb interface ico za tym
idzie nie wpetni wykorzystujaca potencjalne mozliwosci kazdego z elementéw sktadowych
systemu.

5. PODSUMOWANIE

Zastosowanie w procesie eksploatacji statkow powietrznych symulatoréw lotu,
naprowadzania oraz kontroli ruchu lotniczego pozwolito znacznie obnizy¢ koszt szkolenia
przy radykalnej poprawie bezpieczenstwa lotow. Warunkiem efektywnosci tych urzadzen
jest poprawne modelowanie wiasciwosci symulowanych SP. Wspoltpraca tych urzadzen
tworzy nowg jakos¢ treningu lotniczego, dajac mozliwos¢ treningu zespotu. Wspotpraca
mozliwajest poprzez specjalizowane hardware’owe interface lub poprzez software’owg sie¢
informatyczna. Kompatybilno$¢ osiggnieta na poziomie software’u daje o rzad wielkosci
nizszy koszt tworzenia sieci niz zgodno$¢ wymuszona na poziomie hardware. Spetnienie
warunkéw software’owej kompatybilnosci ma istotny wptyw na efekty ekonomiczne
funkcjonowania sieci symulatoréw.
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Streszczenie
Praca dotyczy opracowania modelu symulacyjnego dynamiki lotu sterowanego statku powietrznego
z ksztattowanymi wiasnosciami lotnymi. Zawiera ona podstawowe réwnania ruchu obiektu z wyko-
rzystaniem przeciazen oraz zaleznosci kinematyczne predkosci liniowych i katowych. Zamieszczo-
no przyktadowe wyniki obliczen.

1. Wstep

Problemy modelowania dynamiki lotu statkéw powietrznych rozpatrywane sg w
szeregu pracach (miedzy innymi w: [1, 2, 3, 4]). W wymienionych pracach, w réwnaniach
ruchu statkdw powietrznych, wykorzystuje sie bezposrednio charakterystyki aerodyna-
miczne, jako funkcje parametréw lotu i sterowania. W niniejszej pracy, w przeciwienstwie
do ww. do modelowania dynamiki lotu statkow powietrznych wykorzystano réwnania
zwrotnosci. W tych réwnaniach cechy statku powietrznego opisujg charakterystyki zwrot-
nosci. Nadmieni¢ nalezy’, ze rownania i charakterystyki zwrotnosci sa powszechnie wyko-
rzystywane w procedurach obrébki wynikdw badan w locie.

Przeznaczeniem wymienionego modelu sg gtownie symulatory szkolenia zatdg
kierowania ruchem lotniczym jak réwniez symulatory' stuzace do zobrazowania pola walki.
W tych symulatorach wymagane jest aby statki powietrzne odwzorowywaty rzeczywiste
obiekty, bedace aktualnie na wyposazeniu lotnictwa, jak réwniez od nich odbiegaty’. Symu-
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lowanie tego drugiego typu charakteiystyk osiggowych i manewrowych wykorzystuje sie
gtownie do celéw szkolenia, a osigga sie je na drodze odpowiedniego (w zaleznosci od
potrzeb szkolenia) ksztattowania.

Charakterystyki zwrotnosci okres$lajg zaleznosci: wektora przecigzenia n i pred-

kosci katowej k od parametrow lotu i czasu. Czas rozumiany jest tu jako parametr, w

ktorym moze by¢ uzyskana okreslona wartos¢ przecigzenia lub predkosci katowej statku
powietrznego,

n="f(Ma,ht,..), ()

k=f(Ma,h t,...), (2)
gdzie:

B -[n x,iiy,nz]T, (3)

k =[k,S$,ed. (4)

2. Réwnania ruchu

Stosujac podstawowe zasady mechaniki, przedstawiono wyprowadzone réwnania
zwrotnosci [3], Réwnania te posiadajg nastepujace postaci (rys. 1):

V XX

$ :eve,etnyy (5)
E
gdzie:

6
vi (6)

V0cos9

cosScose  cos9sins  -sinS

E,= -sin3cose -sindsine -cos3 )

sins cose
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cosTcos© sinT cos© -sin®©

€cosTsui© sin® + sin'Fsin©sin<I>+ ¢cos©sin®
E= -sinYcos® -i-cosYcos® (8)

cosT sin© cos”>+ sin'Fsin©cos<I>+ cos©cos<&

+sin'FsinO -cos¥sin<|>

“ XX
Natomiast wektor Dy Zzaleznyjest od przeciazenia: nX nyi nz, oraz katow po-

n,

chylenia i przechylenia statku powietrznego,

gdzie:
n”™ =nx- sin®©,
oyy =- 1M +¢0sOsin®, )]
n,, = -n, +cos©cos<I>.

Do okre$lenia  katowego potozenia statku powietrznego zastosowano predkosci
katowe Eulera, powszechnie stosowane w mechanice,

© SEQ (10)

Nizej podana zalezno$¢ opisuje liniowe wspdtrzedne przestrzennego potozenia
statku powietrznego.

X cos”cose
Y =vO0 cos9sins V)
z sinS

W rozwazaniach rozpatruje sie zaleznosci pomiedzy k,S,$ a predkosciami
katowymi w uktadzie wspdtrzednych zwigzanym z ziemig OXYZ (rys. 1).
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gdzie:

Relacje pomiedzy predkosciami katowymi w ukfadzie zwigzanym z obiektem, a
predkosciami katowymi k , S , e , okreélaja zwiazki:
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cosScoss -sins 0
Eg= cos&sins cose O (14)
-sin9 0 1

3. Przykfadowe wyniki

Zwigzki przedstawione w pkt. 2 wykorzystano do opracowania programu kompu-
terowego dynamiki lotu statku powietrznego. Znajomos¢ charakterystyk zwrotnosci oraz
zastosowane prawa sterowania, pozwolity na wyznaczenie parametréw ruchu statku po-
wietrznego. W progTamie komputerowym zastosowano nizej przedstawione podejscie do
opisu charakterystyk zwrotnosci.

Przyktadowo wspotczynnik przecigzenia podtuznego nxjest sumg wspétczynnikow
od oporu aerodynamicznego (indeks a) i od ciggu zespotu napedowego statku powietrzne-
go (indeks s):

nx="xa ®cm

Przecigzenie podtuzne n,, wywodzace sie od ciggu zespotu napedowego jest funk-
cjg barometrycznej wysokosci lotu, liczby Macha, jak réwniez nastawy ciagu (zakresu
pracy zespotu napedowego), ktéra w programie moze przyjmowac wartosci (w zaleznosci
od potrzeb) od 0 do 100%

Zaleznos$¢ rozporzadzalnego przecigzenia podtuznego od liczby Macha dla réz-
nych przecigzen normalnych, przy nastawie ciggu wynoszacej 100%, otrzymana wg wyzej
pokazanego sposobu (dla jednego z samolotoéw eksploatowanych w Polsce) zostata przed-
stawiona na rys. 2.

Przecigzenia normalne nz w funkcji liczby Macha dla wybranych konfiguracji
lotu. okres$la sie zawsze dla konkretnego samolotu w badaniach i przedstawia na wykre-
sach, powszechnie znanychjako krzywe buffetingowe (rys. 3).

W ww. modelu wykorzystuje sie réwniez charakterystyki dynamiczne, ktore opisu-
ja zmiane w czasie wybranych (zadanych) parametréw lotu statku powietrznego.

W ogélnym przypadku zmiane zakresu pracy zespolu napedowego opisuje nizej
podane réwnanie rozniczkowe zwyczajne, w ktérym dla przyktadu przedstawiono zmiane w
czasie nastawy zakresu pracy silnika n,,,.

(16)
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Rys. 2. Zalezno$¢ rozporzadzalnego przecigzenia podtuznego od liczby
Macha dla réznych przecigzen normalnych

Rys. 3. Poktadowa krzywa buffetingowa statku powietrznego

Na rys.4. przedstawiono przyktadowsg zmiane zakresu pracy silnika dla zmiennej
W czasie nastawy.
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Rys. 4. Zmiana zakresu pracy silnika n, wywotana zmiang nastawy
obrotow

Na rysunkach 5, 6, 7 przedstawiono wyniki obliczen wykonanych z pomoca
przedstawionego w niniejszym opracowaniu modelu symulacyjnego.

Rys. 5. Potpetle dla réznych nz wprowa-
dzenia
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PREDKOSC [km/h) (a ) TETATORU 1] ( ) WYSOKOSC (rlrp (o
1600 10000
1400

8000
1200
h- 6000
4000
2000
0 50 100 150 200 250 300 350

Rys. 6. Wznoszenie i znizanie ze statym katem S,
na wysokosci H=8000 m rozpedzanie,
hamowanie i lot ustalony

Rys. 7. Wznoszenie (z poczatkowym rozpedza-
niem) i znizanie (z poczatkowym ha-
mowaniem) ze statg predkoscig

4. Zakonczenie

Przedstawione réwnania ruchu oraz model komputerowy, pozwalajg okresla¢
parametry lotu statku powietrznego w petnym zakresie eksploatacji w powietrzu. Charak-
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teiystyki lotne odwzorowywane praez opracowany model sg praktycznie takie same jak
rzeczywistych obiektow.

Wazniejsze symbole i oznaczenia wystepujace w pracy

h - wysokos¢,

Ma - liczba Macha,

n* - wspotczynnik przecigzenia podtuznego,

% - wspotczynnik przecigzenia bocznego,

n* - wspéitczynnik przecigzenia normalnego,

Ha - wspotczynnik przecigzenia podtuznego od oporu aerodynamicznego,
He - wspoiczynnik przecigzenia podtuznego od ciggu zespotu napedowego,
8N - nastawa zakresu pracy zespotu napedowego,

n, - zakres pracy zespotu napedowego,

P.Q,R - predkosci katowe w uktadzie wspétrzednych zwigzanym z samolotem,
t -czas,

\Y - predkosc,

c - kat odchylenia toru lotu,

<D,0,¥ -katy Eulera,
3>, ©, ¥ - predkosci katowe Eulera,
9 - kat pochylenia toru lotu,

kv 9,S$ - predkosci katowe w uktadzie wspétrzednych zwigzanych z przeptywem,
<bx , 0y ,caz - predkosci katowe w uktadzie wspétrzednych zwiazanych z ziemia.
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DYNAMIKA | STATECZNOSC MOTOSZYBOWCA
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Streszczenie

W pracy przedstawiono model fizyczny | matematyczny dynamiki lotu motoszybowca,
wyprowadzony na podstawie réwnan Boltzmanna-Hamela. Zamieszczone zostaly
charakterystyki statecznosci dynamicznej PW-3m Bakcyl oraz wyniki symulacf '
komputerowej startu motoszybowca o meortodoksyjnym zespole napedowym wspomaganego
ami gumowymi, w zalezno$ci od konfiguracji masowej obiektu i sterowania w fazie

wznoszenia. Analiza wykonana zostata pod katem realizacji procedury startu pizez pilota -
ucznia.

1 Wstep

W obecnych systemach szkolenia lotniczego do wynoszenia szybowcow w
powietrze stosuje sie holowanie za samolotem, start za wyciggarkg lub z lin gumowych
Wadg holowania za samolotem jest wysoki koszt tej metody, cho¢ pozwala ona na
wyniesienie szybowca na znaczny pulap. Pozostate metody sg tansze, jednak poczatkowy
putap lotu jest ograniczony. Stosowanie do szkolenia motoszybowcow jest takze drogie ze
wzgledu na cene sprzetu. Interesujacy wydaje sie projekt stosowania do szkolenia
wstepnego szybowca seryjnego z modutem napedu pracujgcego jedynie przez pewien czas

po starcie, umozliwiajacego wzniesienie sie na znaczng wysokos¢. Modut taki ma takze ta
zalete, iz moze by¢ fatwo demontowany.
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Projekt takiego statku powietrznego powstaje na bazie szybowca PW-3. W celu
ograniczenia ceny motoszybowca zdecydowano sie zainstalowa¢ silnik o matej mocy
napedzajacy dwa niezalezne przeciwbiezne $migla umieszczone na wysiegnikach nad
ptatem nosnym. Zastosowano dwa male $migla w celu zmniejszenia momentu
pochylajagcego od zespotu napedowego oraz wyeliminowania momentu giroskopowego.
Zespoty $migiet o0 mniejszej Srednicy sg takze cichsze niz odpowiadajace im wieksze jedno
$migto, ze wzgledu na mniejsza predkos$¢ postepowa koncowek topat.

Ze wzgledu na matg moc proponowanego silnika w fazie rozbiegu stosuje sie
wspomaganie linami gumowymi, umozliwiajgcymi start z terenu plaskiego o Zle
przygotowanej nawierzchni.

Instalowanie zespotu napedowego na szybowcu powoduje zmiange jego
charakterystyk geometryczno-masowych oraz aerodynamicznych. Powoduje to konieczno$¢
zweryfikowania stateczno$ci nowego obiektu oraz zbadanie charakteiystyk jego rozbiegu.

2. Model fizyczny motoszybowca PW-3m "Bakcyl".

Model fizyczny motoszybowca opiera sie na nastepujgcych zatozeniach:

- rozpatrywany jest ruch symetryczny motoszybowca;

- zmiany predkosci symetrycznych powodujg zmiany momentdw . sit symetrycznych; e

- kat przechylenia O i odchylenia  sg réwne zero; NGV

- predkosci katowe przechylania P i odchylania R sa réwne zero;

- predkos¢ liniowa V jest réwna zero;

- motoszybowiec traktowany jestjako bryka sztywna;

- motoszybowiec ma ptaszczyzne symetrii OXZ geometryczng, masows i
aerodynamiczna;

- $rodek aerodynamiczny i Srodek masy motoszybowca leza w ptaszczyznie symetrii
OXz;

- poczatek uktadu szybowcowego OXYZ zwigzany jest ze Srodkiem ciezkosci
motoszybowca;

- pogoda jest bezwietrzna;

- pochodne aerodynamiczne wspotczynnika oporu usterzenia poziomego sg réwne zero;

- gestos¢ powietrzajest stala;

- podpory sg idealnie sztywne; N

- katy wychylenia steru kierunku i lotek sg réwne zero oraz kat zaklinowania usterzenia
poziomego jest staty;

3. Uktady odniesienia, model matematyczny

Model matematyczny dynamiki motoszybowca wyprowadzony zostat w oparciu o
nastepujace ukfady odniesienia (rys, 1):
- nieruchomy uktad grawitacyjny zwigzany z Ziemig OjXjyiZi;
- ukfad grawitacyjny OXgygZy zwigzany z poruszajacym sie motoszybowcem;
- ukfad samolotowy Oxyz zwigzany Sztywno z poruszajgcym sie motoszybowcem;
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- ukiad predkosciowy OxayaZazwiazany z kierunkiem przeptywajacego osrodka;
- uklad predkosciowy laboratoryjny Ox”y., zwigzany z kierunkiem przeptywu osrodka
lecz z osig Oxd o kierunku i zwrocie zgodnym z kierunkiem i zwrotem optywu.

Po wprowadzeniu uproszczen wynikajacych z przedstawionych modeli uktad
réwnan ruchu przyjmie nastepujaca postac:
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o
o
o

m Sz -Sy" "0 -R Q 0 0 ©
0 m 0 .sz: O Sx R -P 0 0
0 0 m Sy  -Sx b -Q P 0 O 0
0 .Sz sy Jx Ny "z 0 -w VvV 0 -R Q
Sz 0 sx ™~y Yy -z w 0 -U R 0 -P
Sy Ssx 0 xz -z A -V u 0 -Q p O

o

0 0 sz -sy u ' ™
0 m 0 .sz 0 sx
0 0 m Sy -Sx 0
0 .sz sy wx N~y -l
sz 0 .Ssx -»y Yy -z

Sy Ssx 0z -z .

T O o 2 < C
ZzZ 2 r N < X

Skfadowe sit (X, Y, Z) i momentow zewnetrznych (L, M, N) pokazane sg na rys. 2
a skladowe predkosci postepowej (U, V, W) i katowej (P, Q, R) narys. 1
Pozostate oznaczenia to:
m - masa motoszybowca;
Sx, Sy, Sz- momenty statyczne;
Jx Jy, J2- momenty bezwiadnosci; |
Iy, 7, Jyz- momenty dewiacyjne.
W formie macierzowej ukfad rownan (1) przyjmuje postac:

AV +BV = Q @)
gdzie:

A - macierz bezwitadnosci;

B - macierz sprzezen dynamicznych;

V - wektor predkosci;

Q - macierz sit zewnetrznych.

4. Stateczno$¢ dynamiczna motoszybowca

Do analizy statecznosci dynamicznej podiuznej motoszybowca wykorzystane
zostaty rownania ruchu symetrycznego motoszybowca, wyprowadzone w oparciu 0
zatozenie matych zaburzen. Stateczno$¢ motoszybowca zostata okreSlona przez rozwigzanie
uktadu réwnan i stwierdzenie, czy zaktocenie ruchu maleje z czasem oraz przez zbadanie
kryteridw statecznosci.

Uktad zlinearyzowanych wokét potozenia réwnowagi réwnan ruchu ma postac:
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U-XWw-xww- —qg+xsS=0

1+— g+ XgSetg®i =0
.oond

muu + rn*w + mww + g+ mgg =0
-q +S:O

Réwnanie charakterystyczne powyzszego uktadu przyjmuje postac:

X xu XW __t *g
det ~zy —z5 -fi3 1 xs-tgo!
mu +mw a+mg 0
0 0 -1

F(X)= AX4 + B3+ CX2 + DX +E =0
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Zakres pochodnych momentu pochylajacego dla ktdrych motoszybowiec jest
stateczny dynamicznie wyznaczony zostat na podstawie kryterium Routha-Hurwitza, dla
macierzy postaci:

B D OO
A C EO
5
0 B DO ©
0 ACE
Dla:
Af=B>0
B D
A0 - =BC- AD>0
A C
B D O (6)
At- A C E=BCD-B2E-AD2>0
0 B D
&4 =E A3>0
oraz:
B>0, C>0, D>0, E>0 7
Dla PW-3m wspétczynniki réwnania (4) oraz wyznacznik A4wynosza:
A=1
B =4.86 + mq
C =4.813 mmg+ 18.415 -mw )
D=0.413 m, + 1.298 -mw
E =4.7996 emW
A4=(23.906 *mqg+ 116.186) *mw2+ (9.055 mmc2+ 20.683 mmq- 114.664) *mw
+1.988 *mcB+ 9.662 mmc@- 0.4131 *mq ©)

Zakres statecznosci PW-3m przedstawia iys. 3, na ktdrym naniesiono punkty
odpowiadajace r6znym konfiguracjom masowym motoszybowca.

Dla réznych konfiguracji mas pilotéw obliczone zostaty charakterystyki ttumienia
drgan szybkich oraz fugoidalnych.
Zebrane zostaty one w tabl. 1



Pilot 1
80
80
100
100

Pilot 2
0
80
0
100

B
5.898
6.136
5923
6.215

C
12.873
19.738
15.736
25.226
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D
0.771
1373
0.977
1.879

E
1112
2951
1.686
4881

T0.2)

2125
1661
1734
1.479

*05(1,2)
0.16

0.191

0.169

0.206

T34
14.404
13.557
13.709

13.063

*05(3,4)
46.822
50.815
46.166
47.759

277

Tabl. 1 Okresy wahan szybkich i fugoidalnych oraz czasy malenia amplitudy do potowy.

Rys. 3.
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5. Rozbieg motoszybowca PW-3m "Bakcyl".

Charakterystyki rozbiegu motoszybowca wspomaganego linami gumowymi o
dtugosci 60 m przy silniku pracujacym na obrotach optymalnego wznoszenia (obroty silnika
nie sa zmieniane podczas lotu) przedstawia tabl. 2. Na rys. 4 pokazano sity od zespotu

napedowego.

czas do droga do droaa do
. . nabycia nabycia  czas do nabycia N al? cia predkosé
Pilot1 Pilot2  predkosci  predkosci  predkosci Viod ] dkoéi/:i Vod]
1 '1.15%ve pre
0 74 321 8.7 60 282
8.2 40.2 104 0 26.6
100 0 7.6 A1 9.3 72 255
100 100 85 425 10 74 234n

Tabl. 2. Ruch motoszybowca podczas rozbiegu.
- predko$¢ poderwania dla tej konfiguracji nie zostata osiagnieta ze wzgledu na

wczesniejsze odpadniecie liny, tzn. osiagniecie przez nig minimum
naprezenia.

Przyktadowy przebieg zmian sit nacisku podwozia przedstawia rys. 5 oraz
parametréw ruchu - rys. 6.
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i0

Czas [s]
koio przednie
podwozie gtéwne
Rys. 5.
/
/
/
/
— 18"
i,0
Czas [4]
X1 szybowca
XI ludzi
XI" szybowca
Rys. 6.

6. Lot silnikowy motoszybowca PW-3m "Bakcyl".

Faze lotu wznoszgcego obliczono przyjmujac jako warunki poczatkowe parametry
mchu uzyskane w chwili poderwania przedniego kotka oraz odpadniecia liny. Zatozono
wychylenie w tym momencie steru wysokosci (skokowe). Powstate w ten sposob zaburzenia
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ruchu dla przyktadowych konfiguracji mas pilotdw i wychyleri steru przedstawiono na rys.
7 i 8. Rys. 9 przedstawia zbior toréw lotu motoszybowca w zaleznosci od konfiguracji, a na
rys. 10. przedstawiono wartosci ustalonej po 60 s lotu predkosci wznoszenia dla tych

konfiguracji.

Konfiguracja mas:
-pilot1: 60 kg Sterwysokoséci: 10“ 1

-pilot2: Okg 1

38—

czas lotu swobodnego [s]
—O— kat natarcia

......... kattoru lotu

Rys. 7.



droga w osi Oz1 [m]

\Y

400
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Konfiguracja mas:

- pilot 1:
-pilot 2:

800

\%
100 kg Ster wysokosci: -10 1
100 kg 1

1200 1600 2000 2400 2800 3200 3600
droga w osi 0x1 [m]

czas lotu swobodnego [s]
kat natarcia

kattoru lolu

wsp. obciazen

Rys. 8.

4000

281
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g
a

Rys. 9.

Rys. 10.
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7. Whnioski koncowe.

Z przeprowadzonej analizy statecznosci dynamicznej zmodyfikowanego szybowca
PW-3 Bakcyl wynika, iz omawiany obiekt bedzie stateczny dynamicznie w catym zakresie
konfiguracji mas. Stosujac zesp6t napedowy o matej mocy, optymalizowany pod katem lotu
wznoszacego, nalezy zastosowa¢ do wspomagania startu liny gumowe. Umozliwia to
przeprowadzanie startu motoszybowca z terenu plaskiego oraz uzyskanie krétkiego
rozbiegu.
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ODPOWIEDZ DYNAMICZNA STEROWANEGO

ODKSZTALCALNEGO SZYBOWCA
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streszczenie

W pracy zbadano odpowiedzi dynamiczne odksztatcalnego obiektu
latajgcego po wejsciu w podmuch powietrza. Obiekt traktowano jako
sprezysty obiekt latajagcy w locie $lizgowym wlatujacy w pole zmienne
wiatru z uwzglednieniem ruchu ciata sztywnego o sze$ciu stopniach swobody
oraz stopni swobody sprezystych poszczegblnych wybranych czesci
konstrukcji.

Wstep

W konstrukcjach lotniczych poszczegélnych czesci o duzej rozpietosci
(kadtub,skrzydta) [1,4,11] nalezy bra¢ pod uwage problem odksztatcen
dynamicznych co moze mie¢ istotny wpltyw na wiasnosci dynamiczne
statkow powietrznych. Problem odksztalcen dynamicznych nabiera
wiekszego znaczenia w konstrukcjach kompozytowych, ktére charakteryzuja
sie duzg odksztatcalnoscig gietng o niskiej czestosci drgan wiasnych. Jako
obiekt testowy wybrano szybowiec klasy otwartej SZD-42-2 ,, Jantar 2B
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W celu okreslenia wptywu odksztatcen .sprezystych konstrukcji na
wiasnosci dynamiczne obiektu testowego prowadzono dyskretyzacje uktadu
poprzez postacie wiasne[7,8,10] opierajac sie na wynikach badan
rezonansowych wykonanych w Instytucie Lotnictwa w Warszawie [3].

1. Model matematyczny.

Model matematyczny opracowano przy nastepujgcych zatozeniach
ukfad ( oe x. Ygze) zwigzany z Ziemigjest uktadem inercjalnym,

e masa szybowca jest stata,

e szybowiec ma ptaszczyzne symetrii (0xz) w sensie masowym,
geometrycznym oraz aerodynamiczng

» deformacje maja charakter sprezysty i proporcjonalny do obcigzenia.
Zatozenie sprezystosci deformacji jest stuszne tylko w zakresie
obcigzen dopuszczalnych,

» pominieto wptyw Scisliwosci powietrza,

* przeptyw ma charakter qusi-stacjonamy,

» ruch odksztatcalnego obiektu latajgcego potraktowno jako natozenie
dwoch efektow:

1 -ruchu obiektu latajgcego jako bryty sztywnej,

2 -ruchu wynikajgcego w nastepstwie odksztatcen sprezystych

konstrukcji.

» poczatek ukladu zwigzanego pokrywa sie ze S$rodkiem masy
szybowca, w,,-

Model matematyczny opisujacy lot przestrzenny odksztatcalnego
obiektu latajgcego z uwzglednieniem wilasnosci sprezystych obiektu
i wplywu uskoku wiatru otrzymano przy zastosowaniu réwnania
Boltzmanna-Hamela  dla  ukfadow mechanicznych 0 wiezach
holonomicznych w postaci [5,6,7,8,10]:



gdzie:
a,nr=12.k -k, liczba stopni swobody,
©n -guasi-predkosci, Oi -
Tt -energia kinetyczna w guasi-predkosciach,
qx -quasi-wspotrzedne,
@*n -sity uogolnione,
1,.p -tréjwskaznikowe mnoznika Boltzmanna
okreslone nastepujaca zaleznoscia:

k k
g «is/
zwiazki miedzy guasi-predkosciami i predkosciami uogélnionymi maja
postac: 1 A)
k k
€05
a=I n=I|

Rownania Boltzmanna-Hamela odpowiadajgce zagadnieniom przed-
stawionym wyzej w zapisie macierzowym majg posta¢ [10]:

(6]
T.ts1+ ss, — QM, (1.4)

Po podstawieniu odpowiednich elementow i rézniczkowaniu (1.4) oraz
uwzglednieniu efektéw wejscia w zmienne pole wiatru uzyskano uktad
rownan [5,6,8,10]:

réwnanie ruchéw podtuznych: (1.5)
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n n n

-PR

mo,s+22~mi» +Q Z ~ K * +mi) +RZC>mUc+ X a+
/ vi=Il / i=3

+XQQ-Qsw)+XebH+ " X ¢jC

réwnanie mchow bocznych:

dv v’ dP ~ dr v
m— mos+ XC.m~ — +> —-m ;k =mgcosesin<t.+
v tr ) dt tt at

+m(UuUR-wP)-P~,(m,s- mi)-RQ mOsE e,m +Ya+

+Yp(P-P,) +YR(R-R,,) + YetSI \Ytv5v t£ y - ¢, +|;y<;.e.
i=l i=l
réwnanie ruchéw wznoszacych:

m— +/ '~ Lmi = mgcosOcos(ji- m(vP - uQ) +
i=l
n

f n 1" g n 1
P mas+ X e, mis p-2 X msk +O mos+X &m‘s *Z- ¥

Y i i=3 v i=I

+zq(g- gsw+z38h+2] Z; e,

rownanie ruchow przechylajgcych:

Moo, +XC?mUs +27 C imojis+2”] +J»S ot

i=1 i=l i=lj=1+1
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u >

f n
f n 1
+(q2_ I"q Slys+s AN S/\/ +QP AOLy.s "FUAJEING,Y,S +QR(mOOS +
v =l Jwy V i=1 i

“u*X+2l M % S+2£1]CiCjmids "9Z N mik+

i=1l i=1l i=l j=1 / i=3

’ n n n

(n
'R - -uR m 0s£ mis+wP
Z «i(SU -Si«}+PDM ¢ mO ,s+£C .mU

ti=l i=1 v i=l

+P 2£eimUs+2j]*C.CjmUs +La+Lp(P-Psw)+Lr(R-Rsw)+
v A i=1 j=I /

n n

+LI8L+ L5 V+APTS +X Peni

réwnanie ruchéw pochylajacych: (1.9)

.. . dQ
no,os CN,iS ~0.1.8 T *» >+l dt
v =l i=l izl j=1+1
\ .
drR du_AC
N : /| — SIX=
dt 25 Y/SO,y,S'E:1Z SWy gt V}no,x,s+12_(1C|m vt le_‘l at
\ (@
PQ| ~O.y.s CjSj.y.s _Fl)i’ SO0xs + X -S[,,5 P £ Cirix,k AnAtn.y.s
i=1 { \v4 i=1 / i=3
r A

-RP moos+ X A~ mUs+2X A~ moU+2Z Z ~ imw +Jzx’S-lyz

\ i=1 i=l izl j=1+1 /
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+(VR- wQ) mQ|S+~~m IS -u -Am ; +M,+
\ i=l ' ~i=l i=l

MM q(Q—Qswj+M w(w -w sw)+M S-HH

réwnanie ruchéw odchylajacych:

] aQ
Soxs+ "N fiSixs , “ SoyS+~” fjSjjj
* gt . y ) IEN] dt
i=l i=l
-QR So,x+Z">S‘x +RP SoyS+2Z ~ Siy» +2PZ ~ Su +
i=l / v i=l / =i

-UX A>mU +Na+Np(P”"Psw)+ Nr(R-Rsw)+ N 88v +
1=3
n n

-PQfjyz-Jzx,s) + (P2 +Q2)Dz,s+N5v8V+X N ?%iC i+ IN |

I symetryczna postaé drgan gietnych skrzydet:

=i ' i=l

-QRS,ys +uQm, - vPm,s-e,a>?mu +Qq

Il symetryczna postaé¢ drgan gietnych skrzydet:

-QRS2y 5+ uQm2-vPm2s -e 2®02m22 +Qe2

(1.10)

(1.12)

(1.12)
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I antysymetryczna posta¢ drgan gietnych skrzydet:

. dw dP 0 dQ dCs
i+ My7 Fo3ySar—8x dt TMisk dt

gt

+m -QRSjy s+

+uQm3- vPm3s - (Djin™ +Q,;3
zwiazki kinematyczne:
it = P + (Bint>+ Reos<j>)tg9,
‘:jo - Qsn>—R ),
t

d(lj)t/ = (Qsin {+ R cosPsec9,

=ucos9 cos W +v(sin9 sid>cosy - cosi) +w(cos ¥
dt
sin9cos4/ - singsinwy)+w” |
=ucos9siny +v(sin9sinsiny Hcoscosy ) +w(cos
dt
sin9sinwy- sinipcos \i) + wyE
_dt_: -Uu sin9+v cosGsing>+w cos ecos 9 +w”
gdzie:

predkos¢ postepowa obiektu latajgcego:

V@ =u2+v2+w?2,

291

(1.13)

(1.14)

(1.15)

(1.16)

(1.17)

(1.18)

(1.19)
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kat natarcia w polu przeptywu:

r \
W-W.
a = arcsm
‘op

kat slizgu w polu przeptywu:

(3= arcsin
predkos¢ optywu: V& = VR +w2 + 2V0wcosj VO, w),
b2 b/2
miis = JfZ(y)ms(y)dy; muwk = J f X(X)ms(x)dx; mis = jfis(y)ym5(y)dy;
-br2 i

~b/2
b2 b/2

mik = ffik(xK (x)dx;Siy>s= Jfh(yH(y)>"fr;sus= Jf.s(y)ym5y)x(y)dy,
m -br2 -bi2

XaYaZa LaMa,Na  -skiadowe wektora sity i momenty sit
aerodynamicznych dziatajgce na obiekt w locie,

Xsi,Ysi,Z6 L5,M8i,N& -pochodne sity i momentéw sit aerodynamicznych
pochodzace od sterowania (sn, s1, sv)

Xr Yr Zr Lr Mc< ,Nr  -pochodne sity i momentéw sit aerodynamicznych

wzgledem odksztatcen lokalnych poszczegdlnych

elementéw,

p.

X Y-Z L M N; -pochodne sity i momentow sit aerodynamicznych

wzgledem predkosci zmian odksztatcen
lokalnych poszczegélnych elementéw,

WSXWY, W -sktadowe predkosci liniowej pola wiatru

w uktadzie samolotowym,
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W sp.W sQW SR -sktadowe predkosci katowej pola wiatru
w uktadzie samolotowym,

fi(y) -funkcja drgan wiasnych odpowiadajgca i-tej postaci,
e(t) -uogolniona wspo6trzedna bedgca funkcjg czasu.

2. Model uskoku wiatru.

Ruch powietrza modelowano przy zastosowaniu modelu uskoku wiatru
Bray’a opracowanego na bazie danych meteorologicznych eksperymentu
JAWS (Joint Airport Weather Studies) [2,9,10], Wptyw parametrow pola
wiatru w réwnaniach ruchu obiektu latajgcego uwzgledniono poprzez :

e chwilowg sktadowg predkosci liniowych pola wiatru

e chwilowg sktadowg predkosci katowych pola wiatru
W og6lnym przypadku predko$¢ optywu mozna wyrazi¢:

2.1)

Predkos$¢ katowg pola wiatru okre$lono nastepujgco:

(2.2)

W zaleznos$ci od potozenia obiektu latajacego wzgledem centrum Uskoku
wiatru parametry pola uskoku wiatru okresla sie nastepujaco:

(2.3)

yc Ye yw > (2'4)

(2-5)
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Rys.2.1 przyjete uktady odniesienia

dla r=10:

Sy

N
W "od

dla r<roO:

_fhod-hl2
\% J

1

dla 0<r<2r0:



dla r>2r,,

"ML-VH” 1996
/ \3 \6
w =w -1.3 i-i +0.43—-1
vVro J Vro )
w7 =—W7\ rhod-hf 4 cos
e 2 v h J No b

wWr=23—wr

w, =0 ,

7E

Pozostate sktadowe predkosci wiatru okresla sie nastepujgco:

gdzie:

WHreSWVE-W =

Pw, Qw, Rw

wXxE=wr—

wW,E=wr vy .

-wektor potozenia obiektu latajacego wzgledem
centrum uskoku wiatru,

-wektor okreslajacy strefe wystepowania silnego
uskoku wiatru,

-sktadowe liniowej predkosci wiatru,

-sktadowe katowej predkosci wiatru.
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(2.9)

(2.10)

(2.11)

(2.12)

(2.13)

(2.14)
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3. Symulacje numeryczne wybranych przypadkéw i wyniki.

Symulacje numeryczne wiasnosci dynamicznych szybowca odksztat-
calnego prowadzono dla wybranych przypadkéw rys.3.1-rrys.3.3.
Uwzgledniono wptyw skonczonej sztywnosci poszczegOlnych elementow
(skrzydehtylnej czesci kadituba) odksztatcalnego szybowca oraz ugiecia
statyczne skrzydet.

Rys3.1 | zginanie symetryczne skrzydet, «=1.78 [Hz]

< e evV: m  iK - . 'V
fzy)=. 1428e-4+1.298e-5 y+9.71e-5y2, : (3.2)

f\(x)= -1,428e-4+0.164x +1.058e-6x2, (3.2)
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Rys.3.211 zginanie symetryczne skrzydet, co=5.58 [Hz]
.. \ i

i + fxy)=0.052-2.975e-4y+3,828e-5y2, fr (3.3)
f&(y)“0.052+1.0334e-5x+1.36e-5x2 (3.4)

Rys.3.3 | zginanie antysymetryczne skrzydet, ©0—3.78 [Hz]

f(y)=-9.35274e-7y+2.1678e-7y'(-3.1e-7y" (3.5)
fa(y)= -1.1702e-5y+9.1029¢-6y33,46e-7y5, (3.6)
W i om !

fZ/(z)~ -2.151 le-5z+1.089e-4233.38e-425; f 4(x)=0, (3.7)
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Obiekt latajacy znadujacy sie w ustalonym locie Slizgowym wlatuje
w pole zmienne wiatru ,wptyw parametréw lokalnych wiatru uwzgledniono
przy pomocy wektora chwilowej predkosci liniowej, katowej i gradientow
wiatru, wyniki obliczen numerycznych przedstawiono graficznie na rys.
3.5+rys. 3.11.

gdzie:
fz(k) -funkcja opisujaca przemieszczenie i ugiecia poszczeg6lnych
elementow,
j - kierunek przemieszczen lub ugiecia,
i - wybrany element,
k - wybrana 0§,

k| | ii i i

Dane obliczeniowe oraz parametry lotu $lizgowego i podmuchu ,dane te
sg wynikiem nieliniowego rozwigzania uktadu réwnan 1.5+1.13 przy
zatozeniu:

P =0,0=0,R =0,

sx= Sy= SZ=-, Ixv =0 Jzy =0. Mxg = 0,Myg = 0,MZg=0,

wysokos¢ lotu: h = 850 [m],

predkosc lotu: vo=45.85 [m/s],

kat natarcia: a =-2.175 [°],
kat slizgu: (3=0 [ol,
kat toru lotu y =-3.056 [0],
kat przechylenia 9 =0 [o],
kat odchylenia \i=o0 [0],

kat wychylenia steréw:
wysokosci, lotki i steru kierunku: 5h=6.4249 8l =8v=0 [0],
xw= -6000 [m ], yw= 200 [ m ], natezenie wiatru w10 [m/s ]. Przebieg
zmian katow wychylenia organow sterujgcych przedstawiono narys. 3.4
Oznaczenia uzyte w rysunkach 3.5+3.11:

« US -ugiecia statyczne,
* IPS - 1zginanie symetryczne skrzydet,
« 1IPS -1l zginanie symetryczne skrzydet,

e EPaS - 1zginanie antysymetryczne skrzydet.
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Rys. 3.4 przebieg katéw wychylenia steréw w funkcji czasu

Rys. 3.5 trajektoria lotu
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3.6 przebieg wspotczynnika obcigzenia w funkcji czasu

[ j
X .y ]
n V i)
" K M \ v
1A r Srr eZS
Y, A .m/v:.. ...

| Voo
Y -.,%I;. Wo...... J
- A
[ j
saywy J
W s
0 20 40 60 80 100 120 t[s]

.3.7 przebieg katéw alfa, beta, gamma w funkcji czasu
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Rys. 3.8 przebieg katéw fi, teta, psi w funkcji czasu

Rys.3.9 przebieg sktadowych predkosci katowej w funkcji czasu
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47.0
46.0

45.0

43.0
0 20 40 60 80 100 120 t[s]

Rys. 3.10 przebieg predkosci lotu w funkcji czasu
-4.0
-3.0
20
10
0.0
10
2.0
3.0
40

5.0
0 20 40 60 80 100 120 t[sJ

Rys. 3.11 deformacja koncowki skrzydta i zmiana jej predkosci
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4. wnioski koricowe.

Przedstawiono metode badania symulacyjnych wiasnosci dynamicznych
odksztatcalnego szybowca po wejsciu w zmienny podmuch w czasie i prze-
strzeni z uwzglednieniem charakterystyk sprezystych konstrukcji oraz
parametrow pola zmiennego wiatru. Na podstawie otrzymanych wynikéw
obliczen mozna stwierdzi¢, ze wptyw drgan wilasnych jest odwrotnie
proporcjonalny do czestosci drgan wiasnych. Wplyw skutkow dziatania
wiatru jest bardziej ztagodzony przy uwzglednieniu drgan wiasnych o niskiej
czestosci. W miare naktadania sie postaci drgan wiasnych zmniejsza sie
wptyw drgan na wiasnosci dynamiczne odksztatcalnego obiektu latajgcego.
Ogo6lnie mozna stwierdzi¢, ze odksztatcalny obiekt latajgcy jest wolniejszy
niz obiekt sztywny, uginajgce sie skrzydta majg dziatania amortyzujgce
zaktdcenia zewnetrzne. Wydaje sie celowe dziatanie w kierunku uogo6lnienia
przedstawionej metody gtownie ze wzgledu na przyjete zatozenia przy
rozwigzaniu zagadnienia.

Dynamic response
ofa elastic sailplane entering in a 3-D variable air blast

Summary

this paper persents dynamics response ofelastic sailplane after entering
in a variable air blast. Saiplane treated as a elastic body with rigid-body six
degrees offreedom and the elastic degrees offreedom (wigs, fuselage and
control surfaces respectively) includ the static flexural deflection of the
wing or (/, 11 symmetrical and | antismmetric transverse vibrations). The
structural deformation is assumed sufficiently small, such that linear elastic
theory is valid. The system has been digitized in term ofproper vibration,
biow from the previos resonance experiments accomplished for sailplane
SZD-42-2 ,Jantar 2-B” in Institute of Aviation in Warsaw. Sailplane
dynamics equation are derived using the Boltzman-Hamel formalism. The
additional effect of variable wind field was included into mathematical
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model using Bray,a model. The obtained results of numerical simulation
fig. 3.5-fig. 3.11 showed, that influence of static deflection on dynamics
properties is insignificant, greatest influence o fstructural deformation on
dynamics porperties observe during investigation transverse vibrations with
low frequencies, generally may satisfied that osillatory wing act such a
spring and remissive effect of a variable air blastt.
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OBLICZENIA STATYCZNE | DYNAMICZNE
PLYT PRZEKEADKOWYCH
O GRUBOSCI ZMIENNEJ W JEDNYM KIERUNKU

dr inz. Bogustaw Mrozek
dr hab. inz. Idzi Nowotarski

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

Streszczenie
Przedstawiono zaleznosci niezbedne do wykonania obliczen w liniowym zakresie statyki i
dynamiki  (drgania wiasne) ptyt przektadkowych typu sandwich” o zmiennej grubosci
wypetniacza metoda elementéw skoriczonych (MES). Podano opis opracowanego zbieznego
elementu skoriczonego o 18 stopniach swobody. Wyniki przeprowadzonych obliczeri odniesiono
do prac innych autoréw i whasnych badar eksperymentalnych.

1. Wstep

Konstrukcje przekfadkowe sg stosowane w budowie statkéw latajgcych od wielu
lat. Ich gtéwne cechy to: maly ciezar whasciwy, duza wytrzymato$¢ i sztywnos¢, duza
skuteczno$¢ ttumienia drgan i dobre wiasnosci izolacyjne. W stosunku do klasycznych
rozwigzan ich masa jest 0 30...50 % nizsza I4. W toku prac nad takimi samolotami jak
Concorde czy tez F-I 11 zaczeto stosowa¢ m in. w elementach usterzen nowy. dotychczas
nie stosowany, typ konstrukcji przektadkowych. Ich cechg charakterystyczng jest to. ze
wypetniacz (rdzen) catkowicie zajmuje przestrzeri znajdujaca sie miedzy oktadzinami
tworzagcymi profil lotniczy Tego rodzaju elementy usterzenia. klapy czy hamulce
aerodynamiczne sg w swej istocie ptytami przektadkowymi o zmiennej grubosci

N.Paydar i C.Libove w pracy [2] przedstawili odmienny od dotychczas
stosowanego sposéb podejscia do obliczen plyt przektadkowych zbieznych. Swojg teorie
okreslili jako ,rozszerzona”, a obejmuje ona wylgcznie analize statyczng. Otrzymali
przyktadowe, ograniczone warunkami brzegowymi, rozwigzanie wykorzystujagc metode
Levy’ego i technike réznic skofczonych.
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Niniejsza praca stanowi probe zastosowania MES do rozwigzania zagadnien
statycznych i dynamicznych tego typu konstrukcji

2. Postawienie problemu

Przedmiotem rozwazan jest prostokatna ptyta przekladkowa typu ,sandwich”,
symetryczna wzgledem ptaszczyzny Srodkowej, o grubosci wypetniacza zmieniajacej sie w
kierunku jednej z osi uktadu (rys.l). Rdzen piyty stanowi w tym przypadku wypetniacz
ulowy. Bardzo cienkie, w poréwnaniu z wypetniaczem, okfadziny traktowane sg jako
membrany, za$ wypehniacz jako nierozciagliwy wzdtuz swojej grubosci. Przenosi on tylko
naprezenia S$cinajgce. Materiat przekladkowy jest traktowany jako jednorodny i
ortotropowy. za$ na styku wypetniacz - oktadzina nie wystepujg zadne uszkodzenia ani
defekty.

Omawiana ptyta jest wykonana catkowicie z metalu.

Do obliczen wykorzystano MES w ujeciu przemieszczeniowym. Odchodzac od
hipotezy' Naviera-Kirchhoffa o odcinku normalnym, zastosowano podejscie
makroskopowe i teorie phi Sredniej grubosci. Uwzgledniono zatem wptyw poprzecznych
naprezen $cinajacych.

3. Opis elementu skonczonego

Okreslone zostaly charakterystyki przektadkowego elementu skornczonego o
zmiennej grubodci. Jest to prostokatny element plytowy szescioweziowy o weztach
lezacych w narozach i na $rodkach bokow réwnolegtych do osi x (rys. 1).

.
z,eiw

Element jest typu subparametrycznego. Jego geometrie okreslajg cztery wezty narozne a
stan odksztatcenia wszystkie sze$¢ weztéw. Grubos¢ wypetniacza jest liniowo zmienna w
kierunku osi x. Na omawianym rysunku t - oznacza grubo$¢ gornej i dolnej okfadziny (sg
one rowne), za5 O - kat pochylenia oktadziny. Zacieniowany obszar przedstawia
ptaszczyzne Srednig plyty.
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W kazdym weZle przyjeto trzy stopnie swobody. Sa to:
w - przemieszczenie poprzeczne (jednakowe dla kazdej warstwy)
- kat obrotu w plaszczyznie normalnej do osi x
\Y - kat obrotu w ptaszczyznie normalnej do osi y

Stad wektor przemieszczen weztowych elementu ma postac:

fe =[WL(P1.WI1.W2.C25M2V.., W6 <P6,V 6] (1)

Przemieszczenia we wnetrzu elementu f interpolowano za pomocg nieliniowych funkcji
ksztattu N i przemieszczen weztowych 5e wg zaleznosci:

@)
iv() = diag[nt,ni,nA
Funkcje ksztattu dla i-tego wezta przedstawiono w tabeli 1
tabela 1
1 (14 a (44 27) (17X 4+ T)
2 SAR-E(1+22) -1 (1-,f)(1+7)
4 4
s (- AK-4) -5 (-2 KI-f7)
4 (145 (1-17)-7(1-")(1-17)
5 7d-n)d+T)
6 7(l-2)(1-7)
Zostaty one podane we wspotrzednych bezwymiarowych £=2x/a, r(=2\7b (patrz rys. 1) i
przyjete wg [3],
Niezbedne w dalszej czesci wyprowadzen macierze odksztatcen B_majq
nastepujaca postac:
- dla oktadziny
B" = Bm BW (3)

gdzie ©
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2sin$ cosO dnl 0 2cosz< k-h, ,
a d\ 2 a*
0 0
b* ®(£] 4
2 sin <> dij 2cos<I> /i, -h, . dnt 2cos<I>, dn
= N +(E) —
b dn 2 ' ae
i=l,2,...6
- dla wypetniacza
..... « (7 ®)
gdzie
2 drij
0
* a a” i=
» 2 S, i=12,..,6 (6)
-n 0
b 5r

Zawierajg one:
- funkcje ksztattu i ich pochodne we wspdtrzednych bezwymiarowych
- O kat pochylenia oktadziny
- a,b to wymiary rozpatrywanego elementu
- h(<)) funkcje zmiany wysokosci wypetniacza
Macierze sztywnosci elementu K dla okfadziny i wypetniacza okreslono jako
catki po objetosci elementu z iloczyndéw macierzy'

a bt
2 2 2
K=t f IV a8 o= o faro B o 0
a b t -
2 2 2
gdzie a= a
cosO
a b
2 2 h(x) 11

W r = T o0 [ (A-RK L) TN W ()

2 2
Dla transformacji zmiennych i obszaru zastosowano standardowy proces obejmujacy
okreslenie wyznacznika macierzy Jacobiego. Dla wypetniacza pod catka znajduje sie jego
grubos$¢ bedaca funkcjg biezacej wspdtrzednej %, Zastosowano catkowanie numeryczne z
wykorzystaniem wzoréw kwadratury Gaussa - po 3 punkty dla kazdej osi.

Poniew'az omawiane zagadnienia obejmuja réwniez dynamike w zakresie drgan
wiasnych niezbedne byto okreslenie macierzy mas elementu M;.
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2p” +2p/ 0 0
K t 0 |pjt +2pj+t: 0 NjAdr
B 0 0 fp»r3+2pjit’

©)

W diagonalnej macierz)' mas)' wiasciwej pw - oznacza gestos¢ wypetniacza ulowego,
natomiast p0- gesto$¢ materiatu oktadziny.

4. Whvnild obliczen
Przykfadem testowym byta plyta przekladkowa o liniowo zmiennej grubosci,
przegubowo podparta na trzech krawedziach i czwartej swobodnej. Obcigzona zostata

sitami powierzchniowymi sinusoidalnie zmiennymi w obu kierunkach tzw. gorka
sinusoidalng (rys.2)

2h0(1-[\)

Rys.2
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W przyktadzie tym zostaty przyjete takie same parametry geometry czne i materiatowe jak
w pracy [2], Uzyskane poprzeczne przemieszczenia bezwymiarowe ,,w ” w funkcji
wspbtczynnika zbieznosci ptyty |3 (dla (3=0, 0.5, 0.8), oznaczone punktami na wykresie,
odniesione zostaty do wynikdw zamieszczonych w tejze pracy i omOwionej juz we wstepie.

Rys.3
1 analogicznie dla bezwymiarowych naprezen tnacych w wypehniaczu (rys.4).
Oceniajac otrzymane rozwigzania mozna stwierdzi¢, ze zarébwno opracowana teoria jak i
program dajg wyniki zadowalajace dla praktyki obliczen inzynierskich

Rys.4
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Kolejnym obiektem obliczen numerycznych, a takze badar eksperymentalnych
byta rzeczywista konstrukcja przektadkowa o nieliniowo zmiennej grubosci. Do badan
wykorzystano jedng sekcje wirnika nosnego $migtowca o podstawowych wymiarach jak
na rvs.5. Przyjete warunki brzegowe odpowiadajg utwierdzeniu wzdtuz jednej krawedzi,
pozostate sg swobodne. Ptyte wspornikowg obcigzono wzdtuz krawedzi sptywu wydatkiem
liniowym q.

Rys, 5
Przedstawione wykresy ilustrujg uzyskane rozktady przemieszczen poprzecznych
W’ i naprezen normalnych w okladzinie ,,a" w potowie szerokosci plyt}- (rj=0.5) wzdtuz

jej rozpietosci (e=x/l). Linig ciagta oznaczono tc otrzymane na drodze numerycznej, a
punktami - eksperymentalnie.
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Obraz rozktadu naprezen normalnych nie moze by¢ zadowalajacy pomimo zageszczenia
siatki podziatu do 72 elementdw. Moze to by¢ glowiue efekt zastosowania elementu o
ptaskim brzegu do modelowania konstrukcji rzeczywistej o brzegu krzywoliniowym.

Rys.7
W zakresie drgan wiasnych przyktadem testowym byta prostokatna ptyta przektadkowa o
okfadzinach réwnolegtych utwierdzona na czterech brzegach. Wiasne wyniki podane w
lewej kolumnie tabeli 2 zestawiono z wynikami podanymi przez Ahmeda [4]
Zageszczenie podziatu powoduje znaczne obnizenie czestosci i tym samym zbliza wynik
do poprawnego.

tabela 2
a=1,721m. p0 = 0.268 x 104kg/m3
}- - b = 1.105m. pw= 0.352 x 102kg/m3
A Y bi 2h = 6.35mm Gz= 0.1344 x 109 Pa
P U i t=0.4064 mm Gw= 0.5170 x 108 Pa
T TTTTW E = 0.689x 10" Pa
L v=0.34
oo, [ Hz ]
Element o 3 SSW Element o 7 SSW wa [41 Wyniki Uenaa [41
i state odkszt. w wypetniaczu  state odkszt.w wypetniaczu teoretyczne ekspcrcment.
18 elementéw 72 elementy 16 elementéw

1 81.06 61.63 56.04 53.04 48
2 171.71 89.87 86.36 91.98 84
3 212.18 145.58 137.24 138.84 127
4 266.90 151.64 142.25 149.00 137
5 264.24 174.59 163.77 161.33 148
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Natomiast w tabeli 3 zestawionej dla ptyty zbieznej, tj. omawianej wczesniej sekcji topaty
zamocowanej wysiegnikowo, rdéznice wnoszone przez zageszczenie podziatu sg
minimalne.

1 a=0.310 m.

tabela 3

Pw =35 kg/m3

S/s b=0.356 m. p0 = 2700 kg/m2
t =0.0003 m. G«=0.182 GPa
z E=67 GPa Gvz=0.119 GPa
v=0.35
@ [Hz]

Element 03 SSW

Elementv 0 3 SSW

18 elementow 72 elementv
1 670.00 672.03
2 981.13 980.61
3 1878.10 1819.50
4 2345.00 2331.11

5. Whnioski

Przedstawione wyniki obliczen ptyt przekladkowych zbieznych ogélnie
potwierdzajg przydatno$¢ opracowanej metodyki obliczen - zwkaszcza dla ptyt o liniowej
zmianie grubosci.

Nalez}' traktowac je jako przyblizone, zwlaszcza w czesci dotyczacej naprezen
normalnych w oktadzinach dla ptyt o nieliniowej zmianie grubosci.

Zaréwno opis elementu jak i liczba stopni swobody zostat}' przyjete w sposéb
mozliwie prosty. Daje to dobrg podstawe do budowy bardziej skomplikowanych
elementéw skonczonych, ktorych opis zostanie zamieszczony w nastepnych publikacjach.
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Streszczenie

W artykule przeprowadzono poréwnanie rezultatéw uzyskanych w wyniku zastosowania réznych architek-
tur sieci neuronowych do diagnozowania lotniczych silnikéw ttokowych. Danymi wejsciowymi w prowadzonych
symulacjach byty przebiegi drgan silnika zmierzone na zawieszeniu. Dane wejsciowe podawane byly na sie¢ w po-
staci dyskretnych wartosci pobranych z ciggtych przebiegéw przyspieszen oraz przy roztozonych drganiach na szereg
i transformate Fouriera. Diagnostyke silnika przeprowadzono za pomocg nastepujacych metod:
«  wstecznej propagacii,
«  jednowarstwowego perceptronu,
e kodowania danych wejsciowych,
« sieci przesylajacej ,,zetony,
« adaptacyjnego kwantowania wektorowego.
W oparciu o analize czasu uczenia oraz efektywnosci rozpoznawania uszkodzenia wysunieto wnioski odnosnie zasto-
sowania tych metod do diagnostyki silnika lotniczego tlokowego.

Neural Networks for diagnostic of powering system.

Abstract:

The article compares results achieved by applications of different neural network architectures in diagno-
sis of aircraft piston engines. The input data in simulations, were sequences of engine vibrations measure at its
suspension Those datg were entered into neural networks in two forms; as discrete values taken from continous
spectrum of accelerations and as series and Fourier transform. Engine diagnostic has been performed using there
following methods:

«  Back-Propagation,

*  One-Layer perceptron,

¢ Coding ofthe input data,

«  Counter propagation network

¢ LVQ- learning vector quantization.

Based on network learning time analysis and effectiveness of failure recognition article suggests a choice of methods
relevant it aircraft piston engine diagnostic.
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1. Wstep.

Sieci neuronowe sg bardzo uproszczonym modelem mozgu. Zbudowane sg z bar-
dzo duzej ilosci elementéw zwanymi neuronami, ktérych zadaniem jest przetwarzanie
informacji. Neurony, a w zasadzie ich modele, sg powigzane ze sobg w sie¢ za pomocg
potaczen o zmiennych parametrach (wagi), ktore sa modyfikowane w trakcie procesu u-
czema. Dziatanie sieci okre$lone jest przez sposdb potgczenia neuronéw i parametry tych
potaczen, a sygnaly pojawiajace sie na wyjsciach sieci jako odpowiedz na sygnaty wejscio-
we sg rozwigzaniami stawianych jej zadan. Dziatanie mozgu i komputera r6zni sie sposo-
bem odbierania i przetwarzania informacji. Komputer przetwarza informacje szeregowo
realizujac kilka lub kilkanascie proceséw, mézg natomiast posiada miliardy prostych pro-
cesOw przetwarzajacych informacje w sposdb réwnolegty, co pozwala efektywnie wykorzy-
sta¢ ztozone zadania obliczeniowe pomimo uzycia bardzo powolnych elementéw. Osig-
gniecie granicznych predkosci przetwarzania szeregowego oraz wzrastajgca potrzeba roz-
wigzywania trudnych probleméw rozpoznawania mowy i obrazéw przyczynita sie do zain-
teresowania sieciami. Jedng z wazniejszych cech sieci neuronowych jest ich zdolno$¢ do
adaptacji i samo organizacji, ktéra jest wykorzystywana w wiekszosci zastosowan. Zdol-
nos¢ ta oparta jest na modyfikacji wag potaczen w procesie uczenia. Sieci neuronowe za-
chowujg zdolno$¢ do poprawnej pracy nawet po uszkodzeniu znaczegj liczby elementow.
Cecha ta wigze sie z rownoleglym sposobem przetwarzania informacji. Uszkodzenie jedne-
go elementu powoduje czesciowe lub catkowite wyltgczenie tego " stanu przetwarzania "
w ktérym znajduje sie dany element. Sieci neuronowe mozna poréwna¢ z systemami
wspbthieznymi, przy czym stopien wspotbieznosci jest czesto setki razy wiekszy niz najlep-
sze systemy wieloprocesowe. Dzieki temu mozna zwigkszy¢ szybkos¢ obliczen w wiekszo-
ci stawianych sieciom zadaniom. Kolejnym atutem sieci neuronowych jest mozliwos¢
programowania ich poprzez uczenie. Zamiast projektowac¢ algorytm wymaganego przetwa-
rzania informacji i dzieli¢ go na moduty' nadajace sie do wspdtbieznego wykonania, stawia
sie sieci przykfadowe zadanie i zgodnie z zalozong strategia modyfikuje sie potaczenie
elementow’ sieci i ich wspotczynniki wagowe. W ten sposob sie¢ sama sie programuje, co w
niektorych przypadkach prowadzi do szybkiego rozwigzania. W innych przypadkach wy-
maga nawet Kkilkaset lub kilka tysiecy iteracji, lecz dzieje si¢ to automatycznie bez absor-
bowania uwagi cztowieka, ktéry oczekuje na rozwigzanie.

Jak juz wspomniano sie¢ neuronowa skfada sie z pojedynczych elementéw zwa-
nych neuronami potaczonych ze soba. Z kazdym potgczeniem zwigzana jest modyfikowana
waga wj , ktéra okresla site potgczenia. Neuron zamienia przychodzace do niego sygnaty
wejsciowe tzw. wzorce wejsciowe w jeden sygnat wyjsciowy, ktéry przekazuje do innych
neuronéw. Ta konwersja wykonywanajest w dw'dch etapach. Najpierw kazdy przychodzacy
sygnat jest mnozony przez wage na odpowiadajagcym mu potaczeniu i tak wazone wejscia
sg sumowane, stanowiac catkowity sygnat wejsciowy do rozwazonego neuronu.

X=2Zy, W,

Otrzymany w ten sposdb catkowity sygnat wejsciowy x przeksztatcony jest przez
neuron w sygnat wyjsciowy y i przekazany do innych neuronéw. Przeksztalcenie to jest
zalezne od realizowanej przez neuron funkcji aktywacji, okreslajacej zwigzek miedzy cat-
kowitym sygnatem wejsciowym neuronu a jego odpowiedzia. Najczesciej jako funkcje
aktywacji stosuje sie funkcje Imioyya, progowg lub sigmoidalna. Neurony w sieci mogg by¢
potaczone w rozne sposoby. Uczenie sieci polega na takim modyfikowaniu wag, aby sie¢
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dziatata prawidtowo. Sposob przeptywu sygnatu w sieci, funkcja aktywacji oraz zastosowa-
ny algorytm uczenia decyduje o rodzaju sieci.

2. SIECI NEURONOWE W DETEKCJI USZKODZEN

Bardzo waznym kryterium podziatu metod i technik diagnostyki technicznej jest
sposob obrobki sygnatéw pomiarowych. Korbisz w swojej pracy dokonuje nastepujacego
podziatu:

a) metody statyczne

b) metody oparte na wykorzystaniu modeli matematycznych proceséw

¢) metody sztucznej inteligencji, a tym systeméw ekspertowych i sztucznych sieci neuro-
nowych

W procesie bardzo szybkiego rozwoju dziedzin zwigzanych ze sztuczng inteligen-
Cjg nastgpita zmiana kierunku rozwigzywania probleméw diagnostyki technicznej. Metody
sztucznej inteligencji wypierajg coraz skuteczniej metody analityczne, dzieki mozliwosci
wykorzystania ich do diagnostyki poszczegoinych obiektow jak tez catych kompletow'
technicznych. Podstawowymi zaletami tych metod jest elastyczno$¢, uniwersalno$¢ oraz
fatwos¢ tworzenia aplikacji. Dodatkowym bardzo istotnym faktem jest to, iz metody te nie
potrzebujg modeli matematycznych diagnozowanych obiektdw, co czesto stanowi bardzo
duze utatwienie. Znajomo$¢ modelu matematycznego nie determinuje stosowania metod
analitycznych wrecz przeciwnie model moze stanowi¢ wazng cze$¢ bazy wiedzy systemu
ekspertowego. Popularno$¢ sieci neuronowych w diagnostyce wynika z faktu posiadania
przez nie nastepujacych cech:

e uczenie i douczenie sieci na podstawie obserwacji sygnatu obiektu,

¢ mewymagana jest znajomo$¢ modelu matematycznego diagnozowanych obiektow,
¢ mozliwos$¢ rownolegtego procesu przetwarzania informacji,

« efektywna aproksymacja dowolnych nieliniowosci,

Wiekszosci przypadku SN traktujemy w diagnostyce silnika jako neuronowy kla-
syfikator stanéw obiektu. Kazdy stan obiektu mozna rozpatrzy¢, jako obraz danego stanu
posiadajacego zestaw wartosci sygnatéw wejsciowych i wyjsciowych. Projektowanie neuro-
nowego klasyfikatora stanéw obiektu polega na wyborze typu. struktury sieci i wyznacza-
niu wspétczynnikdw wag w procesie uczenia (przy uczeniu nadzorowanym) lub dostrajanie
wspotczynnikéw-- wag (przy uczeniu nienadzorowanym).

Aby zastosowa¢ sieci w wykrywaniu uszkodzen musimy podjaé nastepujace kroki:
» okreslenie uszkodzen,

« ustalenie typowych obrazéw odpowiadajgcych uszkodzeniom,
« wybor struktury sieci oraz jej algorytm uczenia,
e uczenie sieci z wykorzystaniem obrazéw uczacych.

3. SYSTEM DIAGNOSTYCZNY THOKOWEGO SILNIKI LOTNICZEGO

Zgodnie z zaprezentowanym sposobem projektowania w pierwszych krokach,
nalezy okresli¢ uszkodzenie silnika oraz odpowiadajace im obroty. Na podstawie wcze-
$niejszych prac do ustalenia rodzaju uszkodzenia silnika przyjeto metode analizy drgan
zespotu napedowego. Po przeprowadzeniu analizy mozna wskaza¢ kierunki w ktorych
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przebieg drgan nidst ze soba informacje o uszkodzeniach. Sa to liniowe przemieszczenia
wzdhuz osi Y oraz katowe wokét osi Z i X. (Rys. 1)

Przy zastosow-aniu sieci neuronowych istotnym problemem i ograniczeniem jest
konieczno$¢ odpowiedniego przetworzenia sygnatdw. Sygnaly' dostarczone bezposrednio
z czujnikéw pomiarowych sg sygnatem ciggtym, podczas gdy specyfika sieci wymaga, ab}'
dostarczone dane byly dyskretyzowane. Drgania badanego obiektu sg zwykle obserwowane
jako przebiegi zmian potozenia, predkosci lub przyspieszenia wybranego punktu. Mozna tu
zastosowaé opis sygnatu w dziedzinie czasowej lub czestotliwosciowej.

Drugim krokiem w projektowaniu systemu diagnostycznego z wykorzystaniem
sieci neuronowych jest ustalenie typowych obrazéw odpowiadajacych uszkodzeniom. Obra-
zami tymi byly przebiegi drgan w poszczeg6lnych kierunkach. Wczesny preprocesing
danych podanych na sie¢ zostat przeprowadzony za pomoca;

» nalozenia sygnatu wejsciowego w szereg Fouriera
« zastosowanie do sygnatu wejsciowego natozenia za pomocg transformaty Fouriera
¢ podanie dyskretnych wartosci przebiegéw z okresem prébkowania w 0,002s.

4, ARCHITEKTURY SIECI NEURONOWYCH ZASTOSOWANE DO DIAGNO-
STYKI SILNIKA TLOKOWEGO

4.1. Wsteczna propagacja (BP)

Jest to jedna z najpopularniejszych metod nadzorowanego uczenia sieci. Przy
zastosowaniu tej metody wykonane sg dwa przejScia. W przejsciu pierwszym podany jest
sygnat wejsciowy w celu wytworzenia sygnatu wyjsciowego. W drugim przejsciu, ktdre
odbywa sie w kierunku od warstwy wyjsciowej do wejsciowej stosujemy procedure korelacji
bledéw dla kazdej warstwy tak aby catkowity btad miedzy zadanym sygnatem wyjsciowym
i aktualnie otrzymanym sygnatem wyjsciowym byt minimalizowany. W naszym systemie
do diagnozowania zastosowano sie¢ dwuwarstwowa.

4.2 Perceptron jednowarstwowy

Sa to sieci jednokierunkowe uczone pod nadzorem. Skiadajg sie ze zbioru koncé-
wek wejsciowych, ktorych zadaniem jest dostarczenie wzorcéw wejsciowych do pozosta-
tych elementéw sieci. Nastepnie mamy kilka wejsciowych i warstwy jednostek wyjscio-
wych. Ograniczeniem perceptronu prostego jest brak potaczen miedzy warstwg wyjsciowg
a warstwami poprzednimi, jak réwniez brak potaczen miedzy elementami tej samej war-



"ML-VII” 1996 321

stwy. W perceptronie prostym mamy tylko wejsciowa i wyjsciowa bez warstw ukrytych.
Obliczenia wykonane sg przez warstwy opisane wzorem:

Qi=Hfc)=A?H» &) @)

przy czym funkcja p(hjjest funkcjg aktywacji

W sieciach jednokierunkowych sygnat wyjsciowy jest bezposrednig funkcja sygna-
tu wejsciowego. Dla perceptronu prostego wyjscie rzeczywiste Q,u jest dane wzorem (1),
gdy jest ustalone jako réwne wzorcowi i*u

okreslamy sjako liczbe par wejscie - wyjscie zbioru treningowego , a wiec u = 1,2,
vy S

4.3. Sie¢ z kodowaniem danych wejsciowych.

W sieci tej redukujemy dlugo$¢ wektora wejsciowego uzywajac autoasocyjnej
propagacji wstecznej. Wartosci z warstwy ukrytej podawane byly na pierwsza warstwe
perceptonu.

4.4. Sie¢ CP -sie¢ "przesylajaca zetony".

Siec ta stanowi kompilacje sieci Kohonena i sieci Grossherga. By zrealizowac
sie¢ CP nalezy znormalizowa¢ sygnat wejsciowy

X

Normalizacje nalezy dokona¢ poza siecia. Pierwsza warstwa CP jest warstwg Kohonena.
Oznacza to, ze wektory wejsciowe x mnozone sg przez wektor)' wag w, poszczegdlnych
neurondw sieci, dostarczajac wartosci e, bedacych sumarycznym (wazonym) pobudzeniem
kazdego neuronu.

e, = W/X
Nastepnie wybierany jest element o najwiekszej wartosci pobudzania ¢ (“zwyciezca") i
tylko ten sygnat wyjsciowy przyjmuje wartosci 1

jl.gdy V.tj.ej)e,

J  [o,w przeciwnym przypadku

Ten neuron jest w tym momencie zetonem zastepujacym i symbolizujgcym dane
wejsciowe. Druga warstwa sieci realizuje algorytm ,,Outstar” Grossberga. Sygnatem wej-
Sciowym do tej warstwy jest wektor K, a sygnat wyjsciowy Y obliczany jest wedtug kla-
sycznej reguty

Y = VK

Dziatanie drugiej warstwy przypomina odczyt z gotowej tabeli. Na kazdym i - tym
wyjsciu sieci w trakcie procesu uczenia przygotowane zostaje m wariantow odpowiedzi Vj
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4.5. Sie¢ LVQ

Idea sieci jest nastepujaca, przeprowadzamy podziat danych lub rozktad wektoréw
wejsciowych euna M - klas i prezentujemy dowolny wektor poprzez klase do ktorej on
nalez)’. Gdy wektor wejsciowy qu jest doprowadzany na wejscie sieci, to zwycieskie wyj-
Scie informuje nas o wiasciwej klasie. LVQ sktada sie z dwdch warstw: warstwy uczacej i
warstwy klasyfikujacej. Wielkos¢ receptoréw wejsciowych zalezy od wielkosci wektora
wejsciowego. Ilos¢ neurondw w warstwie Kohonena zalezy od ilosci rozpoznawanych klas,
kilka neuronéw na klase. Warstwa wyjsciowa sktada sie z tylu neurondw, ile klas rozpo-
znajacych.

5. PREPROCESING DANYCH WEJSCIOWYCH.

Jak juz wspomniano dane wejsciowe sa to wartosci drgan zespotu napedowego w
procesie nauczania sieci o réznych zaprezentowanych wczesniej architekturach. Dane
przys$pieszen z trzech kierunkéw diagnostycznych przedstawiono na trzy rézne sposoby.

e Wektor 39 wartosci otrzymany przy roztozeniu przebiegu drgan w szereg Fouriera.
Funkcja przebiegéw roztozono na 6 harmonicznych, to dato wektor o dhugosci 7
(harmonicznych) x 2 (amplituda kat przesuniecia fazowego) x 3 (kierunki diagnosto-
wania) = 42 element}’. Po dokonaniu analizy tego wektora wytgczono 3 skladowe
przyjmujace zawsze warto$¢ zero. W ten sposob otrzymujemy 39 elementowy wektor
reprezentujagcy uszkodzenia silnika.

¢ Przy analizie drgan za pomocg transformaty Fouriera otrzymujemy widmo drgan. Po-
niewaz jest ono symetryczne do analizy przyjeto cze$¢ widma. Przeprowadzono kodo-
wanie widma za pomocg wzorca. Ten sposob podejscia zmienit 39 elementowy wektor
w 14 elementowy wektor.

Ostatnim krokiem w preprocesingu danych jest przedstawienie przebiegdéw drgan w czasie

w sposdb dyskretny. Jako w'ektor wejsciowy przyjeto ztozenie wektoréw kolumnowych z

odpowiednich trzech kierunkéw. W kazdym kierunku zastosowano krok dyskretny, 2ms i

4ms. Otrzymano w ten sposob wektor jednokolumnowy o dtugosci odpowiednio 2000 i

1000 elementowy. Po ztozeniu w 3 kierunkach uzyskano wektory 6000 i 3000 elementowy.

6. WYNIKI EKSPERYMENTOW

6.1 Propagacja Wsteczna (BP)

W tej architekturze zastosowano sie¢ dwuwarstwowa. Przy zastosowaniu szeregu
Fouriera przyjeto 39 neurondw z signoidalng funkcja wejscia w drugiej warstwie. Na wyj-
ciu elementy wskazujg 11 réznych standw silnika. Sie¢ trenowana do 35000 epok. Testo-
wanie sieci odbywato sie z wykorzystaniem sygnatu zaszumionego. Poprawno$¢ rozpozna-
wania uszkodzen wyniosta 78%. W przypadku transformaty Fouriera sie¢ zbudowano z 14
receptordw, 35 signoidalnych funkcji przejscia i 11 wektoréw wyjsciowych. Poprawno$¢
rozpoznawania uszkodzen poprzez tg sie¢ przy’ zaszumieniu sygnatu wynosita 60%. Ponie-
waz ta siec uczy sie bardzo wolno nie sprawdza sie przy dyskretnym sygnale ciggty m.

6.2 Perceptron
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Eksperyment przeprowadzono na jednej warstwie z 39 elementami wejsciowymi
oraz 11 neuronami wyjsciowymi. Trenowano sie¢ przez 3500 epok. Rezultaty okazaty sie
by¢ lepsze od BP Perceptron rozpoznaje uszkodzenie zaszumieniem w 92%.

6.3 Kodowanie danych wejsciowych

W tym przypadku wektor wejsciowy redukowany jest poprzez uzycie metody BP.
Sie¢ sktada sie z 39 wejs¢ i wyjs¢ neuronowych i 11 neurondw' w warstwie ukrytej. 11 neu-
rondw' w warstwie ukrytej przyjmowato kod danych wejsciowych. Dane te podawane byty
na pierwsza warstwe perceptronu z 11 wejsciami i 11 wyjsciami. Pozytywny rezultat uzy-
skano tylko dla 3000 epok. Dla tak trenowanej sieci poprawnos¢ klasyfikowania uszkodzen
wynosita 94%.

6.4 Counter Propagation (CP)

Do diagnostyki przyjeto sie¢ ztozong z 80 wektoréw w warstwie kodowanej i 11
neuronow wyjsciowych z Grosshberga. W przypadku uczenia sieci danymi z szeregu Fourie-
ra skuteczno$¢ rozpoznawania byta 95% + 97%. Przy uczeniu danymi z transformaty Fo-
uriera skuteczno$¢ rozpoznawania byta w granicach 98%.

6.5 LVQ

W tym przypadkujako dane wejsciowe przyjeto sygnat wejsciowy ciggly oraz
szereg Fouriera. W sieci przyjeto po 5 neuronéw na klase w, warstwie Grossberga oraz 11
neuronow wyjéciowych, W warstwie pierwszej byto 55 wektoréw. Warstwa wejsciowa skia-
da sie odpowiednio: przy szeregu Fouriera z 42 receptoréw przy sygnale cigglym zdyskre-
tyzowanym 6000 receptoréw i 3000 receptoréw. W przypadku zaszumienia sygnatu o 50%
sie¢ z wektorami 6000 wejs¢ rozpoznawata w 97% uszkodzenia, natomiast przy 3000
wejsc w 83%.

7. WNIOSKI
W artykule tym wskazano na uzyteczno$¢ sieci neuronowych w diagnostyce zespo-
tu napedowego. Nawet bez znajomosci modelu matematycznego mozna uzyska¢ dobre
rezultaty w dziedzinie diagnozowania.

Q8P EBPerceptfon Clkodonan canycn weiicowvch c3ce clIvQ

Rys. 2. Efektywno$¢ rozpoznawania uszkodzen przy réznym stopniu zaszumienia
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Na rysunku 2 przedstawiono pordwnanie efektywno$ci rozpoznawania uszkodzen
przez rozne architektury sieci. Analizujgc wyniki eksperymentéw mozna stwierdzi¢, ze
metoda klasyfikatora neuronowego w szczeg6lnosci metoda LVQ dla sygnatu ciggtego data
bardzo dobre rezultaty. Nalezy podja¢ dalsze badania nad wykorzystaniem tej metody i
pozostatych przy wykorzystaniu sygnatu uzyskanego z pomiaréw rzeczywistych, a nie tylko
z symulacyjnego modelu zespotu napedowego.
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Streszczenie
Praca przedstawia analize odpowiedzi dynamicznej odksztatcalnego
obiektu latajgcego pod wplywem skorczonej sztywnosci poszczeg6lnych
elementéw konstrukcji obiektu. Analiza badania dotyczy wplywu ugiecia
bocznego kadtuba w ptaszczyznie poziomej. Zaproponowana metoda moze
by¢ zatosowana do badania szerokiej klasy zagadnien z zakresu dynamiki

ruchu odksztatcalnego obiektow latajgcych.

Wstep

W nowoczesnym lotnictwie zagadnienia dynamicznych odksztatcen
konstrukcji majg znaczacy wplyw zaréwno na charakterystyki
wytrzymatosciowe jak i na dynamike ruchu obiektu latajgcego[l,9,10].

Zatem wymagany jest jak w kazdym sprzecie uzytkowym odpowiedni
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poziom bezpieczenstwa[2]. Wedtug przepiséw zdatnosci sprzetu lotniczego
problem przedstawia sie nastepujaco:

e wymagania sztywnosciowe, w celu ochrony konstrukcji przed
niebezpiecznymi zjawiskami aeroelastycznymi,

* wymagania wytrzymatosciowe, przy ktdrych wymaga sie aby
konstrukcja byta zdolna do przyjecia wszystkich obcigzen
dopuszczalnych przy zadanym wspétczynniku bezpieczenstwa.

Problem odksztatcei dynamicznych nabiera wiekszego znaczenia przy
zastosowaniu materiatdw kompozytowych jako materiatéw konstrukcyjnych
charakteryzujacych sie duzg odksztatcalnoscig z niskimi czestosciami drgan
wiasnych[6,7,8,9], W pracy rozpatrywano ugiecia bocznego kadtuba w
ptaszczyznie poziomej o czestosciach 4.74 [Hz], Ugieciu bocznemu (belki
ogonowej) kadtuba zawsze towarzyszy skrecenie  spowodowane
niesymetrycznym uktadem usterzema pionowego w nastepstwie czego
nastepuje zmiana katow natarcia obu usterzen zaréwno poziomego jak i
pionowego oraz ugiecia antysymetrycznego skrzydet.Jako [8,9,10] obiekt

testowy wybrano szybowiec klasy otwartej,, Jantar -2B” .

1. Model matematyczny.

Model matematyczny opisujacy lot przestrzenny odksztatcalnego
obiektu latajgcego z uwzglednieniem wiasnosSci sprezystych struktury
i wychylenia sztywnych organéw sterowych otrzymano przy zastosowaniu
rébwnania Boltzmanna-Hamela dla ukfadéw mechanicznych o wiezach
holonomicznych[4,5,6,8,9]. Wektor deformacji opisano funkcja opisujaca
deformacje w sposéb ciagty w postaci skonczonego szeregu wzgledem
niezaleznych funkcji czasu i wsp6trzednych [1,9,10] w postaci:
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d(x,y,z,t) =" (x/y . rjtt) P=l,2...'00, (1.1)
il
Oméwiona metoda moze by¢ zastosowana praktycznie zaréwno wtedy
gdy znane sa postacie drgan wiasnych jak réwniez gdy sa one meznane.
W niniejszej pracy dyskretyzacje uktadu prowadzono na podstawie wynikéw
badan rezonansowych wykonanych w Instytucie Lotnictwa w Warszawie[3]
otrzymany model matematyczny w zapisie macierzowym ma postac :

90 O .
PbX+PtX+PsX = F+F5S, (1.2)

Ogdlny dynamiczny uktad réwnan ruchu sformutowano nastepujgco:

réwnanie ruchéw podtuznych:

rr/u+qw - rvj +q+prdE+2g~dE =-mgsin0--~spv2(cxacosacosP +

cyasin”~cosa-c” sina)+Xgq+XSHBH+ X fi, (1.3)
réwnanie ruchow bocznych:

n/v+ru-pwj - pdE+rqdE- 2pdE = mgcoso sincp-i-spv2(cxasinp-

~cyscosp)+Ypp+Yrr+YSsv+Yslsl +YE+Y £, (1.4)

réwnanie ruchow wznoszacych:

s b/2
ml w+pv-quj +rjdE-d E(p2 +qg2) = mgcosGcoscp— spv2 J(cxacospsina +
-br2

cyasinpsina+ca cosa)cosy, (y)dy+Zqq+Z58h + +2Zvje, (1.5)
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réwnanie ruchow przechylajgcych:

PAzz +dp)-vdE-rdA +T1d§ +(],, ~dE)+ @2-q 2)-pqdE”
(wp - ru)+8A, =| psv2[za(cxasinp+cyacosp)- ca(cma cospcosa +
cmyasinPcosa-cmzasina)d + Lpp + Lrr+ LeC+ L +LA8L, (1.6)

réwnanie ruchow pochylajacych:

q(dp +Jyy)+udE- rdE-rjd”™ +(dE-jJ+ fp2-r2)d2+pqdE+

(wq-vr)dE+qCd?, =-ps\,2-za(cxacosacosp+cyasinpcosp-

' b2
czasina) + xa \](cmcosPsina+cyasinpsma -fc™ cosa)cosys(y)dy +
V-br2

Ca(-CmxasinP + CmyaCOSP) +M ,q + MA* W+(m”~ + M ~ +M ,5h, (1.7)
réwnanie ruchéw odchylajacych:

r(j.. +Jyy)- P -qdy+(Gw-JJpq - prdy +qrdE- 2(pd”™ +qd? ~ =

Apsv2[xa(-cxasina+cyacosp)-ca(cmxacospsina+cmasinpsina +

creacosa)] + Npp+Nrr + Neve + Ne\g, (1.8)

zginanie antysymetryczne kadtuba i skrzydet w ptaszczyznie poziomej:

&% +wdE+pd§ -qd|-(p2-q2d” -(ug-vp)d? +prd?x+qrd” =

[p (uas(wcyy)+dEe)+vHIHIEC)+e032Ee, (1.9)
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Zwigzki kinematyczne:

0

<Pb= p+(gsin<j>+ rcos<j>)tg0, (1.10)
0 ;
@ = gsin<t>-rsin(t>, (1.11)
0
¥ = (gsin<>+ rcos<t>)secO, (1.12)
0
xe = ucosGcosy +v(sin0singcosy - astsiny)+wcos<j>
sin0cosy-sin<|)siny), (113)
(o]
yE=ucos0siny +v(sin0 sig>siny +cos<$cosy)+w(cos"
sin©sin v|//—sing>cosy), (114)
Ze = -usin0+vcos0sin<)> + wcos<j>cos0, (115)

Potozenie obiektu latajgcego w przestrzeni okresla sie poprzez wektor
potozenia rys. 1:

h = xEi + yEj + zE, (1-16)

Rys. 1 przyjete uktady wspditrzednych.
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Poszczegblne macierze réwnania (1.2) sg okreslone nastepujgco.

m % 0 o o] dE 0 0
0 % m ! o dE | 0 0 0
010 I!'m o ! o 1 o q
o 1=dE | o dE+Jzz i o -<*x 4
dEI o 1o 0 \dE+d. 1 av o4
o Yo 1o \—dy 1Jzz +lyy 0
0 ﬁ_ 0 4 : -4 i 0 4 J
0 |-rm gm 0 0 pdE -2qdE
o -pm 0 0 qdE -2pde
-qm | pm 0 -pdE -qdE 0 0
II
rdE +
vidEi 0 pdE o O o4
-qdE
dE |-rdE qae 9 o qd|
+pdE - <
1 7 e 'V
i i= 2 qd
o o 0 dF g -y
1 +Jyy "+ pdexy
iE rd§
~qdE | pdE 0 g§ o4 0
I _q4
ly«v § 0
’257 I 0 ll'l)\ Oll
0 1Lsv 1Ld

Mgjy "o 70"
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F=|x IY!Z|LIMIN]| j, S={5H iSv | SL},
=aur e = &Vwlplglrss
X={xe |yEize e |V K }>
gdzie
Pb 1
Pt ]
ps 1
F -Inacierz sit zewnetrznych,
L i) -Inacierz sit sterujgcych,
S wektor sterowania,
X wektor przyspieszen,
X
X
=
{} 1
b/2 b/2
= Jfay)3
-b/2 -b/2

= o)) (F Moy

= ayrea) iy 22 SRy

d =20y Entioy+2) oy
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4 =iV, Ee= | RAYMYd,

-b/2

8h,5v,61 -wychylenia organéw sterowych
odpowiednio steru wysokosci
steru kierunku i lotki,
X6Hy&vzHLLALMHNS/NE -pochodne sity i momentdw sit
aerodynamicznych pochodzgce od
sterowania,

Xq,yp,yr,zq,Lp,Lr,Ma,Np,Nr -pochodne sity i momentdw sit
aerodynamicznych wzgledem
sktadowych predkosci katowych,

Xe,ymZe Le,Me,N? -pochodne sity i momentéw sit
aerodynamicznych wzgledem zmian

predkosci deformacji poszczego6lnych
elementéw konstrukcji,

ye,Le,Ne -pochodne sity i momentéw sit

aerodynamicznych wzgledem
deformacji poszczeg6lnych elementéw

konstrukecji,
f; -funkcja drgan wtasnych odpowiadajaca i-tej postaci
e;(t) -uogdlniona wspotrzedna bedgca

funkcjg czasu.

kat natarcia:

cavee tar—nps T el R

U
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kat natarcia usterzenia poziomego:

Ci(*)-
kat natarcia usterzenia pionowego:
fiv *L [A . (dflk(x)~
13, =P -sv+]] Z ?2i1(t)+
dx

gdzie: nio G

eH -kat odchylenia strug za ptatem na usterzeniu poziomym,

£v -kat odchylenia optywu usterzenia pionowego,

3. Symulacje numeryczne wybranego przypadku.

Przedstawiono  wyniki poréwnawcze

symulacji
niesymetrycznego manewru odchylajgcego szybowca sztywnego

333

numerycznej
od-

ksztatcalnego jako parametry stanu wejSciowego przyjeto parametry

ustalonego lotu Slizgowego, predkos¢ lotu V,,

=55.50 [m/s], wysokos¢ lotu

h=850 [m], w wyniku rozwigzania nieliniowego réwnania (1.2) otrzymano
pozostate parametry. Manewr realizowano przy zatozeniu identycznego

profilu wymuszenia

zarowno dla  sztywnego jak
i rowniez odksztatcalnego szybowca
rozumiane jako wychylenia steru
kierunku. Profil zmiany wychylenia
stem Kkierunku rys. 31 uwa-
runkowano tak aby zakres zmian
obcigzenia nie przekroczyt zakresu
obcigzen dopuszczalnych podczas
trwania manewru. W pierwszej fazie
manewru warto$¢

maksymalna wychylenia steru kierunku u.iy [raaj, czas wytrzymania steru
t=0.340.9 [s], za$ w drugiej fazie manewru maksimum -0.22 [rad] i czas
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wytrzymania t=1.5+2 [s], czast=2.25 [s], odpowiada ponownemu zerowemu
katowi wychylenia steru kierunku . Odpowiedz dynamiczna obiektu
latajgcego na wychylenie steru kierunku o zadanym  profilu rys. 3.1
przedstawiono graficznie (linie kreskowane prezentujg parametry sztywnego
i linia ciggta parametry odksztatcalnego szybowca) ruch szybowca zardwno
sztywnego jak i odksztatcalnego utozsamia sie z ruchem ukitadu zwig-
zanego sztywno z poruszajacym sie szybowcem, ktdrego poczatek uktadu
przyjeto w $rodku masy szybowca rys. 1 Otrzymany wynik symulacji
numerycznej przedstawiono graficznie na rys. 3.2, ilustrowano przebieg
zmian skladowych predkosci liniowej oraz predkosci postepowej $rodka
masy. Przebieg predkosci postepowej oraz skiadowej pionowej predkosci
liniowej mozna potraktowaé jako state me znaczace wahania w tych
parametrach wynikajg ze zmian skfadowej predkosci bocznej( predkos¢
$lizgu). Skiadowa predkosci tej osigga warto$¢ maksymalng prawie w tym
samym czasie zaréwno dla sztywnego jak i odksztatcalnego szybowca. W
przypadku szybowca odksztatcalnego warto$¢  ekstremum obniza
sie 0 %21, spowodowane deformacja tylnej czesci kadtuba co mozna
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rozumie¢ jako spadek skutecznosci steru kierunku. Po wycofaniu steru
kierunku do potozenia neutrum,t=2.25 [s] przebieg wahan predkosci $lizgu
jest tagodmejszey na skutek deformacji poszczegolnych czesci konstrukcji
zwiaszcza (belki ogonowej) kadtuba ruch boczny jest silniej ttumiony niz
w przypadku sztywnego szybowca. Dwuwymiarowe trajektoria lotu
przedstawiono na rys. 3.3 strata wysokosci w obu przypadkach jest iden-
tyczna za$ przebieg Slizgu w przypadku odksztatcalnego szybowca jest
nizszy okoto %34 niz sztywnego szybowca.

Zmiany katow aerodynamicznych podczas manewru przedstawiono na
rys. 3.4 niewielkie wahania katéw natarcia i toru lotu gtownie s
spowodowane antysymetrycznym ugieciem skrzydet kata $lizgu o maksy-
malnej warto$ci 0.14 [rad] osiagnietej w chwili t=2.25 [s] co odpowiada
katowi $lizgu sztywnego szybowca kat ten w przypadku odksztatcalnego
szybowca osigga warto$¢ maksymalng okoto %6 nizsza niz sztywnego
szybowca, ekstremum w obu przypadkach wystepuje prawie w tym
samym czasie. Przebieg skladowych predkosci katowej przedstawia
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rys. 3.5, predkos$¢ przychylania p [rad/s], o ekstremum 0.05 [rad/s], parametr
ten w przypadku odksztatcalnego szybowca wystepuje z przesunieciem
w czasie w pierwszej fazie manewru pod wptywem predkosci deformacji
antysymetrycznych skrzydet.

Rys. 3.4.

Predko$¢ narastania deformacji na og6t jest wieksza niz predkosé
przychylania zwfaszcza w poczatkowej fazie co ma istotny wplyw na
przebieg parametréw ruchow przechylajacych w drugiej fazie manewru,
w przypadku odksztatcalnego szybowca ekstremum obnizone o %5 niz
sztywnego szyboweca osiggnigete w tym samym czasie. W chwili t=2.25 [s],
odpowiadajacej wycofaniu steru kierunku do polozenia neutrum
w przypadku odksztatcalnego szybowca obserwuje sie silne tlumienie
i .mozna stwierdzi¢, ze szybowiec wykonuje obrét ze stala predkoscia
z niewielkimi wahaniami odpowiadajgcymi czestoscig drganiom wiasnym.
Predko$¢ pochylania q [rad/s], rozpatrywany przypadek me ma istotnego
wptywu na predko$¢ pochylania jedynie zauwazono niewielkie wahania
odpowiadajgce wahaniom czestoscig drgan wiasnych. Predko$¢ odchylania
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r [rad/s], w pierwszej fazie manewru w obu przypadkach ekstremum
wystepuje praktycznie w  tym samym czasie, w przypadku
odksztatcalnego szybowca okoto %21 nizsza niz sztywego szybowca.

Rys. 3.5

Wplyw deformacji konstrukcji na ruchy odchylajace gtéwnie pochodzi
od ugiecia (belki ogonowej) kadtuba i predkosci merdania tylnej czesci
kadtuba w punkcie odpowiadajagcym x=xv  Praktycznie istotny wptyw
rozpatrywanego przypadku podczas symulacji numerycznych przy réznych
zatozeniach obliczeniowych obserwowano bezposrednio na przebieg
parametrow ruchow antysymetrycznych. Niewielkie zaktocenia w parame-
trach ruchoéw podtuznych wynikajg z antysymetrycznego ugiecia skrzydet
o niewielkim stopniu wplywu ugiecia statycznego skrzydet oraz ruchu
sprezysto-sprzezonego. Ostatnie rozwazania obserwowano podczas
symulacji numerycznej przy réznych modelach matematycznych ( model
modyfikowany- ruchy seperowane oraz peiny model - ruchy sprzezone).
Zmiany katéw (p,0\(/ [rad], ilustrowano na rys. 3.6, kat przychylania
P [rad] w przypadku odksztatcalnego szybowca jest silnie ttumiony pod
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wpitywem predkosci deformacji skrzydet es(t) obrot ustalony. Ttumienie kata

odchylenia ¥ [rad] gtdwnie pochodzi od ugiecia tylnej czesci kadtuba
i predkosci z jakg merda sie punkt o wspéirzedne x=xv ekstremum
w przypadku odksztatcalnego szybowca —ma warto$¢ okoto %42 niz
w przypadku sztywnego szybowca.

Whnioski - *

Na podstawie otrzymanych wynikéw obliczeA numerycznych i ich
analizy mozna stwierdzié, ze rozpatrywany przypadek nie ma znaczgcego
wplywu na odpowiedZz dynamiczng podiuzng za$ obserwowano istotny

wpltyw na boczng Uzasadnione jest twierdzenie, ze istnieje konieczno$¢
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prowadzenia badan korkociggowych i analizy dynamiki ruchéw
antysymetrycznych z uwzglednieniem skonczonej sztywnosci
poszczegolnych elementdw jego konstrukcji. O wyborze wiasciwej metody

i jej skutecznosci dowodzg otrzymane wyniki symulacji numerycznej.

Dynamic response

ofa elastic sailplane to brutal application ofthefin

summary

On the basis of the results obtained o f numerical simulation and analisis
of these results may satisfied, that influence of the considered instance on
longitudial response is insignificant but observed radical influence on
lateral response. It ist advisable to accomplish spin investigation and
analisis of lateral dynamics under influence of elastic properties of the
structural. Winch could have radical influence on the progres of lateral

response.
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INSTYTUT TECHNICZNY
WOJSK LOTNICZYCH

ZAKELAD SAMOLOTOW | SMIGLOWCOW ITWL
ul. Ksiecia Janusza 1

00-961 Warszawa, skr.poczt. 60

tel. 685-22-12, fax 36-44-71

POKELADOWY KATASTROFICZNY
REJESTRATOR PARAMETROW LOTU S2-3a

Opierajac sie na wieloletnich doswiadczeniach z zakresu miernictwa wiel-
kosci nieelektrycznych w lotnictwie Sil Zbrojnych i wykonanych w ITWL re-
jestratorach badawczych, w 1966 r. zakonAczono prace nad Pokladowym Kata-
stroficznym Rejestratorem Parametrow Lotu S2-3a. Rejestrator S2-3a jest za-
miennikiem stosowanego rejestratora BUR, iprzeznaczono go do montazu i eks-

ploatacji na Smigtowcach W3 oraz samolotach AN-28 bedacych w uzytkowaniu
w lotnictwie Sit Zbrojnych.

W poréwnaniu z dotychczas stosowanymi rejestratorami BUR rejestrator
S2-3a charakteryzuje sie:

e wyzszg jakoScig zapisu (zapis cyfrowy na pamieciach statych);
* szybszym dostepem do zapisanych informacji (do 25 min. BUR, do
5 min. S2-3a);

e latwoscig zainstalowania systemu deszyfracji na wszelkich lotniskach
celem prowadzenia petnej archiwizacji eksploatacji statku lotniczego;



e stosowaniem wdrozonego w lotnictwie Sit Zbrojnych systemu deszyfracji

THETYS; " C\}
« instalacjg rejestratora bez zmian istniejgcej instalacji statku powietrz-
nego;

* mniejszymi wymiarami i masa;

e nowocze$niejszymi rozwigzaniami technicznymi.

Zapis informacji w rejestratorze prowadzony jest réwnolegle na dwu kase-
tach. Kasecie szybkiego dostepu (celem biezgcejbceny stanu technicznego oraz
oceny techniki pilotazu) i kasecie zabezpieczonej przed skutkami katastrofy lot-
niczej (celem zbadania przestanek i przyczyn katastrofy lotniczej).

Podstawowe dane techniczno-taktyczne:

e czas rejestracji - ostatnie 12 h lotu;
e czas dostepu do zarejestrowanej informacji - max. 5 min.;
« liczba rejestrowanych parametrow:

* analogowych - 30

* dwustanowych - A8

* selsynowych - 3

* czestotliwoSciowych - 4
e czesci sktadowe:

* blok akwizycji S2-la-2

* kaseta ochronna S2-3a-K
e wymiary i masa:

* blok akwizycji - 252x124x190 mm, 3 kg
* kaseta ochronna - 164x 88x116 mm, 6 kg.

Cykl B+R realizacji tematu zakonczono w grudniu 1996 przeprowadzeniem
prob w locie, ktére w petni potwierdzity zaktadane parametry eksploatacyjne
i stosowane rozwigzania techniczne.

Z doswiadczen Komisji Badania Wypadkéw Lotniczych wynika, ze propo-
nowany typ rejestratora bedgcego rozwinieciem rejestratora badawczego (za-
stosowanego na samolocie ORLIK) pozwala na wszechstronng i szybkg ocene
przyczyn technicznych katastrofy.
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PROPOZYCJA SPOSOBU NAPROWADZANIA RAKIET
KLASY P-Z NA CELE PUNKTOWE

drinz. Andrzej skom ra
mgrinz. Lechm actyszczyx

ITL WUL WAT, Warszawa

Streszczenie

Rozwijanie si¢ procesu wnikania gtowicy pocisku rakietowego w przeszkode zalezy
od kata jej upadku. Istnieje zatem potrzeba by, przy atakowaniu celéw naziemnych z matych wyso-
kosci lotu samolotu, zapewni¢ (dla dopuszczalnych warunkéw odpalania) takie tory lotu rakiet, przy
ktérych ich katy upadku beda zblizone do 90°.

Proponuje sie w tym celu zastosowa¢ algorytm naprowadzania, pizy ktérym rakieta w
ptaszczyznie poziomej bedzie realizowa¢ samonaprowadzanie wedtug metody proporcjonalnej na-
wigacji za$ w ptaszczyznie pionowej jej tor lotu sktada¢ sie bedzie z nastepujacych po sobie faz:
lotu niekierowanego (po starcie rakiety); lotu wznoszacego z zachowaniem zatozonego (przyjetego)
kata namiaru celu; zwrotu w kierunku celu, rozpoczynajacego sie z chwila osiagniecia zatozonego
kata pochylenia osi podtuznej rakiety i koficzacego sie z chwilg pokrycia osi podtuznej rakiety z kie-
runkiem do celu; samonaprowadzania z wykorzystaniem metody proporcjonalnej nawigacji.

Wykorzystujac zaproponowany algorytm naprowadzania dokonano symulacji kompu-
terowej procesu strzelania hipotetyczna rakieta klasy p-z. Na podstawie analizy otrzymanych wyni-
kéw scharakteryzowano podstawowe wiasciwosci badanego procesu.

1. Wstep

Skuteczno$¢ razenia umocnionego celu punktowego przez pojedynczg rakiete
sterowang klasy p-z, odpalong z malej wysokosci w duzej mierze zalezy od kata jej upadku.
Istnieje zatem potrzeba takiego sterowania jej lotem by kat upadku rakiety byt zblizony do
9(f. Proponuje sie w tym celu zastosowa¢ algorytm naprowadzania, ktdrego istote przed-
stawia rys. 1
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Rys.1 Schemat ilustrujacy tor lotu rakiety (w plaszczyznie pionowej) przy atakowaniu
celu z wykorzystaniem proponowanego sposobu haprowadzania

Tor lotu rakiety w ptaszczyznie pionowej skiada sie z czterech nastepujacych po sobie faz:

* lotu niesterowanego - w przedziale czasu (fwtj)\

» lotu wznoszacego (gorka pionowa) z zachowaniem zatozonego kata namiaru celu <i2
(okreslonego maksymalng wartoscig kata namiaru koordynatora celu) - w przedziale
czasu (/;, t2;

« zakretu (zwrotu w kierunku celu), rozpoczynajacego sie z chwilg t2 osiagniecia zatozo-
nego kata pochylenia osi podtuznej rakiety 0t=2=f(Do, Ha V] - warto$¢ ktérego
przekazywanajest na poktad rakiety przed jej startem - i koriczacego sie z chwilg t3po-
krycia osi podtuznej rakiety z kierunkiem do celu tj. kiedy ®,=t} =et=} - w przedziale

czasu (t2 hy,
» samonaprowadzania z wykorzystaniem metody proporcjonalnej nawigacji - w przedzia-
le czasu (13, t4).
W plaszczyznie poziomej od chwili zakonczenia lotu niesterowanego rakieta realizuje
samonaprowadzanie wedtug metody proporcjonalnej nawigacji - w przedziale czasu (/;, t4).
Istota proponowanego algorytmu naprowadzania polega na tym, ze na torze lotu
rakiety w ptaszczyznie pionowej wydzieli¢ mozna trzy punkty, w ktoiych nastepuje zmiana
sposobu naprowadzania (przetgczanie sterowania):
« I(t}) - wiaczenie sterowania, ktérego zadaniem jest utrzymanie statej (zatozonej) warto-
$ci kata namiaru celu, mierzonego przez nadazny koordynator celu tj. <pi=<h,
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* 2(t2 - rozpoczecie zakretu (chwila poczatku tego manewru okreslana jest posrednio
przez kat pochylenia osi podtuznej rakiety w ptaszczyznie pionowej tj. kiedy
&=®t

* 3(t3 - rozpoczecie procesu samonaprowadzania (chwila t3 poczagtku samonaprowadzania
okreslana jest posrednio ze spetnienia warunku pokrycia osi podtuznej rakiety z
linig rakieta - cel tj. kiedy &=t} = e,=t}).

Zestawienie wazniejszych oznaczen:

®jsmax - maksymalna warto$¢ kata namiaru celu z poktadu rakiety;

tp- zadana warto$¢ kata namiaru celu w fazie lotu wznoszacego (gorki pionowej);
NO- stata nawigacji przy metodzie proporcjonalnego naprowadzania;

D - biezaca odlegto$¢ pocisku do celu;

s- kat pochylenia linii obserwacji celu;

v - kat odchylenia linii obserwacji celu;

ar - warto$¢ kata natarcia rakiety odpowiadajgca potozeniu ,,réwnowagi”;

pr- warto$¢ kata $lizgu rakiety odpowiadajaca potozeniu ,,réwnowagi”;

Si,$2 - katy wychylenia steréw w pierwszym i drugim kanale sterowania;

D»y - odlegtos¢ do celu, przy ktorej nastepuje wytaczenie samonaprowadzania;
Tg- stata czasowa uktadu napedu steréw;

ks =-Sal - wspdtczynnik charakteryzujacy statyczng sterownos¢ rakiety;

kGp- wspodtczynnik wzmocnienia w prawie sterowania przy realizacji programu ,,gérka
pionowa”;

k0&- wspdtczynnik wzmocnienia w prawie sterowania przy realizacji ,,zakretu”;

kOs - wspotczynnik wzmocnienia w prawie sterowania (pierwszego kanatu) podczas samo-

naprowadzania;
kOv - wspdtczynnik wzmocnienia w prawie sterowania (drugiego kanatu) podczas samo-
naprowadzania;
Ah A2- parametry sterowania w pierwszym i drugim kanale sterowania;
t, - czas trwania lotu niesterowanego rakiety;
t4 - czas dolotu rakiety do celu.
Pozostate oznaczenia sa zgodne z Polskg Norma PN 83 ,,Mechanika lotu samolo-
tow i Smigtowcow”.

2. Model fizyczny

Zasadniczym zagadnieniem w zaproponowanym algorytmie naprowadzania dang
rakietg jest wyznaczenie zaleznosci funkcyjnej &I=2=f (D,,,HQV0). Zadanie to rozwigzano

na drodze symulacji numerycznej procesu naprowadzania rakiety klasy p-z.
Uktad aerodynamiczny oraz podstawowe charakterystyki modelu fizycznego ra-
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kiety sterowanej (przyjetej do rozwazan) ilustruje rys. 2.

Charakterystyki taktyczno-techniczne rakiety umozliwiajg atakowanie celéw z lotu pozio-
mego w zakresie nastepujacych parametrow ruchu samolotu nosiciela i odlegtosci do celu:
200m<HO0$ 500m, 195m/s< V0<225m/s, 3000m<DO0<6000itl

3875

Rys.2. Sylwetka i uktad aerodynamiczny rakiety sterowanej

Podstawowe dane opisujace przyjeta do rozwazan rakiete sg nastepujace:

a)
b)

©)
d)
€)
f)

9)
h)

masa startowa rakiety mo=670 kg;

powierzchnia skrzydet wraz z czescig podkadtubowa (powierzchnia odniesienia
S=1.34m2); 2

powierzchnia pary steréw wraz z cze$cig podkadtubowg Ss=0.32m ;

cigg silnika rakietowego jest staty (w catym okresie jego pracy) i wynosi F=70kN;

czas pracy silnikats=3.2 s;

masa paliwa mP=110 kg;

masa gtowicylbojowej mgo=317kg;

zakresy zmian kata namiaru celu (mierzonego przez koordynator nadazny gtowicy'
samonaprowadzania) wynosza: w plaszczyznie poziomej+35°, za$ w plaszczyznie
pionowej od +20° do -60°;

maksymalna warto$¢ predkosci katowej nadazania osi pomiarowej koordynatora celu
gtowicy samonaprowadzania za linig rakieta-cel Qg!n& wynosi 12 /s;

maksymalna warto$¢ kata wychylenia sterdw 8max= +18 ;

maksymalne wartosci katdw natarcia i $lizgu rakiety dla potozenia réwnowagi

=prmax=+17°-

Poktadowy system sterowania rakiety sktada sie z trzech niezaleznych kanatow:

pochylenia (pierwszy kanat), odchylenia (drugi kanat) i przechylenia.
Podstawowe charakterystyki aerodynamiczne rakiety wyznaczono metoda teoretyczng,
opartg na uogélnionych wynikach badan doswiadczalnych [1],

Czol

3. Model matematyczny ruchu rakiety z wykorzystaniem zaproponowanego
sposobu naprowadzania

Dla potrzeb ilustracji przyjetego sposobu naprowadzania wykorzystano uprosz-
ny model ruchu przestrzennego rakiety. Przyjeto, ze sktadowe ciggu silnika rakietowe-
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go F na osie ukfadu wspétrzednych zwigzanego z bryta rakiety sa odpowiednio réwne
Fx=F, Fy =Fz =0 oraz predkosci katowe p =q - r = 0. Ponadto sinusy katow natarcia i
$lizgu (przy zatozeniu, ze sg male) zastgpiono wartosciami katéw w mierze tukowej.
Ruch rakiety rozpatruje sie przy zatozeniu, ze ukiad stabilizacji kata przechylenia dziata
idealnie i rakieta od chwili startu rozpoczyna lot w ukfadzie ,,+”, ajej dwa pozostate kana-
ty sterowania dziatajg odpowiednio w ptaszczyZnie pionowej i poziomej. Przyjeto rowniez,
ze uktad wypracowujacy sygnaty sterowania (naprowadzania) jest uktadem bezinercyjnym,
za$ naped ster6w przedstawia sobg czton inercyjny pierwszego rzedu. Na rozpatrywany
system sterowania rakietg nie dziatajg zadne zaktdcenia. Uwzgledniajac powyzsze zatoze-
nia oraz zaproponowany algorytm naprowadzania zestawiono nastepujace grupy rownan i
zaleznosci opisujacych proces naprowadzania rakiety klasy p-z do nieruchomego celu.

A Rownania opisujace ruch przestrzenny rakiety:

N o=+ (F-X,)-gsiny,, (D
d m
= F+Z .Kl-~gcosy., 2
d mVv g/ Y @)
= [(—F+Ya3], (3)
dt mVcosy,
sin©=siny, +cosy,(ar+(3m,), (4)
sinT =sinx, +cosK,(|3rcosy, +n, siny.), (5)
M = PrtgY,» <6)
dxa
——=Vcosy. cosk , ("
dt
AN2-=-Vsiny , (8)
dt
dy
—- =Vcosy sinK,, (9)
dt '
m = mo0- {')|m|dt. (1°)

B. Kinematyczne rownania ruchu srodka masy rakiety wzgledem nieruchomego celu:

— =-V[cosy,sinscos(K, - v) +siny,sins], (11)
dt

ds . .
D— =- Vfsiny, coss - cosy, sins cos(k, - V)], (12)
dt
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D — cose = -Vcosy, sin(K, - v). (13)
dt

C. Zaleznosci opisujace parametry sterowania {A,, A2) w poszczeg6lnych fazach naprowa-
dzania:

- w czasie lotu niesterowanego parametry sterowania (w obu kanatach) przyjmujg wartosci
zerowe tj.:

Aj=A2=0 jezeli 0<t<11, (14)

- w czasie lotu programowanego - wykonywanie ,,gorki pionowej ,jako parametry stero-
wania (w pierwszym kanale) przyjeto:

A =Af=@plzg>i =qR+s-0  jezelit, <t <t?, (15)

- w czasie wykonywania ,,zakretu” parametr sterowania ma postac:
A=Ae=e-O jezelil2<t<t3, (16)

-jako parametry sterowania przy samonaprowadzaniu (dla metody proporcjonalnej nawi-
gacji o statej nawigacji NO) przyjeto:

A =7jLcos(v-Kt)-N 0r-  jezeli t>t}, 17
A2= (M --N 0—)coss jezeli t>t,. (18)
dl dt

D. Réwnania prawa sterowania:
- sygnat kompensacji sity ciezkosci:

5 - m -cos-/,, (19)
B Z,k5

- maksymalne warto$ci katdw natarcia i $lizgu (wynikajace z przecigzen dopuszczalnych
rakiety):
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- wartosci katéw wychylenia steréw w czasie lotu niesterowanego:

8,=810 jezeli t<t,, (22)
52=8m jezeli t"t,, (23)
- realizacja programu ,,gérka pionowa”:
T.MNL+81=6,, + kALl jezeli t1St<tt, (24)
wealizacja ,,zakretu”:
T,M-+8,=8lg+ koeAl jezeli t2<t <13, (25)

- realizacja procesu samonaprowadzania:

TsA +8, =8ig+kGA jezeli t>t,, (26)

Ts-2-+5] =koiA2 jezeli t>t,. (27)
E. Ograniczenia:

- wynikajace z maksymalnego kata wychylenia sterow' (wasciwosci konstrukcyjnych ra-

kiety):

61r=8, jezeli 8, <8nil, (28)
8,r=8_ sgnb, jezeli (29)
82 =8j jezeli |5,<8~,  (30)
8" = 8mxsgn62 jezeli |S2[>5,~, (31)

- wynikajace z przecigzen dopuszczalnych (wyrazone w maksymalnych wartoéciach katow
natarcia i $lizgu):

a = ksslr, (32)

ar=a jezeli |ar|< ammss, (33)

a,= SPa jezeli M £ . (34)
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P=k&2e
@=P jezeli jpr| < Pm,
Pr = Ptnxsga(3 jezeli |p| > p[MiQ

mvynikajagce z parametrow konstrukcyjnych glowicy samonaprowadzania:

5Ir=5Jr=0  jezeli 452+ Vv2c0S2¢ >® gimx,
8 =2 =o jezeli D<Dw,
§.=§.=0 jezeli yj(e-&f + (v-'if ><Pg™,
t=t, jezeli HO-z>0.
F. Biezaca wartos¢ liczby Macha:
a

G. Zwiazki miedzy przecigzeniami i parametrami kinematycznymi rakiety:

4. Wyznaczenie zaleznosci 0 ,=j=f(D Q H,, V0

(B
(36)

(87)

(38)

(39)

(40)

(41)

(43)

(44)

(45)

Przedstawiony model matematyczny naprowadzania rakiety klasy p-z byt podsta-
wa do opracowania algorytmu jego numerycznego rozwigzania z wykorzystaniem pakietu

oprogramowania MATLAB - SIMULINK.

Symulacje przeprowadzono dla ponizszych danych (tablice 1 i 2), okre$lajacych rozpatry-

wany system sterowania rakietg i warunki poczatkowe odpalania.
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Tablica 1. Podstawowe dane charakteryzujgce przyjety system sterowania rakietg

T5[s] [m] No kog koe ti [s]
0.03 100 5 -4 4 1.526 1.526 0.85

Préby symulacyjne miaty na celu zbadanie wptywu warunkéw poczatkowych od-
palania rakiety (DO, Ha Va) na warto$¢ kata pochylenia 0,=h (odpowiadajacg chwili roz-

poczecia manewru zakret), przy ktorym kat upadku rakiety n  zawierat sie bedzie w prze-
dziale od 89° do 9(f.

Tablica 2. Parametry okre$lajace warunki poczatkowe odpalania rakiety

VO [m/s] Do [m]
3000 3750 4500 5250 6000
Ho=200m, Ho=200m, Ho=200m, Ho=200m, Ho=200m,
195 Ho=350m, Ho=350m, Ho=350m, Ho=350m, Ho=350ra,
Ho=500m Ho=500m Ho=500m Ho=500m H0=500m
Ho=200m, Ho=200m, Ho=200m, Ho=200m, Ho=200m,
Ho=350m, HO0=350m, Ho=350m, Ho=350m, H(0=350m,
210 HO=500m Ho=500m HO=500m HO=500m HO=500m
Ho=200m, Ho=200m, Ho=200m, Ho~200m, Ho=200m,
225 Hc=350m, H,,=350m, HO0=350m, H<r350m, Ho=350m,
H0=500m Ho=500m H,,=500m Ho=500m Ho=500m

Rys.3 ilustruje wplyw predkosci samolotu nosiciela VO (odpowiadajacej chwili
startu rakiety) na wymagang warto$¢ kata 0,. 2 za$ rys.4 przedstawia wptyw wysokosci
HO lotu samolotu na warto$¢ tego samego kata. Poniewaz wptyw predkosci samolotu VO w
chwili startu rakiety na warto$¢ kata <9=j okazat sie nieznaczny, wiec do dalszych rozwa-
zan przyjeto VO = Vir = const.

Zmiane 0 t=t w funkcji DOdla dwdch skrajnych wysokosci lotu samolotu w chwili
startu rakiety tj. HOmin =200 m i Homex = 500 m ilustruje rys.5.

Z przedstawionych krzywych wynika, ze wcze$niejsze rozpoczecie manewrow
»Zakret” wystepuje przy wysokosci Ham,,=200 m, zatem mozna przyja¢, ze dla HO >HOmm
katy upadku rakiety' ju nie przekroczg 9(f. W zwigzku z powyzszym w celu uproszczenia
procedury naprowadzania rakiety mozna przyja¢, ze chwila rozpoczecia manewru ,,zakret ’
bedzie zaleze¢ jedynie od poczatkowej odlegtosci odpalenia, zgodnie z zaleznoscig funk-
cyjna na91;h dla VG=Vir=210m/s i HO=HOmn=200m, kt6ra mozna aproksymowac wielo-

mianem trzeciego stopnia:

=-7.4*10"°*D* +1.1927*10'5*D,, -6.669*KT: *D0+1.168M02,  (46)
gdzie:
®t=tj w [], DOw [m].
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Ho=200m Ho=350m

HO0=500m

Rys.3. Wptyw predkosci lotu samolotu nosiciela VOw chwili odpalenia rakiety
na zmiane kata pochylenia jej osi podtuznej ®t=t2 w funkcji odlegtosci

odpalania DOdla trzech réznych wysokosci lotu samolotu Ho
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V(0=195m/s V0=210m/s

V#=225m/s

Rys.4. Wptyw wysokosci fotu samolotu nosiciela Ho w chwili odpalenia rakiety
na zmiane kata pochylenia jej osi podtuznej ®t=t2 w funkcji odlegtosci
odpalania DOdla trzech réznych predkosci totu samolotu VO
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Rys.5. Wplyw dwach skrajnych wysokosci lotu samolotu nosiciela Ho
w chwili odpalenia rakiety na zmiane kata pochyleniajej osi

podtuznej ®i=u w funkcji odlegtosci odpalania DOdla
predkosci lotu samolotu Vo=210m/s

5. Charakterystyka wiasciwosci procesu naprowadzania rakiety
przy wykorzystaniu proponowanego algorytmu sterowania

Przeprowadzono symulacje humeryczng naprowadzania rakiety z wykorzystaniem
proponowanego sposobu naprowadzania, w ktérym chwile rozpoczecia manewru ,,zakret”
okres$lono zgodnie z zaleznoscig (46). Obliczenia symulacyjne wykonano dla danych za-
wartych w p.4. Przyktadowe tory lotu rakiety odpalanej przy réznych warunkach poczat-
kowych ilustruje rys.6.
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Rys.6. Tory lotu rakiety w ptaszczyznie pionowej odpalanej przy nastepujacych warun-
kach poczatkowych:
V0=195m/s, Ho=200m, D0=3000m - wariant 1;
V0=225m/s, Ho=500m, Do=3000m - wariant 2;
VO=T95m/s, HE200m, Do=6000m - wariant 3;
V0=225m/s, Ho=500m, DG=6000m - wariant 4.

Poszczegolne tory lotu rakiety scharakteryzowa¢ mozna nastepujacymi warto-
Sciami ich kata upadku n i czasu lotu do celu ty wariant 1 - kat (.1=89.40° i t4=13.05s;
wariant 2 - kat (.1=85.52° i t4=12.00s; wariant 3 - kat [i=89.30° i t4=28.86s; wariant 4 - kat
. =88.8401 £.t=27.42s.

Korzysci jakie daje zastosowanie proponowanego sposobu naprowadzania w po-
réwnaniu z realizacjg wytacznie samonaprowadzania przedstawiajg rys.7 i 8.
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Rvs.7. Tory lotu rakiety w ptaszczyznie pionowej otrzymane przy tych samych
warunkach poczatkowych odpalania (V0=210m/s, Ho=500m i D0=3000m)
oraz rdznych sposobach naprowadzania: 1- samonaprowadzanie; 2 - napro-
wadzanie z zastosowaniem proponowanego algorytmu

Poszczegolne tory lotu rakiety charakteryzujg nastepujace parametr}':

a) dla odlegtosci odpalania wynoszacej 3000m i zastosowaniu proponowanego Sposobu
naprowadzania kat |i=89.6" i czas t,=12.69s za$ dla samonaprowadzania kat ft=9.40 i
czas tt=7.47s;

b) dla odlegtosci odpalania wynoszacej 6000m i zastosowaniu proponowanego sposobu

naprowadzania kat (.1=89.74° i czas t4=27.63s za$ dla samonaprowadzania kat ((=2.6" i
czas t1—15.75s.
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Rys.8 Tory lotu rakiety w ptaszczyznie pionowej otrzymane przy tych samych wa-
runkach poczatkowych odpalania (V0=210m/s, Ho=500m i D0=6000m) oraz
roznych sposobach naprowadzania: 1- samonaprowadzanie; 2 - naprowa-
dzanie z zastosowaniem proponowanego algorytmu

6. Wnioski

1 Zaproponowany sposob naprowadzania rakiety klasy p-z matego zasiegu charakteryzuje
sie tym, ze jej katy upadku n (dla wszystkich warunkéw wykorzystania bojowego) za-
wierajg sie w przedziale 85° <n <90°.

2. Zasadnicze (niezbedne w przyjetym sposobie naprowadzania) wymaganie, dotyczace
okreslenia chwili t2 rozpoczecia manewru ,,zakret” okreslane jest w sposob posredni,
poprzez wyznaczenie odpowiedniej wartosci kata pochylenia osi podtuznej rakiety z
prostej zaleznosci (46).

3. Do realizacji technicznej proponowanego sposobu naprowadzania wymagane jest prze-

kazanie na poktad rakiety (w chwili jej startu) wartosci kata @t=t2 wyliczonej przez

system celowniczy samolotu nosiciela na podstawie zmierzonej odlegtosci do celu DO o-

raz wyposazenie rakiety w ukfad pomiaru kata pochylenia jej osi podtuznej (w czasie
naprowadzania).
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Streszczenie
W pracy przedstawiono wyniki stochastycznej komputerowej symulacji strzelar hipotetyczna
rakieta niekierowana. Opracowany model matematyczny procesu strzelania wraz z algorytmem
umozliwia okre$lenie wptywu losowych warunkéw poczatkowych startu rakiety najej rozrzut

1. Wstep

Dokfadnos¢ trafienia rakietg niekierowang w cel zalezy od charakterystyk
technicznych samej rakiety, wptywu i charakteru oddziatywania rakiety i osrodka
(atmosfery) oraz warunkéw poczatkowych startu. Warunki poczatkowe startu rakiety
okre$lane sa przez systemy celownicze, ktére w oparciu 0 zmierzone parametry
charakteryzujace ruch statku powietrznego, potozenie celu wzgledem samolotu, rozwigzuja
okreslone algorytmy, pozwalajace odpowiednio zorientowaé wektor predkosci poczatkowej
rakiety w przestrzeni.

Celem' opracowania byto okreslenie wptywu zakiocen warunkéw poczatkowych
strzelania oraz asymetrii ciggu silnika na rozrzut lotniczej rakiety niekierowanej. Moze to
stanowic jeden z elementdw oceny efektywnosci zastosowania tego rodzaju rakiet.
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Wykaz oznaczen

\k - skalar wektora predkosci samolotu wzgledem powietrza;

as- kat natarcia samolotu;

fis - kat $lizgu samolotu;

0S- kat przechylenia samolotu;

9S- kat pochylenia samolotu;

% - kat odchylenia samolotu;

H - wysokos$¢ lotu samolotu w chwili odpalenia rakiety;

d - mimos$rod ciggu silnika;

Id- odlegtos¢ od Srodka masy rakiety do srodka przekroju krytycznego dyszy silnika;

fit - kat okre$lajacy potozenie mimosrodu ciggu wzgledem ptaszczyzny xz;

fii - stosunek momentu rakietowego wzgledem osi podtuznej rakiety do ciggu silnika;

G - ciezar rakiety;

/ - dhugos¢ rakiety;

S - powierzchnia odniesienia (pole przekroju poprzecznego kadtuba rakiety);
Xr,Yr-zmienne losowe wspotrzednych punktu trafienia rakiety okreslone w ukfadzie cxy i\
cxyr - uktad wspotrzednych, w ktorym okresla sie charakterystyki rozrzutu, Srodek uktadu
w $rodku celu, 0§ skierowana zgodnie z rzutem na ptaszczyzne pozioma prostej taczacej
$rodek masy rakiety z celem w chwili odpalenia, 0§ yr skierowana prostopadle do xr;

mO- warto$¢ oczekiwana zmiennej losowej o rozktadzie normalnym;

mx - warto$¢ oczekiwana zmiennej losowej X r dwuwymiarowego rozktadu normalnego;

my - warto$¢ oczekiwana zmiennej losowej Yr dwuwymiarowego rozkfadu normalnego;

a -odchylenie standardowe zmiennej losowej o rozkfadzie normalnym;

ax - odchylenie standardowe zmiennej losowej X r dwuwymiarowego rozktadu normalnego;
oy - odchylenie standardowe zmiennej losowej Yrdwuwymiarowego rozktadu normalnego;
k - wspotczynnik korelacji zmiennych losowych Xri Yr.

Pozostate oznaczenia sg zgodne z Polskg Norma PN 83 ,,Mechanika lotu samolotéw' i
Smigtowcow”.

2. Model fizyczny rakiety

Do opisu procesu strzelania przyjeto hipotetyczng rakiete niekierowana, ktorej
nadano ,,mate obroty” poprzez skos$ne ustawienie szeSciu dysz silnika rakietowego. Uktad
aerodynamiczny rakiety przedstawia rysunek 1 Rakieta stabilizowana jest na torze za
pomocg dwaoch par brzechw (statecznikdw) rozmieszczonych w ptaszczyznach wzajemnie
prostopadtych, znajdujacych sie w czesci koncowej jej kadtuba. Podstawowe dane
charakteryzujace parametry geometryczne i masowe rakiety sg nastepujace:

a) ciagg silnika rakietowego 79640 N
b) czas pracy silnika rakietowego 11s

¢) masa rakiety 235 kg
d) masa tadunku napedowego 45,8 kg
€) masa gtowicy bojowej 123,4 kg

1) pole przekroju poprzecznego kadtuba 0,045216 m
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g) rozpietos¢ statecznika 0,6 m
h) pole powierzchni jednej brzechwy 0,0351 m
i) grubos¢ wzgledna profilu brzechwy 0,0153846
j) potozenie srodka masy rakiety, mierzone od powierzchni czotowej zapalnika
- na poczatku aktywnego odcinku toru lotu 1,061 m
- na pasywnym odcinku toru lotu 0,961 m
k) momenty bezwtadnosci przy t=0
. Ix 2,04422 kgm
-ly=1z 100,3559 kgm2

Podstawowe charakterystyki aerodynamiczne rakiety wyznaczono metodg
teoretyczng, opartg na uogolnionych wynikach badan doswiadczalnych [1]. Przy
rozpatrywaniu lotu rakiety przyjeto nastepujgce zatozenia:

a) rakiete rozpatruje sie jako bryte sztywng;

b) na rakiete dziatajg sity aerodynamiczne, ciag silnika rakietowego i sita ciezkosci;

c) na aktywnym odcinku toru lotu $rodek masy rakiety przemieszcza sie ze stalg
predkoscia, zas jej masa zmienia sie liniowo;

d) dla zmieniajacego sie w czasie potozenia Srodka masy rakiety obliczane sg wartosci jej
momentéw bezwtadnosci oraz charakterystyki aerodynamiczne;

e) asymetria ciggu silnika rakietowego charakteryzowana jest poprzez tzw. ,,mimosrod
ciggu”, ktdry traktuje sie jako wielkos$¢ losows;

f) system celowniczy samolotu-nosiciela funkcjonuje idealnie (tzn., ze przy bezbtednym
celowaniu przez pilota rakieta trafia w cet) za$ btedy celowania powodowane przez pilota
przenoszg sie bezposrednio na odchylenie od wartosci nominalnych (wymaganych):

- katéw (as, &) natarcia i $lizgu samolotu w chwili startu rakiety, ktdre sg zmiennymi
losowymi o znanej gestosci rozktadu prawdopodobienstwa,

- katow (<PS 9S %) okreslajacych potozenie osi podtuznej samolotu (w chwili startu
rakiety), ktére sg zmiennymi losowymi o znanej gestosci rozktadu prawdopodobienistwa;

g) modut wektora predkosci samolotu {Vs) w chwili startu rakiety jest zmienng losowg;

h) lot rakiety odbywa sie w spokojnej atmosferze.



3. Model matematyczny procesu strzelania
Model matematyczny ruchu przestrzennego rakiety niekierowanej (dla przyjetego
jej modelu fizycznego) odpalanej z samolotu obejmuje nastepujace grupy réwnan i

zaleznosci: A( -.k-.o-

Réwnania ruchu postepowego Srodka masy rakiety:

m— =Xa, (1)

mVcosya®JL =Va, 2
dt

-mv*ljL =za, ?3)

Réwnania ruchu obrotowego rakiety wokot Srodka masy:

IA=1L, @
1 dt
lv— +1Ixpr-lypr=M, (5)
todt
ii’atr+IzP1- IXPg=N" n

Zwigzki kinematyczne predkosci katowych:

do av . o

—= Nt - sm&, )
dt dt
d )
___@_)_:qcoso-rstno, (8)
dt

d'F

€0s & —--—-=qsin 0 +r cos <P, ©)

dt

Zwiazki kinematyczne predkosci liniowych ruchu $rodka masy rakiety w ukladzie
wspdtrzednych zwigzanym z ziemia:
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9 =Vsinxacosya, (U)
dt
dz
— =-Vsinya, (12)
dt

Wyrazenia na sktadowe wektora sity wypadkowej R:

Xa=-Gsinya-Cx S +FxcosacosfJ+Fy sinP+F2sina cosp, (13)
Ya = CYf) Sfi- Fxcosa smfi+ Fycosfi- F2sina sin/?, (14)

nv2
Za=Gcosya-C2at-j-Sa-F xsina+Fzcosa, (15)

Wyrazenia na sktadowe ciggu silnika rakietowego :

Fr = F cos arctg\fi (16)

w
Fy =-F sin arch sin(pi +<?), (17)
—F sin :0Ap/+<?), (18)

Wyrazenia na skladowe wypadkowego momentu wywotanego ukladem  sit
aerodynamicznych i sitg ciggu:

V2 .
L_p.F+ct PVEsICi PV2sip (19)
M = Fdcos arc/gl m sp, +Cm -Slacos0-Cmp~-Slpsin0-C mgh-j-Slg ,  (20)
*
N = Fdcos arctg smpl-Cnfi— Slpcos0-C map\-/s lasin0-C nrp— Slr (21)

w
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Woyrazenia na katy natarcia i $lizgu rakiety:

a=0-ra> (22)
PAXa-V, (23)

Wyrazenia wigzace predkos¢ dzwieku i gestos¢ powietrza z wysokoscig lotu rakiety :

4%
288-0,0065{H-zgj

A h ~2g) =1,225056 o _
288 jezeli - zgj <11000 m, (24)

a{H - zg) = 20,056288 - 0,0065[h -

(H-2g)HJ000
Ah -z =036375¢ 6340 jezeli {h - z°)>11000m, (25)
a{H - Zg) = 295,02

gdzie: p wyrazonejest w [kg/m ], a w [m/s], //w [m], z%w [ml[.

Woyrazenia na zmiane w czasie momentow bezwtadnosci rakiety:

_\-0J6348 m +2,04422 jezeli tsl.ls (26)
X ~ [1,7544 jezeli t>1,ls’
-0,3443-t3-1,1859-t2-10,921-1 +100,3559 jezeli t$l.ls

. (27)
86,4495 jezeli t>1,1s

ly =

gdzie: 1,, ly, lzwyrazone sgw [kgm ], t w [s].

4. Badania symulacyjne

Na podstawie przedstawionego wczesniej modelu fizycznego rakiety oraz modelu
matematycznego procesu strzelania opracowano algorytm (rys. 2.) stochastycznej
symulacji strzetari.
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Rys. 2. Algorytm symulacji

W oparciu o przedstawiony algorytm opracowano program komputerowy
pozwalajacy na dokonywanie symulacji strzelan rozpatrywana rakieta. W kazdej symulacji
zatozono liczno$¢ prob na poziomie 500 realizacji. Wielkosciami wejsciowymi symulacji
sg G5, A, K, @, G, d, A mDla tych danych przeprowadzana jest proba polegajgca na
numerycznym rozwiazaniu réwnan opisujacych ruch przestrzenny rakiety. W ogélnym
przypadku wielkosci wejsciowe symulacji traktuje sie jako zmienne losowe i dla kazdej
préby losuje sie pewng ich realizacje, co powoduje losowy rozktad wspoétrzednych punktow
upadku rakiety. Rozkiad ten przyjeto opisywa¢ funkcja gestosci dwuwymiarowego
normalnego rozktadu prawdopodobiefstwa. Po zakonczeniu cyklu prob, przelicza sie
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wspotrzedne punktéw upadku rakiety w nowym uktadzie wspotrzednych cxiyr o poczatku
w $rodku celu i osiach xr , yr (wzajemnie prostopadtych), przy czym o$ xr pokrywa sie z
rzutem poczatkowej odlegtosci do celu na ptaszczyzne horyzontalng. Na podstawie tak
okreslonych wspotrzednych estyniuje sie parametry rozktadu punktdw upadku,
wykorzystujagc metode najwiekszej wiarogodnosci [3], Otrzymane estymatory parametrow
Sg nastepujace:

(28)
i=l
(29)
i=
(30)
(1)
e - mx yri ~my
etz (32)
gdzie: /- liczba prob.
Dla potrzeb symulacji zatozono, ze zmienne losowe O, <, 63, 'ft, d
maja normalny rozktad prawdopodobienstwa z funkcjg gestosci postaci:
AX=dgze v “3)

Przyjete parametry rozktadu zmiennych losowych przedstawia tabela 1 Zmienng
losowg okre$lajednostajny rozktad prawdopodobienistwa z funkcja gestosci postaci:

(34)
Vt-:  [0.; 0,*{0.2x)

Przy normalnym prawie rozktadu prawdopodobienstwa mozliwe jest wylosowanie
ujemnej wartosci zmiennej losowej, co dla mimosrodu ciggu traci sens fizyczny. Aby
wyeliminowac powyzsze zjawisko do obliczen brano warto$¢ bezwzgledng wylosowanego
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mimosrodu, zmieniajac odpowiednio jego potozenie katowe w przypadku ujemnej wartosci
mimosrodu.

Tabela 1 Parametry rozkadu wielkosci wejsciowych symulacji

Zmienna losowa m0 4
& 3 5'
A 0° 5’
Vs 200 m/s 4 m/s
2° 5’
as -10° 5’
% 1° 5
d 0m 0,001 m

Przyjeto, ze odpalenie rakiety nastepuje z samolotu lecacego na wysokosci H=300m.
5. Otrzymane wyniki i wnioski.

Przeprowadzono 7 symulacji, parametry, ktore uznano za losowe dla
poszczegblnych symulacji zawarte sg w tabeli 2. W przypadku gdy dana wielkos¢
wejsciowa symulacji nie jest traktowana jako zmienna losowa, w trakcie symulacji
przyjmuje warto$¢ réwng swojej wartosci oczekiwanej i pozostaje niezmienng dla danej
serii prob.

Tabela 2. Wielkosci uznane za losowe w zaleznosci od symulacji

Symulacja Zmienne losowe
Symulacja nr 1 a, A

Symulacja nr 2 & %

Symulacja nr 3 BA, & & %
Symulacja nr 4 d&

Symulacja nr 5 \S

Symulacja nr 6 x&h<P9s da
Symulacjanr 7 A K &Zda

Zmiane podstawowych parametrow okreslajacych zachowanie sie rakiety na torze jej lotu,
zarejestrowang dla jednej z realizacji symulacji 7 przedstawiajg rys. 3 do rys. 6 .
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V*10! [m/s]

Rys. 4. Zmiana predkosci postepowej i predkosci katowej (wzgledem osi podtuznej) rakiety
w czasie lotu
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Rvs. 6. Zmiana w czasie katéw natarcia i $lizgu rakiet)'
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Rys. 7 przedstawia punkty upadku rakiety otrzymane w symulacji 7. Punkty te
okre$lone sg we wspomnianym wczesniej uktadzie wsp6trzednych c,xnyr . Na tym samym
rysunku przedstawiono rowniez jednostkowg elipse rozrzutu o pétosiach odpowiednio: 0*x
oraz a*y. Mozna zauw'azy¢, ze wiekszos¢ punktdw upadku, zgodnie z oczekiwaniami
zawiera sie w obrebie jednostkowej elipsy rozrzutu. Sprawdzono, ze praktycznie wszystkie
punkty upadku zawierajg sie w elipsie o p6tosiach odpowiednio: 3 0*x oraz 3 o*y. Rozrzut
,W odlegtosci” jest ponad trzykrotnie wiekszy niz rozrzut ,,w kierunku™.

Z kazdej symulacji otrzymano dwuwymiarowy normalny rozktad punktéw upadku rakiety,
ktérego postac okresla wzor (35) a estymowane parametr}' tabela 3.
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Tabela 3. Estymowane parametry wynikowego rozktadu punktdéw upadku rakiety

Symulacja m*x [m] m*v [m] a\ [m] 0\ [m] k*
Symulacja nr 1 0,194 -0,025 5,7838 1,4793 0,00675
Symulacja nr 2 0,212 0,067 7,5994 1,9986 0,06513
Symulacja nr 3 0,628 0,161 9,6906 2,4851 -0,06673 :
Symulacja nr 4 -0,083 0.033 5,5487 1,3955 0,09163
Symulacja nr 5 -0,076 0,001 0,7697 0,0484 -0,99313
Symulacja nr 6 0,529 0,028 10,9086 2,8157 -0,04805
Symulacja nr 7 -0,727 0,012 10,8941 2,8152 0,00512

Rys. 8 przedstawia gestos¢ rozktadu punktdw upadku rakiet)' dla symulacji nr 7 .

Rys. 8. Gestosé rozktadu punktéw upadku rakiety dla symulacji nr 7
Whioski

1 Najmniejszy wptyw sposrod rozpatrywanych parametréw na rozrzut rakiety ma
predko$¢ samolotu Vs. Zmienne losowe Xr i Yr sa silnie skorelowane co dowodzi, ze
gestos¢ rozktadu punktow upadku jest skupiona wzdtuz linii prostej.

2. Katy natarcia i $lizgu samolotu powodujg niewielkie przesunigcie $rodka rozrzutu,
natomiast wywotuja znaczne zwiekszenie rozrzutu ,w odlegtosci” (xr). Niewielki
wspdtczynnik korelacji wskazuje, ze zmienne Xri Yr sg stabo skorelowane.

3. Katy pochylenia, odchylenia i przechylenia samolotu powodujg niewielkie przesuniecie
Srodka rozrzutu (jest ono poréwnywalne z wplywem katéw natarcia i $lizgu).
Otrzymany rozktad punktéw upadku w poréwnaniu z rozktadem dla katéw natarcia i
§lizgu charakteryzuje sie wiekszym rozproszeniem.

4. Na rozrzut rakiety zasadniczy wptyw majg katy pochylenia, odchylenia i przechylenia
samolotu w chwili startu rakiety.
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Streszczenie

W pracy przedstawiono metodyke wyboru struktury i wartosci parametréw definiujacych wia-
$ciwosci uktadu wspomagajacego reczne sterowanie samolotem przez pilota w taki sposéb, aby
zatozone potozenie przestrzenne lub wybrane parametry ruchu samolotu mozna byto uzyskaé
poprzez proporcjonalne wychylenie sterownicy. Ponadto zatozono, ze nie powinien wystapi¢
btad statyczny regulacji. Do syntezy praw sterowania zastosowano metode nieliniowej dynamiki
odwrotnej potaczonej z dekompozycja uktadu sterowania na poduktady wewnetrznych i ze-
wnetrznych sprzezeri zwrotnych. Jako$¢ sterowania oceniono na podstawie przebiegu procesu
przejsciowego ruchu samolotu po wychyleniu sterownicy recznej.

1. Wstep

Warunkiem bezpiecznego uzytkowania samolotu jest zapewnienie poprawnych
wiasciwosci pilotazowych w catym zakresie jego eksploatacji. Charakterystyki pilotazowe
samolotu opisywane sg przy pomocy wielu wskaznikdw ilosciowych i jakosciowych,
a syntetyczna ocena formutowanajest zazwyczaj przez pilotow i wyrazana w umownej skali
Coopera-Harpera [10, 11],

Pozadane charakterystyki pilotazowe samolotu ksztattowa¢ mozna w dwojaki
sposob:
=> poprzez zastosowanie odpowiednich cech aerodynamicznych i dynamicznych ptatowca,
=> poprzez wyhor whasciwosci uktadéw wspomagajacych sterowanie reczne.
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Pierwszy spos6b postepowania nie jest przedmiotem niniejszego opracowania. W
drugim przypadku wyr6zni¢ mozna klasyczne podejscie polegajace na modyfikacji me-
chaniczno-aerodynamicznego uktadu sterowania poprzez stosowanie wywazania masowego
(bob-weight), odcigzania/docigzania aerodynamicznego (flettner) lub zastosowanie sprezyn
w ukladzie sterowania. Wieksze mozliwosci uzyskania pozadanych wiasciwosci pilotazo-
wych stwarza technika aktywnej modyfikacji dynamicznych charakterystyk samolotu jako
obiektu sterowanego poprzez zastosowanie ukfadéw poprawiania statecznosci (SAS - Sta-
bility Augmentation System) i sterownosci (CAS - Control Augmentation System) samolotu.
Istnieje wiele mozliwosci wyboru struktury urzadze wspomagajacych sterowanie reczne i
metod ich syntezy, o réznym zakresie zastosowan.

Naturalnym jest dazenie, aby reakcja samolotu na wychylenie sterownic przez pilo-
ta byfa zblizona do reakcji ,,idealnego” (modelowego) samolotu, dobrze dostosowanego do
psychomotorycznych cech pilota-operatora. Prowadzi to do stosowania zasady ,,sterowania
wg. modelu”, ktéra moze by¢ zastosowana do syntezy odlegtosciowych uktadéw sterowania
(FBW - Fly by Wire). Jedng z metod syntezy takiego sterowania jest metoda dynamiki od-
wrotnej ('w teorii sterowania zwana réwniez odwrotnym zadaniem dynamiki).

Istotng zaleta tej metody jest mozliwos$é wykorzystania do syntezy sterowania pet-
nego nieliniowego modelu dynamiki samolotu, a zatem wiasciwosci projektowanego uktadu
sterowania okreslone sg z uwzglednieniem wptywu tych nieliniowosci. Wiekszo$¢ klasycz-
nych metod syntezy sterowania wymaga linearyzacji rownan dynamiki obiektu.

Metoda nieliniowej dynamiki odwrotnej (NID - Non-linear Inverse Dynamics) sto-
sowana jest do syntezy sterowania zazwyczaj w potgczeniu z dekompozycjg ztozonego
wielowymiarowego systemu dynamicznego na prostsze poduktady o dajacych sie wyréznic¢
charakterystycznych wiasciwosciach fizycznych [4, 14], Metoda ta jest szczeg6lnie przy-
datna w projektowaniu ukladéw sterowania stosowanych podczas lotu na duzych katach
natarcia [7, 12] oraz dla samolotéw wysokomanewrowych [6, 13, 15].

Sposéb dekompozycji zadania sterowania oraz wybér modelowych wiasciwosci
pilotazowych samolotu jest indywidualng decyzjg projektanta ukitadu sterowania. Przyjeta
metodyka syntezy wynika z doswiadczen projektanta, uwarunkowana jest dynamicznymi
wilasciwosciami samolotu, wymaganiami natozonymi na jako$¢ sterowania oraz mozliwo-
Sciami praktycznej realizacji uktadu wspomagajacego sterowanie reczne.

2. Metoda dynamiki odwrotnej w sterowaniu samolotem

Rozwigzanie odwrotnego zadania dynamiki polega na wyznaczeniu takiego stero-
wania, ktére zapewni realizacje ruchu samolotu w przestrzeni zgodnie z zatozong trajekto-
rig. Jesli obiekt sterowania opisany jest uktadem nieliniowych réwnan rézniczkowych:

X =f(X,U,t); gdzie odpowiednio: X(t)e iU(t)e sg wektorami stanu i sterowania,
to rozwigzanie odwrotnego zadania dynamiki polega na znalezieniu przeksztatcenia:
U =f"x(X, XM, t); gdzie XMt)e %n jest pozagdanym (modelowym) przebiegiem zmien-
nych stanu.

Powyzsze prawo sterowania wydaje sie by¢ bardzo proste; w rzeczywistosci prak-
tyczne zastosowanie nieliniowej dynamiki odwrotnej nie jest tatwe. Nie mozna w og6lnym
przypadku udowodni¢ istnienia przeksztatcenia odwrotnego do f( ), jak réwniez nie sg zna-
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ne ogolne metody konstruowania takiego operatora. Kolejnym problemem jest koniecznos$¢
fizycznej realizacji uktadu sterowania opisanego operatorem f4( ) . co moze okaza¢ sie za-
daniem trudnym lub niemozliwym do wykonania. Z tych powodéw poszukiwa¢ nalezy
rozwigzan dla wybranych klas uktadéw dynamicznych majacych znaczenie praktyczne,
konstruujac prawa sterowania dogodne do praktycznych zastosowan.

Najczesciej whasciwosci dynamiczne samolotu wraz z uktadami pomiarowymi opi-
sa¢ mozna uktadem nieliniowych réwnan rézniczkowych o postaci:

X=AX)+B(X)*U X(t)e U(t)e , Y(te %p 1)

Y = C(X)*X
gdzie: Y jest wektorem zmiennych wyjsciowych, A(X) - macierz kolumnowa nieliniowych
funkcji zmiennych stanu, B(X), C(X) - odpowiednio macierze sterowania i obserwacji
uktadu, nieliniowo zalezne od zmiennych stanu.

Roéwnania (1) przeksztatcimy do postaci:

Y=C*A+F*U; gdzie F=C*B 2
Poszukiwane sterowanie dane bedzie zwigzkiem:

U=F(Ym-C* A); YMe £ p 3)
gdzie YM jest pozgdanym (modelowym) przebiegiem zmiennych wyjsciowych.

Efektywne wyznaczenie sterowania U wymaga wprowadzenia do prawa sterowania
modelowego przebiegu zmiennych wyjsciowych Ym, co mozna zrealizowa¢ na dwa sposo-
byl

y a) poprzez arbitralny wybor liniowego modelu wzorcowego uktadu dynamicznego spet-
niajacego dodatkowy warunek rézniczkowalnosci zmiennych wyjsciowych [7,12],
b) poprzez przyjecie zatozenia, ze predko$¢ zmiany analizowanego sygnatu wyjsciowe-
go yj powinna by¢ proporcjonalna do odchytki rzeczywistej zmiennej wyjsciowej yj
od pozadanej (modelowej) wartosci zmiennej wyjsciowej (yM)i, czyli:

yM=ki(yM-y1) ©
Drugi sposob generowania modelowej trajektorii samolotu sterowanego recznie blizszy jest
zastosowaniom praktycznym [2, 9, 15] i bedzie wykorzystany w niniejszej pracy. Zatem:

Ym=K*(Ym-Y) = K*(Ym-C*X); K = diag[k,, k2, ... kp] ©)

gdzie elementy macierzy diagonalnej K reprezentujg pasma przenoszenia dla odpowiadajg-
cym im sygnatdw wyjsciowych. Wspotczynniki k; wybierane sa przez projektanta systemu,
co stwarza dodatkowg mozliwo$¢ ksztattowania whasciwosci uktadu sterowania. Ostateczna
forma prawa sterowania przyjmie posta¢ réwnania:

U=F_1*[K*(Ym-C* A); F=C*B (6)

Rozwigzanie powyzsze jest jednoznaczne, gdy ilo$¢ sygnatow sterujacych jest
réwna ilosci sygnatow wyjsciowych ( p=m) oraz gdy F(X) nie jest macierza osobliwg. W
praktyce warunek ten nie jest tatwy do spetnienia, w szczeg6lnosci, gdy réwnania stanu be-
da rozszerzone o dodatkowe zmienne stanu zapewniajgce mozliwos$¢ zerowania btedu sta-
tycznego. W przypadku, gdy p Z m dodatkowo zachodzi konieczno$¢ wyznaczenia macie-
rzy pseudo-odwrotnej, co z definicji jest operacjg niejednoznaczng [15]. Projektant nie ma
w tym przypadku bezpo$redniej mozliwosci dostosowania struktury ukkadu sterowania do
fizycznych wiasciwosci obiektu latajgcego. Trudnosci tych mozna unikna¢ stosujac kolejno
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metode nieliniowej dynamiki odwrotnej do syntezy sterowania wyr6znionych podsystemow,
powstatych z dekompozycji petnego modelu obiektu sterowania.

3. Dekompozycja zadania syntezy sterowania wspomaganego

W kazdym systemie fizycznym mozna zazwyczaj wyodrebni¢ podsystemy posiada-
jace pewne charakterystyczne cechy. Najczesciej wyr6znikiem tym jest skala czasu, czego
przyktadem sg czestosci drgan wiasnych uktadow fizycznych o wielu stopniach swobody.
Dekompozycja zadania syntezy powinna uwzgledni¢ istotne wiasciwosci badanego obiektu,
a wiec nie mozna jej przeprowadzi¢ bez znajomosci fizycznej struktury analizowanego
systemu oraz matematycznego modelu opisujacego sterowany obiekt. W teorii sterowania
najczesciej wyroznia sie ,,wolny” i ,,szybki” podsystem [3, 4], czego oczywistym przykta-
dem w mechanice lotu sg oscylacje fugoidalne oraz krétkookresowe w ruchu symetrycznym.

Idea dekompozycji zadania sterowania przy ograniczonej ilosci sygnatéw steruja-
cychjest taki wybor struktury ukfadu, ktora zapewni najlepszg skuteczno$¢ sterowania. De-
cyzje projektowe majg charakter intuicyjny, ale opierajg sie na wiedzy i doswiadczeniu
projektanta systemdw, a wiec maja w czesci charakter typowy dla systemow ekspertowych.

Rozwazmy réwnania stanu (1) w ktorych dokonano formalnego wydzielenia czte-
rech podsysteméw poprzez zdefiniowanie podzbioréw wektora stanu:

X=[XiT, X, X3, X4]t - wektor stanu (macierz kolumnowa),
gdzie:  Xi=[p, q, r]T- predkosci katowe obrotu samolotu wokét Srodka masy,
X2=|(p, a, (3t - potozenie katowe samolotu wzgledem kierunku optywu,
X3=[u, y, y11- przyrost modutu i kierunek wektora predkosci lotu,
X&[x, y, z]r - wspotrzedne potozenia Srodka masy (wspdtrzedne nawigacyjne).

Roéwnanie stanu (}) moze by¢ teraz zapisane w postaci czterech sprzezonych grup réwnan
rézniczkowych:

Xi =A,(X)+B,(X)*U,; U,=[6a)8e,8r]T (72)
Xi =Aj(X) +B2A(X)*U, +B2(X)*U2; U2=[pNgNrN|T (7b)
X3= A3(X) + B3(X)*U, (7¢)
X4= A4(X) (7d)

gdzie:  Uj - bezposrednie sterowanie samolotem: wychylenie lotek, steru wysokosci i steru
kierunku, lub sygnaty sterujgce mechanizmami wykonawczymi,

U2- posrednie sygnaly sterujace, przyjete w wyniku dekompozycji zadania stero-
wania: nakazane predkosci katowe ruchu przechylania, pochylania i odchy-
lania.

Przedstawiony sposéb dekompozycji systemu nie jest oczywiscie jedynym mozliwym; w
zaleznosci od wiasciwosci samolotu i specyfiki zadania sterowania nalezy zastosowa¢ od-
powiedni spos6b podziatu zmiennych stanu i wyboru posrednich sygnatéw sterujacych.

Metoda dynamiki odwrotnej zastosowana bedzie do wyznaczenia praw sterowania

dla wewnetrznej petli sterowania, ktorej najbardziej istotne cechy opisuje réwnanie (7a)
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oraz dla petli zewnetrznej, zawartej w réwnaniu (7b). Rys. | obrazuje zasade realizacji ste-
rowania, gdzie UP reprezentuje sterowanie pilota. Dla zadania stabilizacji przestrzennej
samolotu przyjmuje sie, ze sity przytozone do sterownic przez pilota bedg proporcjonalne
do zadanych wartosci stabilizowanych parametréw.

Stosujac zalezno$¢ (6) do réwnan (7a) i (7b) otrzymamy prawa sterowania (dla
przypadku, gdy macierz obserwacji jest macierzgjednostkowg C=1):

ul=bik1*(xMi-x,)-a] W
U, =BL'[k2*(XMi-X 2)-Ai-Bm*U]] LI C)
przy czym:
X., U2y U2=[pN, qN rN]JT; - nakazane predkosci katowe,
UP =[<pN,a N> wybrane przez pilota wartosci katow

przechvlenia, natarcia i $lizgu. . ..

' Zwrdémy uwage, ze Bi=B,(X) oraz Af=As(X), a wiec sygnaly sterujace Ui i U2 za-
lezne sg od wszystkich zmiennych stanu, a odwracanie macierzy Bj(X) musi byc wykonane
w kazdym kroku obliczen. Diagonalne macierze wspdtczynnikéw Kj i K. dobierane sg arbi-
tralnie, przy czym praktycznym ograniczeniem od gory ich wartosci sa pasma przenoszenia
mechanizméw wykonawczych uktadu sterowania dla macierzy Ki i pasmo przenoszenia
pilota-operatora dla macierz}' K2 Ponadto zaleca sie stosowac r6zne wartosci wspoétczynni-
kéw w macierzach K, i Kz dla lepszego rozprzezenia sterowania w petli wewnetiznej i ze-
wnetrznej [15].

nU,=15a5e5rr
T
u 2=lpn, gN, fnl
Kr | x i X _
T D=[da de, dr11
ke A-P AP
SAS Uir*r] D
PT CAS 4 1
wz. (11) wz. (8)
Xi=|p. g, )L
X (p a, [3L
NID Uktad sterowania wspomaganeg

Rys. 1 Schemat blokowy ukfadu sterowania z zastosowaniem metody nieliniowej dynamiki odwrot-
nej (NID). Oznaczenia: P -T -pilot generujacy sygnat Up=l<f on, W. A-p - bloki uktadu
sterowania wvliczajgce sygnaty sterujgce U, i U2 odpowiednio wg wzorow (8) i (11),
D - rzeczywiste wychylenia ptaszczyzn sterowych, MW - mechanizmy wykonawce,
S-T - samolot o nieliniowej dynamice

W og6lnym przypadku sterowanie dane zaleznosciami (8) i (9) nie zapewnia asta-
tyzmu wzgledem nakazanych katow przechylenia gm natarcia aN i $lizgu pN Zerowanie
bledu statycznego regulacji mozna uzyskac rozszerzajac wektor stanu o catki uchybu stero-
wania, tj. uzupetniajac uktad réwnan (7) o réwnanie wektorowo-macierzowe:
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X5=X2-U ,; Up = [(PN,aNPN] T (10)
Sterowanie U2 obliczone bedzie w tym przypadku ze zwigzku:
U2=B2 IK2*(XM -X 2-K s*Xs)-A 2-B 21*Ut] (11)

gdzie macierz diagonalna Ks zawiera wspotczynniki proporcjonalnosci akcji catkujacej,
analogicznie do klasycznego wielowymiarowego regulatora PI.

Rys. 1 przedstawia schemat blokowy systemu sterowania samolotem przez pilota
za posrednictwem ukfadu sterowania wspomaganego zbudowanego wg. powyzej przedsta-
wionych zasad. Pilot wychyla sterownice proporcjonalnie do pozadanych zmian kata prze-
chylenia, kata natarcia (sterowanie wspétczynnikiem przecigzenia) i kata $lizgu (sygnat Up),
samolot sterowany jest wychyleniem aerodynamicznych ptaszczyzn sterowych (sygnat D).
W dwdch blokach uktadu sterowania spetniajacego funkcje uktadu poprawiania stabilnosci
(SAS) oraz uktadu poprawiania sterownosci (CAS) zastosowane sg algorytmy opisane row-
naniami wektorowo-macierzowymi (8) i (11).

4. Przyktad obliczeniowy

Dla wykonania przykfadowych obliczen i symulacji komputerowych wykorzystano
nieliniowy model dynamiki hipotetycznego mysliwca poddzwiekowego [5, 17] uzupetniony
o0 réwnanie rownowagi sit wzgledem podtuznej osi samolotu (bez sterowania ciagiem zespo-
tu napedowego). Ponadto w pozostatych réwnaniach uwzgledniono wptyw zmian ci$nienia
dynamicznego (predkosci lotu) na wielkos¢ sit i momentéw aerodynamicznych. Przyjeto
nastepujacy wektor stanu oraz dokonano podziatu na podsystemy, zgodnie z zasadg dekom-
pozycji uktadu sterowania:

X=[XT X2, X 3, X 4&T;
X1=[p, q, 1T, X2 [<p, a, PIT, X3=[0, u]T: X40;
Wektory sterowania: Ui=[8a, 8* 81]T, U2=(Pn, gN, rNp

Odpowiednie macierze uktadu réwnan (7) przyjma postac:

tp? +Lgg+ Lrr+ LpP+ (LpaP+Lrar)a-1]Jgr
A ,= Ma+Moa +M.[(g/Uo0)(cos9cos(p-cos00)-pP] +Muu+12pr
a

N,.,p+Nqg+ Nrr+Np]3+ Npopa - 13q

p +qtg0sin g+ rtg0cos @

a2= q+Zaa+Zuw-pP +(g/Uo)(cosOcos(p-cos00)
Y,P+p(sina0+a)-rcosa0+(g/U o)cosOsincp
gcoscp-rsin<p

a3= . A40;
Xaa + Xuwu- gsin(0- a)
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1
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Wartosci liczbowe zaczerpnieto z [17] (uzupetniajac brakujace dane na podstawie infor-
macji statystycznych) dla dwoch stanéw lotu, dla ktorych zestawienie danych liczbowych w
jednostkach uktadu SI (m, s, kg, rd) zawiera Tabela 1

Nr parametru 1
Nazwa/oznaczenie  Ma
Wartoé¢ dla stanu A 0.9
Warto$¢ dla stanuB 0.7
Nr parametru n
Nazwa/oznaczenie h
Wartos¢ dla stanu A -9.99
Wartos¢ dla stanu B -20.9
Nr parametru 20
Nazwa/oznaczenie nr
Warto$¢ dla stanu A -.235
Wartos¢ dla stanu B -.377
Nr parametru 29
Nazwa/oznaczenie |y
Warto$¢ dla stanu A -45.8
Warto$¢ dla stanu B -60.3

2
H
6000
0

12

foa
-684

-544

21

nB
5.67
8.88

30

Isaa
63.5

64.6

3 4 5 6 7 8 9
al o li h 13 Ip la
026 0 727 949 .716 -3.93 .107
017 0 727 949 .716 -5.79 .108
13 14 15 16 17 18
w ma ma %:.. M, nD
839 -814 -2318 -173 -.0036 .002
132 -117 -107 -251 -.0037 .013
22 23 24 25 26 27
na Za Ai Yp xa Xu
-158 -1.33 -.00054 -196 -7.14 -061
-158 -1.75 -.00057 -28 -8.76 -.031
a 32 3B 3#4 3B 3B I
Ur nfiau_ % 28 W
-764 -28.4 -921 113 -651 -.168 .007
-101 -316 -1.28 246 -83 -224 .012

10

Ir
126

221

19

>

o o

g/Uo
.035
.041

38

Yhir
.076

109

Do testowania poprawnosci sterowania wykorzystujacego nieliniowg dynamike
odwrotng oraz do komputerowej symulacji procesu sterowania wykorzystano pakiet pro-
gramowy MATRIXx ver. 5.0 [8], Jako typowe manewry realizowane przez pilota przyjeto
wprowadzenie w zakret z jednoczesng zmiang kata natarcia (np. zakret na wznoszeniu, bez
$lizgow), przy czym testowano trzy sposoby zmiany zatozonych parametrow lotu: skokowa
zmiana katéw przechylenia i natarcia, liniowy przyrost do wartosci ustalonej nakazanego
kata przechylenia i kata natarcia oraz sinusoidalna zmiana katéw przechylenia i natarcia o
roznych okresach. W kazdym przypadku zaktada sie zerowy kat $lizgu.
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Jako punkt odniesienia do oceny ukfadu sterowania przyjeto wiasciwosci klasycz-
nego ukfadu sterowania. Dokonano linearyzacji modelu dynamiki samolotu w stanie réw-
nowagi i dobrano wspdtczynniki wzmocnienia klasycznego regulatora (ukfadu sterowania)
zapewniajacego dobrajakos$¢ procesu przejsciowego regulacji [1,16]. Na podstawie danych
literaturowych oraz wiasnych doswiadczen dobrano macierze diagonalne Kj w ukfadach
sterowania (8) i (9): Ki=diag[8, 5, 8], K2=diag[5, 5, 4], natomiast w przypadku zerowania
btedu statycznego w rownaniu (11) przyjeto: Ks=diag[0, 0.5, 1]. W modelu symulacyjnym
procesu sterowania uwzgledniono dynamike mechanizméw wykonawczych w postaci czto-
néw oscylacyjnych o ttumieniu 0.707 oraz czestosci niettumionych drgan wiasnych 20 rd/s.

Woykonano szereg obliczen i symulacji dla réznych wariantéw ukfadu sterowania
(m.in. dla przypadku sterowania katem pochylenia i katem toru), réznych rodzajach wymu-
szen realizowanych przez pilota oraz obu stanéw lotu. Ponizej przedstawiono wybrane re-
zultaty symulacji, pozwalajace oceni¢ jako$¢ sterowania samolotem. Obliczenia dotycza
przypadku ,,trapezowego” narastania zadanego kata natarcia do wartosci 0.1 rd oraz zada-
nego kata przechylenia 0.5 rd, z predkoscig narastania tych katéw réwng 1 rd/s. Zadany
przyrost kata natarcia wywotuje ruch samolotu po torze zakrzywionym z przyrostem wspot-
czynnika przecigzenia o ok. 2 g.

Rys. 2 ilustruje procesy przejéciowe sterowania uzyskane przy zastosowaniu Kla-
sycznego (liniowego) ukfadu sterowania. Btad statyczny regulacji kata natarcia wynosi ok.
40%, natomiast kat przechylenia osiagniety zostat bez bledu ustalonego. Réznice w trajek-
toriach obliczonych dla modelu petnego (linia 2) oraz zlinearyzowanego (linia 1) nie sg du-
ze, co Swiadczy, ze w badanym przypadku wptyw nieliniowosci nie jest zbyt znaczacy.
Wieksze rdznice widoczne sg w przypadku kata $lizgu, co wynika z rozprzezenia ruchu
bocznego i symetrycznego w liniowym modelu dynamiki. Uwzglednienie dynamicznych
wihasciwosci mechanizméw wykonawczych (linia 3) powoduje pojawienie sie oscylacji w
kanale pochylania, co $wiadczy o matej odpornosci liniowego uktadu sterowania na zmiany
whasciwosci obiektu sterowania.

Na rys. 3 dokonano poréwnania sterowania realizowanego przez klasyczny uktad
sterowania oraz zaprojektowanego wg. przedstawionej powyzej metodyki dynamiki od-
wrotnej (NID). Zwraca uwage praktyczna niewrazliwos¢ uktadu NID na wprowadzenie dy-
namiki mechanizméw wykonawczych (linie 15 i 11), mniejszy btad statyczny regulacji oraz
mniejsze maksymalne wychylenia ptaszczyzn sterowych, przy lepszej jakoSci procesu przej-
Sciowego regulacji. W szczeg6lnosci zdecydowanie lepsza jest jakos$¢ stabilizacji kata $li-
zgu, gdyz uktad sterowania NID uwzglednia w swej strukturze istnienie sprzezen pomiedzy
ruchem bocznym i symetrycznym.

Rys. 4 obrazuje efekty zastosowania kompensacji btedu statycznego regulacji wi-
doczne w sterowaniu katem natarcia i stabilizacji kata $lizgu. Dok}adng wartos¢ kata natar-
cia uzyskano po ok. 1.5 sek. od poczatku manewru, bez pogorszenia jakosci procesu przej-
Sciowego. Kat $lizgu wyzerowany zostat po ok. 2.5 sek.

Wykresy z rys. 2-4 przedstawiajg wyniki obliczen dla modelu dynamiki samolotu
oznaczonej jako stan A. Wykonane obliczenia i symulacje procesu sterowania dla innych:
stanow lotu, innych wymuszen (modeli dziatania pilota) oraz odmiennej dekompozycji za-
dania sterowania (np. sterowania katem pochylenia zamiast katem natarcia) prowadzg do
jakosciowo zblizonych wynikéw, pozwalajacych na sformutowanie uogélnionych uwag i
spostrzezen dotyczacych dziatania uktadu sterowania zaprojektowanego wg. metodyki nie-
liniowej dynamiki odwrotne;j.
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Rys. 2. Poréwnanie procesu sterowania przy pomocy klasycznego (liniowego) uktadu sterowania
zastosowanego do zlinearyzowanego modelu dynamiki samolotu (Linia 1), nieliniowego mo-
delu dynamiki (Linia 2) oraz nieliniowego modelu z uwzglednieniem dynamiki mechanizméw
wykonawczych (Linia 3). Oznaczenia: alfa=a[rd], teta=0[rd], u[rm/s], fi=(p[rd], beta=P[rd],
[del e, del & del_r]=[8e 5a 5r] - obliczone wychylenia [rd] ptaszczyzn sterowych: steru wy-
sokosci, lotek i steru kierunku.
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. Poréwnanie procesu sterowania samolotem opisanym nieliniowym modelem dynamicznym,

bez kompensacji bedu statycznego regulacji: Linia 3 - klasyczny (liniowy) ukiad sterowania,
samolot z mechanizmami wykonawczymi, Linia 15 - uklad sterowania typu NID, samolot bez
mechanizméw wykonawczych, Linia 11 - uktad sterowania typu NID, samolot wraz z me-
chanizmami wykonawczymi. Oznaczenia: [d_e, d_a, d_r]=[de dg dr] - rzeczywiste wychyle-
nia [rd] ptaszczyzn sterowych: steru wysokosci, lotek i steru kierunku, pozostate oznaczenia
jak narys. 2.
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Rys. 4. Poréwnanie procesu sterowania samolotem opisanym nieliniowym modelem dynamicznym
wraz z mechanizmami wykonawczymi: Linia 3 - klasyczny (liniowy) uktad sterowania, Linia
11 - uktad sterowania typu NID, bez kompensacji btedu statycznego, Linia 12 - uktad stero-
wania typu NID z zatgczong kompensacja btedu statycznego. Oznaczeniajak na rys. 3.



382 PTMTS

S. Uwagi i wnioski

Przedstawiona w niniejszym opracowaniu metoda syntezy sterowania nieliniowymi
obiektami dynamicznymi prowadzi do zaprojektowania efektywnego uktadu sterowania,
wykazujacego lepsze wiasciwosci w poréwnaniu z klasycznym uktadem, opracowanym na
podstawie liniowego modelu dynamiki. Wadga rozwigzania jest wieksza komplikacja obli-
czen, lecz stosowane obecnie poktadowe systemy mikroprocesorowe mogg realizowac te
obliczenia w czasie rzeczywistym. Inng wadg rozwigzania opartego na metodzie NID jest
koniecznos¢ dysponowania informacjg o wszystkich zmiennych stanu. Niedogodnosci tej
mozna uniknag¢ stosujac obserwatory stanu, co tylko nieznacznie pogarszajako$¢ sterowania
(121, Do zalet uktadu typu NID nalezy zaliczy¢ matg wrazliwo$¢ na zmiane wiasciwosci
sterowanego samolotu oraz niedoktadnos$¢ jego matematycznego opisu, a takze na wybor
wspotczynnikéw proporcjonalnosci « j we wzorach (s), (9) i(11), co ulatwia proces projek-
towania. Z praktyki obliczeniowej wynika jedynie, ze wspétczynniki macierzy diagonalnej
K2 nie powinny przekracza¢ potowy wartosci pasma przenoszenia mechanizméw wyko-
nawczych. Waznym elementem proponowanego rozwigzania jest dekompozycja zadania
sterowania. Zwr6émy uwage, ze dla przyktadowych danych z rozdz. 4 zadanie dynamiki
odwrotnej bez dekompozycji nie posiada rozwigzania, gdyz macierz F w réwnaniu (6) by-
faby macierza osobliwa.

Oryginalnym elementem niniejszej pracy jest wprowadzenie zerowania btedéw
statycznych regulacji w zewnetrznej petli sterowania uktadu NID. Astatyzm uktadu uzyska-
no bez zauwazalnego pogorszenia wiasciwosci dynamicznych, w szczeg6lnosci nie stwier-
dzono wystepowania efektow przeregulowania (oscylacyjnosci) zmiennych stanu.

Metoda dynamiki odwrotnej jest szczegélnie przydatna w przypadku silnie nieli-
niowego modelu dynamiki samolotu, gdy metody syntezy sterowania oparte na linearyzacji
réwnan stanu prowadza do znaczacego pogorszenia jakosci sterowania. Z tego tez powodu
metoda ta jest szczegdlnie zalecana do projektowania ukfadéw sterowania dla samolotéw
wysokomanewrowych oraz wykonujgcych loty na duzych katach natarcia.
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streszczenie

W referacie przedstawiono zagadnienie dynamiki sterowania lotem obiektu
przy nieciggtych impulsowych wymuszeniach sterujagcych. Sterowanie
obiektem realizowane jest za pomoca rakietowych silniczkéw korekcyjnych
rozmieszczonych promieniscie wokdét Srodka ciezkosci obiektu latajacego.
Uzycie poszczeg6lnych silniczkdw korekcyjnych powoduje powstanie
impulsu sity skierowanego prostopadle do osi gtéwnej symetrii obiektu.
Impuls sity skierowany jest wzdluz prostej przechodzacej przez jego S$rodek
ciezkosci. Eksperymenty przeprowadzony na numerycznym modelu obiektu
zbadaty wtasciwoséci dynamiczne takiego sterowania. Sprawdzono mozliwosci
efektywniejszego oddzialywania na wektor predkosci obiektu jakie daje
metoda sterowania przez impulsowe silniczki korekcyjne.

1.0g06lny opis zagadnienia.

Celem referatu jest przedstawienie zagadnienia naprowadzania
przeciwpancernych pociskobw mozdzierzowych z gérnej polsfery poprzez
korygowanie ich toru lotu przy pomocy jednorazowych impulsowych
rakietowych silniczkow korekcyjnych.

Pocisk wystrzeliwany jest z mozdzierza i 80% czasu swego lotu
leci lotem balistycznym niesterowanym. Pocisk wiruje w trakcie lotu
ruchem wymuszonym poprzez przekoszenie brzechw. Dopiero w koricowej
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fazie lotu, w trakcie opadania, jest sterowany. Pocisk taki realizujgcy
zasade “fire and forget” jest niejako wstrzeliwany w obszar dziatania i
dopiero w koncowej stromej fazie swego lotu jest naprowadzany na cel.
Musi by¢ dos$¢ doktadnie wstrzelony nad obszar dziatania celu. Zaktada
sie, ze glowica $ledzaca ma kat obserwacji do 15° i postrzega cele z
odlegtosci do 1000m. Daje to pole obserwacji o S$rednicy okoto 200m.
Znalezienie sie celu w tym obszarze jest warunkiem przechwycenia go
przez pocisk. Poszczeg6lne fazy lotu pocisku przedstawia rysunek 1.

1. wystrzat'j,
2. lot balistyczny
3. lot sterowany
Funkcjonowanie pocisku mozemy podzieli¢ na kilka etapéw:
1.Wykrycie celu przez obserwatora, obliczenie danych ogniowych.
2.Wystrzelenie pocisku, ruch w lufie, roztozenie statecznikow.
3.Balistyczna faza lotu pocisku.

4 .Faza lotu kierowanego. W jej czasie pracuje gtowica
samonaprowadzajgca. Nastepuje przechwycenie i wybor celu oraz
sterowanie pociskiem przy pomocy silhiczkéw korekcyjnych, az
do momentu uderzenia pocisku w cel.
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W takim typie pocisku, gdzie sterowanie lotem jest tylko w
koncowej jego fazie, wymagane jest niezbyt duze ale szybkie wplywanie
na jego wektor predkosci. Zadanie takie bardzo dobrze moze by¢
zrealizowane przez uktad wykonawczy zbudowany na bazie rakietowych
silniczkow korekcyjnych. Niewielkie silniczki rakietowe skuteczniej beda
oddziatywaé¢ na wektor predkosci pocisku niz klasyczne sterowanie
aerodynamiczne. Przez co mogg da¢ lepsze od niego efekty
samonaprowadzania.

2. Dynamika zjawiska.

Klasyczne metody sterowania obiektami latajacymi zaktadajg, iz
uktad wykonawczy sterowania tak oddziatywuje na obiekt sterowany aby
sity pochodzace od sterow wywolywaly zmiane momentu  sit
oddziatujgcych na obiekt, powodujac jego obrét wokdét sSrodka masy,
dzieki czemu powierzchnie nos$ne otrzymujg niezbedny kat natarcia
potrzebny do wytworzenia sity sterujgcej. Tak wiec najpierw wywoltywany
jest obrot obiektu wokét srodka masy co dopiero pocigga za sobg zmiane
wektora predkosci $Srodka masy obiektu. j Rozwigzanie takie
charakteryzuje spora inercja pomiedzy decyzjami ukiadu sterujgcego a
ich wykonaniem. Jest to dosy¢ istotna wada w sytuacji koniecznosci
precyzyjnego naprowadzenia obiektu do celu w krotkim czasie, lub gdy
sterowanie wymaga bardzo

Grawitacja ' )
Otoczenie
Ziemi
iwspéicz.
aerod.
Pre@oéé-r
lotu —*e

Sity kierujace> Sradek
. -—---——> Sradek mas :
i napedowe y / Ruch $rodka masy Jutowy

Srodka masy

rysunek 2. Schemat blokowy dynamiki obiektu latajgcego sterowanego
poprzez oddzialywanie bezposrednio na jego $rodek

ciezkosci.
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szybkiej reakcji na informacje docierajgce do obiektu. Wade te mozna by
znacznie ograniczy¢ oddziatywujagc bezposrednio na S$rodek ciezkosci
obiektu latajgcego. W proponowanym rozwigzaniu ukfad wykonawczy
sterowania (zesp6t rakietowych silniczkow korekcyjnych) oddziatywuje
na $rodek ihasy obiektu a ruch woko6t Srodka jnasy jest dopiero
nastepstwem tego pierwszego i oddziatywan aerodynamicznych.
Rozwigzanie takie pozwala na duzo efektywniejsze oddziatywanie na jego
wektor predkosci. Schemat blokowy dynamiki zjawiska przedstawia
rysunek 2.

rysunek 3 Sity dziatajgce na pocisk w czasie lotu sterowanego.

W obiektach wirujgcych, gdzie jeden kanat stuzy do sterowania
zar6wno w plaszczyznie poziomej jak i pionowej, takie zalozenia moze
spetni¢ impulsowe oddziatywanie na $rodek ciezkos$ci obiektu latajacego.
Rozwigzanie to pozwala nie tylko na szybsza reakcje obiektu na bodzce
sterujgce ruchem a co za tym idzie mozliwo$¢ precyzyjniejszego
naprowadzania obiektu na cel, lecz réwniez umozliwia uproszczenie
uktadu wykonawczego sterowania.
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3. Metoda realizacji sterowania impulsowego poprzez rakietowe
silniczki korekcyjne.

rysunek 4. Spos6b sterowania pociskiem

W rozwigzaniu tym sterowanie jest realizowane za pomocg
jednorazowych rakietowych silniczkéw korekcyjnych rozmieszczonych
promieniscie wokot srodka ciezkosci pocisku. Kazdy z silniczkow moze
by¢ uruchomiony osobno. Uruchomienie silniczka powoduje powstanie
impulsu sity skierowanego prostopadle do osi gtownej symetrii pocisku i
skierowanego wzdtuz prostej przechodzacej przez jego $rodek ciezkosci
(rysunek 4.).

Zadziatanie silniczka oddzialtywuje bezposSrednio na zmiane
wektora predkosci lotu pocisku zarowno co do kierunku jak i co do
wartosci. Precyzyjne naprowadzanie na cel realizuje sie poprzez kolejne
odpalanie kilku silniczkéw.

Powyzsza koncepcja sterowania poprzez oddziatywanie
impulsowymi silniczkami korekcyjnymi na $rodek ciezkosci obiektu
latajgcego zostata zastosowana przez firmy Bofors AB i SAAB Missies
AB w konstrukcji mozdzierzowego pocisku przeciw-pancernego STRIX.
Pocisk ten reprezentuje nowga generacje amunicji mozdzierzowej, ktdra
umozliwia zwalczanie grup wozow bojowych ogniem posrednim przy
uzyciu etatowego mozdzierza, klasycznego kierowania ogniem oraz
strzelania w warunkach braku widzialnosci celu, je$li znane jest jego
potozenie i warunki meteorologiczne. W pocisku wykorzystano
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autonomiczne sterowanie w koncowym odcinku toru lotu, realizowane
przez pasywng gtowice samonaprowadzajgcg na podczerwien.

Na podstawie pomiaru potozenia celu w polu widzenia,
wypracowywany jest czas i kierunek impulséw korygujacych tor lotu, a
nastepnie sygnaty inicjujagce dla impulsowych rakietowych silniczkow
sterujacych.

4. Wyniki badan i prob symulacyjnych.

rysunek 5 Schemat programu modelujgcego lot pocisku.
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Celem badan jest wyznaczenie algorytméw oraz wiasciwosci
dynamicznych impulsowego sterowania obiektem latajgcym wedtug
wiasnych metod sterowania. Badania przeprowadzano na numerycznym
modelu dynamiki pocisku sterowanego. Model stanowi uktad réwnan
rézniczkowych. Jest on nieliniowy i niecigglty. Opisuje on ruch
przestrzenny pocisku we wszystkich jego etapach lotu od wylotu z lufy do
uderzenia w cel lub w ziemie. Opis ruchu jest na tyle ogdlny, ze
umozliwia badanie procesu sterowania przy r6znych wariantach metod
samonaprowadzania. Rysunek 5 przedstawia schemat programu
modelujgcego ruch obiektu. Préby przeprowadzono na typowych dla
lekkich mozdzierzy zakresach strzelan i dla typowych tadunkow.

W czasie badan wyznaczono:
1. mozliwosci osiggania celéw
2. parametry i wymagania stawiane rakietowym silniczkom korekcyjnym

3. sposob ksztattowania sygnatu sterujacego decydujacego o podjeciu
decyzji uruchomienia kolejnych silniczkéw, oraz ograniczenia
naktadane na te decyzje

Badania potwierdzity @ mozliwo$s¢  zastosowania  silniczkéw
sterujacych rozmieszczonych woko6t Srodka ciezkosci pocisku. Wyniki
symulowanych strzatdw sa zachecajgce. Pociski trafiaja z bledem nie
wiekszym niz 2m od punktu uznawanego za cel. Co biorgc pod uwage
gabaryty przecietnego czotgu daje wynik zadowalajgcy. Gorsze wyniki
uzyskuje sie dla celéw poruszajacych sie z predkoscig wiekszg niz
10km/h. Przezwyciezenie tego problemu wymaga lepszej obrébki danych i
komplikacji algorytmow sterujagcych. Wszelkie prace idg w kierunku
rozbudowy algorytmow sterujacych, przy zachowaniu prostego uktadu
wykonawczego sterowania.

Na rysunku 6 przedstawiona jest zmiana kata obserwacji (uchybu
katowego) w ostatniej fazie lotu dla dwéch réznych préb numerycznych
(a,b) symulacji lotu obiektu. Linia przerywana lot niesterowany, linia
ciggta lot sterowany. Widzimy, ze cel jest obserwowany pod katem
zmieniajgcym sie w niewiwlkim zakresie. Potwierdza to mozliwos$¢é
skutecznego zastosowania sterowania opisang metodg do naprowadzania
matych pociskéw wirujacych.

Gwattowny wzrost uchybu w ostatnich dziesigtych sekundy lotu
jest efektem zjawiska oSlepienia gtowicy i nie jest szkodliwe dla procesu
sterowania. Obserwowane na rysunkach kolejne wahnigcia w dot kata
uchybu powstajg w momentach kolejnych silniczkow korygujacych lot
pocisku.
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rysunek 6 Zmiany uchybu kontowego wlostatniej fazie lotu pocisku. Linia
uAj? ii.;. przerywana lot niesterowany, linig, ej*gta lot sterowany przy
mh u !, ! wuzyciu impulsowych silniczkéow korekcyjnych.

Silniczki korekcyjne powinny by¢ uruchamiane tak aby mozliwie
nie wywotywa¢ zmian potozenia $rodka ciezkosSci pocisku na skutek
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wypalania sie ich tadunkéw. Mozna temu zapobiec poprzez kolejne
uruchamianie silniczkéw naprzeciw legtych.
. 0'

a)  [Ng]

01T 0.2T 0.5T

rysunek 7. Zmiana warto$ci a) energii impulsu sterujgcego, b) sity
sterujacej w zaleznosci od czasu pracy rakietowego silniczka
korekcyjnego; c¢) czas pracy silniczka (kolor czarny) w
stosunku do okresu obrotu.

llo$¢ silniczkow powinna zapewni¢ kontrole uktadu sterujgcego
nad lotem pocisku od momentu przechwycenia celu az do momentu
uderzenia w cel. Czas pracy silniczkéw nie powinien by¢ dtuzszy od 0.5
okresu obrotu pocisku woko6t osi  wilasnej. Badano mozliwosci
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naprowadzania pocisku z iloscig od 5 do 15 silniczkow. Przy malej ilosci
silniczkdw tadunki musza by¢ odpowiednio proporcjonalnie wieksze i w
niektérych przypadkach sterowanie jest niedostateczne.

4. Wnioski.

Eksperyment numeryczny wykazat duze mozliwos$ci zastosowania
impulsowego sterowania lotem w obiektach swobodnie opadajgcych (np.
sterowanych pociskach mozdzierzowych i bombach lotniczych). Osiggana
w fazie symulacji komputerowej jako$¢ sterowania daje dobre prognozy
na mozliwo$¢ zastosowania jej w praktyce. Wymaga to bardziej
skomplikowanych algorytméw sterowania, lecz upraszcza znacznie uktad
wykonawczy sterowania, sktadajg sie nan tylko silniczki i elektryczny
uktad uruchamiajacy.

Badania wykazaty, ze do skutecznego sterowania pocisk musi mie¢
odpowiedni ‘tadunek energii zgromadzony w potencjale silniczkow
korekcyjnych. tadunek ten zalezy gtéwnie od masy pocisku. Jego podziat
na ilos¢ silniczkow i czas ich pracy lezy w gestii konstruktora.

Gtownym zadaniem algorytmu sterowania jest wypracowanie
mozliwie najbardziej optymalnego czasu uruchamiania kolejnych
silniczkéw. Ze wzgledu na skgpos$¢ informacji sygnat musi by¢ poddany
bardzo gtebokiej obrébce (filtracji, aproksymacji i linearyzacji).

Zaprezentowany spos6b sterowania mozna zastosowa¢ réwniez do
sterowania bomb lotniczych.
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streszczenie

W referacie przedstawiono problemy wystepujace przy naprowadzaniu
obiektéow latajacych gdy pomiar wartosci uchybu ma charakter nieciagty.
Zaktécenia w czasie lotu powodujg ze i tak nieciggta informacja ma
charakter niepewny. Wymusza to konieczno$¢ dokonania korekcji
otrzymywanych warto$ci sygnatéw uchybu. Kolejnym zagadnieniem jest
mozliwo$¢ prognozowania sygnatéw uchybu. W czasie eksperymentu
numerycznego przebadano mozliwos$ci zastosowania do tych celéow filtracji
cyfrowej.

1. Opis badanego obiektu latajgcego.

Podczas badan nad mozliwosciag i sposobami naprowadzania
przeciwpancernych pociskdw mozdzierzowych natrafiono na dos$é
skomplikowane zagadnienie wzajemnego potozenia obiektu sterowanego i
celu. Obiekt sterowany naprowadzany jest na cel z gdérnej pdisfery. Uktad
wykonawczy sterowania stanowi zesp6t jednorazowych silniczkow
korekcyjnych rozmieszczonych promieniscie wokét Srodka ciezkosci
obiektu i oddziatywujacych bezposrednio na tenze $rodek ciezkosci.
Obiekt wiruje w trakcie lotu i sterowany jest jednokantowo. Blizej
zagadnienie zwigzane z zastosowanym sterowaniem zostato opisane w
pracach [2], [3],
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Uktad pomiaru kata uchybu celu wzgledem obiektu charakteryzujg
wiasnosci:
- detektor zwigzany na state z obiektem sterowanym;
- nieciggty pomiar sygnatu uchybu zwigzany z obrotem obiektu
(zastosowano 1, 2 lub 3 pomiary na obrot).

Taki uktad cechuje prosta konstrukcja. Uktad wykonawczy
sterowania sktada sie jedynie z jednorazowych, impulsowych rakietowych
silniczkow korekcyjnych, oraz uktadu uruchamiajgcego. Z drugiej jednak
strony komplikuje sie obrébka sygnatu przychodzacego z detektora.
Zwiazany na state z obiektem detektor reaguje na wszystkie zaktdcenia
lotu wykazujagc zmiane sygnatu uchybu. Kolejny problem do rozwigzania
stanowi nieciggto$¢ pomiaru tego sygnatu. Czestotliwo$¢ pomiarow
zalezy wprost proporcjonalnie od czestotliwos$ci obrotu obiektu
sterowanego.

rysunek 1. Wypadkowy uchyb K oraz sygnat E przekazywany na jego
podstawie do uktadu sterowania.
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2. Charakter sygnatow sterujacych.

Informacje przychodzace z uktadu pomiarowego charakteryzujg
nastepujgce wtasnosci:

- nieciggtosé
wywotana nieciggtoscig pracy gtowicy pomiarowej
- niepewnos$¢
zwigzana z zaktdceniami toru lotu przez uktad sterujacy

Rysunek 1. Przedstawia zalezno$¢ pomiedzy uchybem K pod jakim
cel znajduje sie wzgledem obiektu naprowadzanego a sygnatem uchybu E
przekazywanym do Bloku Formowania Sygnatow Sterujgcych. Sygnat ten
ma posta¢ impulséw. Ich wielko$¢ zwigzana jest z wielko$cig uchybu K, a
czestotliwo$¢ ich wystepowania z predkoscig obrotowg obiektu. Skutkiem
tego informacja o uchybie ma charakter nieciggty. Ciggta kontrola
wielkos$ci uchybu K wymaga interpolacji wynikéw z uktadu pomiarowego.

32.00 36.00 40.00 44.00 48.00

rysunek 2. Kat natarcia



398 PTMTS

32.00 36.00 40.00 44.00 48.00

rysunek 3. Kat $lizgu

Zwigzanie gtowicy pomiarowej na stale z pociskiem powoduje to,
iz na wynik pomiaru ma wptyw nie tylko wzajemna relacja potozenia celu
i obiektu. Naktadajg sie nan dodatkowo wszelkie ruchy jakie wystepuja w
czasie lotu (zaburzenia zwigzane z pracg ukiadu wykonawczego
sterowania, zjawiskiem, 'giroslcopowym, oddziatywaniem z atmosferg).
Rysunek 2. i rysunekipsj przedstawiajg zmiany katow natarcia i Slizgu w
trakcie lotu sterowanego."Zaburzenia te moga osigga¢ warto$ci nawet do
30% zakresu pomiarowego gtowicy. Informacja przychodzgca ma wiec
charakter niepewny. Niepewno$¢ ta obniza znaczaco warto$¢ decyzji
podejmowanych przez'ukiad sterujagcy a przez to i jako$¢ sterowania. W
tej sytuacji wilasciwa ocena! relacji obiekt-cel wymaga znacznego
zredukowania niepewnos$ci wartosci sygnatu uchybu K.

3.Zagadnienie filtracji i prognozowania.

Poniewaz zaréwno w trakcie powstawania sygnatu uchybu jak i
jego obserwacji dochodzi do zakidcen co do ktérych mozna poczynié
pew-ne zatozenia statystyczne, nalezy stara¢ sie dokona¢ korekcji
otrzymywanych wartosci sygnatu uchybu. Korekcja moze polegaé na
estymacji wartosci sygnatu w ustalonej chwili na podstawie pomiaru
dokonanego w danej chwili i w chwilach poprzednich. Zadanie takie
nazywamy filtracjg sygnatu uchybu otrzymanego w wyniku pomiaréw.
Jezeli dokonamy estymacji sygnatu na podstawie jedynie pomiaréw z
poprzednich chwil, to zadanie nazwiemy prognozowaniem.
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Prognozowanie sygnatu uchybu jest tu szczeg6lnie wazne. Pozwala
na podstawie aktualnych wynikébw pomiaréw okre$la¢ przyszie
zachowania sygnatu uchybu (stan w jakim znajdzie sie pocisk w kolejnej
fazie lotu). Pozwala to poprawié¢ efektywno$¢ sterowania.

3.1. Metody filtracji i prognozowania.

Filtracje i prognozowanie sygnatu uchybu przeprowadzono przy
uzyciu nastepujagcych metod: aproksymacji wielomianami réznego stopnia
(okazata sie niedo$¢ skuteczna), poprzez zastosowanie cyfrowych filtrow
dolno przepustowych (rozwazono zardwno zastosowanie filtrow typu FIR
jak i typu IIR), oraz przy zastosowaniu cyfrowych filtrow $ledzacych.

Przy zastosowaniu cyfrowej filtracji sygnatu uchybu nalezy uzyé
filtru dolnoprzepustowego. Zalezy nam bowiem na uwypukleniu trwatych
tendencji zmian sygnatu uchybu i wyttumieniu jego zmian intensywnych
cho¢ krotkotrwatych. Filtracja zwyktymi filtrami cyfrowymi nie daje
jednak prognozy zachowan sygnatu uchybu w najblizszym czasie. Mozna
ja uzyska¢ dopiero w dodatkowej procedurze (np. poprzez dodatkowa
aproksymacje sygnatu po przejsciu przez filtr).

Dobrym rozwigzaniem wydaje sie zastosowanie do obrébki sygnatu
uchybu cyfrowych filtréw $ledzacych. Pozwalajg one na prognoze zmian
sygnatu uchybu i jego pochodnej w najblizszej przysztosci. Weryfikuja
ponadto swe prognozy w oparciu o btedy miedzy warto$cig prognozowang
sygnatu uchybu, a jego wartoscia z pomiaru i obserwacje z
wczeséniejszych obliczen. Wada ich jest duza ztozonos$¢ obliczeniowa co
czesto wymaga zastosowania dodatkowego procesora sygnatowego na
poktadzie pocisku. Spowodowane jest to tym, Ze procesor sterujacy
pracujac w czasie rzeczywistym nie zawsze jest w stanie poradzi¢ sobie z
obliczeniami.

3.2.Cyfrowe filtry dolnoprzepustowe.

Filtr  cyfrowy jest programowg implementacjg algorytmu
zmieniajacego w sposob jednoznaczny cyfrowy cigg sygnatow
wejsciowych w cyfrowy cigg sygnatow wyjsciowych. Jest to uklad z
wydzielonym wejsciem i wyjsciem, ktérego sygnal wyjsciowy, nazywany
odpowiedzig filtru, jest jednoznacznie okreslony przez sygnat wejsciowy,
nazywany wymuszeniem, oraz funkcje przenoszenia, nazywang w
dziedzinie czasu odpowiedzig impulsowa, w dziedzinie czestotliwosci
transmitancjg lub  odpowiedzig czestotliwosSciowg ukitadu. Filtr
zastosowany w przypadku naszego obiektu jest jednowejSciowy i
jednowyjsciowy. Jego odpowiedz jest liniowg funkcjg wymuszenia.
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Relacje miedzy wejsciem i wyjsciem filtru mozna zapisa¢ za pomoca
splotu.

y(t) =1h(t,T)x(r)dT
0

gdzie.y - odpowiedz filtru
X - wymuszenie
h - transmitancja
po przejsciu w dziedzine czestotliwosci:
Y (s)=H(s)X(s)
gdzie:Y (s), H(s), X(s) sa transformatami Laplace’a
funkcji  y(t), h(t), x(t)

Jak juz,wcze$niej nadmieniono rozpatrywano zastosowanie filtru
wyttumiajgcego zmiany sygnatu uchybu wyzszych czestotliwo$ci. Badano
wptyw filtrow o réznych charakterystykach na efektywno$¢ sterowania
pociskiem.

Filtry o skonczonej odpowiedzi impulsowej (FIR).

W filtrach tego typu kazda préobka sygnalu wyjsciowego otrzymywana jest

poprzez usrednienie m prébek sygnatu wejsciowego .

Réwnanie filtru typu FIR ma posta¢:
y(k)=c,x(k)+c2x(k-)+...+cmx(k-m+1I)

gdzie:y - odpowiedz filtru

X - wymuszenie
¢, - wspdltczynniki wagowe
k - kolejne prébki

Zaletami filtrow typu FIR jest to, ze sg zawsze stabilne i sag
odporne na biedy realizacji cyfrowej (brak efektu kumulacji btedu).

Filtry o nieskonczonej odpowiedzi impulsowej (IIR).

W filtrach tego typu kazda prébka sygnatu wyjsciowego otrzymywana jest
poprzez us$rednienie m prébek sygnalu wejSciowego i n poprzednich
probek sygnatu wyjsciowego.
Réwnanie filtru typu IIR ma postac:
y(k)=cIx(k)+c2x (k-1)+...+cmx(k-m + )+ diy(k-1)+ d2y(k-2)+...+d,y(k-n)
gdzie: y - odpowiedz filtru
X - wymuszenie
Ci,d; - wspotczynniki wagowe
k - kolejne probki

Zaletami filtrow typu IIR jest to, ze moga by¢ reprezentowane za
pomocg niewielkiej liczby parametrdw (zazwyczaj znacznie mniejszej niz
w filtrach typu FIR). Wadg jest to, ze sg bardziej niz FIR wrazliwe na
btedy realizacji cyfrowej.
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3.3.Cyfrowe filtry $ledzace.

Cyfrowe filtry $ledzace sg to algorytmy, ktore wyznaczajg droge
celu na detektorze. W naszym przypadku jest to pozorna droga celu w
ptaszczyznie prostopadtej do osi gtéwnej obiektu sterowanego. Zadanie
to realizowane jest na podstawie otrzymywanych parametrow potozenia
obiektu w ustalonej chwili. Gtéwnym zadaniem cyfrowych filtrow
§ledzacych jest zmniejszenie btedu okreslenia aktualnej wartosci uchybu
celu oraz przewidywanie wartosci uchybu celu w nastepnej chwili
obserwacyjnej na podstawie obserwacji z danej chwili.
Réwnania definiujgce nastepujace filtry:

dla zadania filtracji

v(k) =Av (k-1) +K(k) y(k)-Cv(klk - 1)

dla zadania prognozowania
v(k +11k) =A[l - K(k)C\vQcfk-1)+AK(k)y(k)

gdzie: v(Jc) - estymowana warto$¢ wektora stanu w chwili k
otrzymana w zadaniu filtracji

v(k +\/k) - przewidywana warto$¢ zmiennej stanu w chwili

k+1 na podstawie informacji z chwili k
K - macierz wzmocnienia filtru

4.Badania.

Badania nad filtracja prowadzono dla réznych typéw filtrow
dolnoprzepustowych o réznej skali ttumienia dla sktadowych sygnatu
uchybu o wysokiej czestotliwoséci. Sprawdzono jak zachowuje sie uktad
sterujacy przy zastosowaniu filtrow intensywnie tlumigcych sygnatly
wyzszej czestotliwosci oraz przy ttumieniu tagodnym.

Rysunek 4. Przedstawia wybrane przykiady charakterystyk
amplitudowo-fazowych filtrow uzytych w badaniach.
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rysunek 4. Charakterystyki amplitudowo-fazowa wybranych filtrow
uzytych w badaniach.

Cyfrowe filtry $ledzace.

Wektor parametréw zwiagzanych z celem w chwili k
v(k) = [s(k),dE(k)/dt]
gdzie: s(k) - uchyb zmierzony w chwili k
ds(k)/dt - predko$¢ zmiany kata uchybu w chwili k

model ruchu obiektu
v(k+1) = Av(k)+Bu(k)
model obserwacji
y(k) = Cv(k)+w(k)
u(k) = [u,(k),u2(k)1T
y(k) - wektor pomiaréow wielkosci e(k)
w(k) - wektor zaktdcen pomiarow
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réwnania filtru cyfrowego

v(k +1/k) = Av(k)

v(k+ 1) = Av(K) + K (K) y(k + 1)-Cv (k +11k)

v(k+ U k) - wektor stanu z chwili k+1 przewidywany w chwili k

v(k+ 1) - estymowany wektor stanu w chwili k+1 na podstawie

pomiaréw z danej chwili i wczes$niejszych
K(k) - macierz wzmocnienia filtru
y(i)
v(l) = _
yb(i)-KO)]

Filtr a-p ze statymi wspotczynnikami

a 0]
K(k) =
T
Filtr okreslony jest nastepujacym przeksztatceniem

dla filtracji
s{k) =s(k- D+a s(k)-£(klk -1

e(k) = efk-1) +— £{k) - £(k 1 k - 1)

dla prognozowania

£(k+1/k) = s(k)+e(k)T

£(k + 1/K) = £(K)
parametry a i p .sg wybierane z przedziatu [0,1]

Na rysunku 5. Widzimy wptyw cyfrowego filtru $ledzacego typu
a-p na wartos¢ biledu. Widzimy, ,ze bigd maleje (jako$é sterowania
ro$nie) wraz z czasem pracy filtru. Nastepnie po kilkunastu pomiarach
osigga stan nasycenia.
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5.Wnioski

Badania wykazaty mozliwo$¢ poprawy jakosci sterowania, w
opisanym uktadzie, poprzez cyfrowa filtracje sygnatéw sterujgcych.
Podsumowujac wyniki badan nad jej uzyciem mozna sformutowac
nastepujace wnioski;
» poprawa efektdw sterowania o 20% do 30%
¢ najlepsze efekty uzyskano stosujgc cyfrowe filtry $ledzace typu a - [3
* nieefektywne okazaty sie filtry typu FIR o wielu elementach oraz
ekstrapolator dwupunktowy
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Streszczenie

W pracy przedstawiono zarys metody identyfikacji w czasie rzeczywistym wiasnosci obiektow
latajacych (MoRTI). Podano og6lny algorytm metody i efekty uzyskiwane przy jej zastosowaniu
w procesie numerycznego modelowania dynamiki ruchu statkéw powietrznych.

1. WSTEP

W procesie projektowania, budowy i eksploatacji statkdw powietrznych (SP)
podstawowe znaczenie ma modelowanie ich wiasciwosci (geometrii, dynamiki konstrukcji
i bryty, procesdéw eksploatacyjnych) [1, 19]. O ocenie SP (w tym szans na sukces
produkcyjny i eksploatacyjny) decyduje znajomos$¢ jego wiasnosci, w tym wiasnosci
dynamicznych [19]. Ze wzgledu na koszty, istotny jest sposob ich okreslenia. Istniejg dwa
sposoby: klasyczny [7, 8] i zautomatyzowany [3, 12, 13]. Sposob klasyczny wymaga
wykonania badan tunelowych modelu posiadajacego ruchome elementy konfiguracji oraz
okoto 1000 godzin lotéw badawczych rzeczywistego SP. Implikuje to bardzo wysokie
koszty, czesto przekraczajgce mozliwosci finansowe wykonawcy projektu (wéwczas
wykonywane sg badania niepetne, w wymiarze okoto 100 - 300 godzin lotu, co w efekcie
daje model dynamiki ruchu SP funkcjonujgcy w ograniczonym zakresie). Na radykalne
obnizenie kosztéw i okreslenia modelu pozwala metoda identyfikacji wtasnosci obiektu w
czasie rzeczywistym. Metoda umozliwia uzyskanie petnego modelu dynamiki ruchu obiektu
w trakcie okoto 4 godzin lotéw badawczych rzeczywistego SP. Metoda ta jest obecnie
stosowana miedzy innymi w USA [3, 12, 13], lecz ze wzgledu na jej wage i wynikajacg
stad wartos¢ nie znajduje sie w ofercie handlowej. W kraju znajduje sie w trakcie
opracowywania.
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2. OGOLNY ALGORYTM MoRTI

Schemat funkcjonalny metody pokazano na rys. 1. Okre$lenie wiasnosci obiektu
nastepuje w trakcie kilku lotow badawczych, przy réwnolegle realizowanych procesach -
na pokfadzie rzeczywistego SP i na ziemi (ogdlny algorytm metody pokazano na rys. 2 -
7). Metoda zaktada realizacje, petnego cyklu: pomiar parametréw stanu SP+transmisja”
filtracja+ identyfikacja+weryfikacja  zidentyfikowanych  wiasnos$ci+rejestracja
zidentyfikowanych wiasnosci w trakcie jednego, i-tego kroku czasu i cykticznos$¢ operaciji,
az do uzyskania petnego modelu opisujacego wiasnosci obiektu. Pierwszy lot badawczy
realizowany jest przy zatozeniu quasi-statycznosci proceséw (przy niewielkich, zblizonych
do zera przys$pieszeniach liniowych i katowych). W i-tym kroku czasu na poktadzie SP
dokonuje sie pomiaréw wielkosci (i ich pochodnych) IP (t;)l: sterowania
wspotrzednych liniowych X.(x) i katowych ~(x;), predkosci (liniowych i katowych)
7(1,), Q;(t.), katéw (natarcia, $lizgu i toru) (L), y'N) , parametrow $rodowiska
PfI(*;)> r/(x.), x(ij), predkosci katowych zespotéw napedowych w”x,), wydatkéw paliwa
((t,) , wielkosci charakteryzujacych stan: zespotéw napedowych $(Xj), ptatowca A|(x.),

instalacji poktadowych ” (t,), lokalnych parametréw drgan konstrukcji ptatowca i
innych (1):

[P (i) 1=18/x.) 6/t), §(xh, X(x0, Xj(x), &), 97,
QiXp Q%j), m(x), a‘(x), a'’h), "
P(t)), P(t), P'(x), Y(x.), Y(t), 2(x)), « ("), “ (),

xI(x), x (t), i ‘), C(Tj), ?kTi> "~ T) ito n

Zmierzone w i-tym kroku czasu wartosci li* (x.)] s3 w tym samym kroku czasu
przetwarzane do postaci dyskretnej, standaryzowane, kodowane i w takiej postaci
rejestrowane w pamieci rejestratora poktadowego i (réwnolegle) przesytane droga radiowa
poprzez translator poktadowy do retranslatora naziemnego. Retranslator naziemny odbiera
plik danych transmitowany z poktadu SP i przesyta je do interfejsu naziemnego systemu
informatycznego (INSI), gdzie dane sg dekodowane i przesytane do naziemnego systemu
informatycznego (NSI). W NSI zdekodowane dan&sa filtrowane przy zastosowaniu metod
filtracji optymalnej (Kalmana [6, 12]). Po zakonczeniu procesu filtracji danych
wykonywany jest proces automatycznej identyfikacji wiasnosci dynamicznych obiektu [1,
4, 8, 12, 13, 14]. Stosowane sg metody aerodynamiki odwrotnej oraz metody iteracyjne.
W ten sposéb dla i-tego kroku czasu oraz i-tych parametréw stanu obiektu okreéla sie i-te
wiasnosci obiektu. Po zakonczeniu procesu identyfikacji (dla i-tego kroku czasu) nastepuje
rozwigzanie réwnan ruchu obiektu -dla i-tych zidentyfikowanych wiasnosci obiektu, postaci
zjawisk i parametréw stanu. Po rozwigzaniu réwnan ruchu weryfikuje sie zidentyfikowane
wiasnosci poprzez poréwnanie uzyskanych z rozwigzania i-tych wynikéw z i-tymi
parametrami stanu obiektu zmierzonymi na pokfadzie SP. Jezeli wynik weryfikacji jest
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pozytywny (oba zbiory sg zgodne z okres$long doktadnoscia), przyjmuje sie uzyskane dla
i-tego kroku czasu rozwigzanie za poprawne i rejestruje i-ty punkt (zbior) wiasnosci obiektu
w pamieci NSI. Jezeli nie, iteracyjny proces identyfikacji powtarzany jest ponownie, z
ponownie okres$long doktadnoscia, az do osiggniecia zgodnosci, po czym cykl: pomiar+
transmisja +filtracja+ identyfikacja+rozwiazanie réwnan+ weryfikacja zidentyfikowanych
wiasnosci+rejestracja zidentyfikowanych wiasnosci powtarzany jest ponownie dla i+1
kroku czasu oraz i+1 pliku parametréw charakteryzujacych stan obiektu.

Po zakonczeniu pierwszego lotu badawczego otrzymywane jest w ten sposéb
piersze przyblizenie zidentyfikowanych wiasnosci dynamicznych obiektu (pierwsza
przyblizona posta¢ modelu matematycznego dynamiki ruchu obiektu dla procesu quasi-
statycznego). Cykl ten powtarzany jest w kolejnych lotach SP, przy kolejno zwieszajacej
sie dynamice zjawisk (az do peinej akrobacji wiacznie), przy uwzglednieniu
niestacjonamosci procesow aerodynamicznych iewentualnie aeroelastycznosci konstrukcji
SP. Po zakonczeniu cyklu lotéw badawczych uzyskuje sie w ten sposob zweryfikowany
petny model matematyczny dynamiki ruchu obiektu, funkcjonujacy w petnej przestrzeni
stanu obiektu, $rodowiska i sterowania.

Rys. 1 Schemat funkcjonalny MoRTI, gdzie: NSKL - naziemne stanowisko kierowania lotem,
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Rys. 2. Algorytm MoRTI - cze$¢ realizowana i

poktadzie badanego statku powietrznego Rys. 3. Algorytm MoRTI - czesé realizowana na
ziemi (retranslator naziemny, interfejs naziemnego
systemu informatycznego)

T=0 A
B
filtracja zdeszyfrowanych identyfikacja
paramertéw stanu obiektu wiasnosci dynamicznych obiektu
w naziemnym systemie na podstawie odfiltrowanych
informatycznym i-tych paramertow stanu obiektu
(metody iteracyjne aerodynamiki

odwrotnej)

Rys. 4. Algorytm MORTI - czeé¢ naziemna,

filtracja aktualnych parametréw stanu obiektu
Rys. 5. Algorytm MoRTI - cze$¢ naziemna,
identyfikacja witasnosci obiektu
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rozwigzanie réwnan ruchu obiektu
dla i-tych zidentyfikowanych
wartosci whasnosci obiektu
(metody numeryczna)

! poréwnanie wartosci otrzymanych
z i-tego rozwigzania réwnan ruchu

z zarejestrowanymi i odfiltrowanymi
i-tymi wartosciami stanu obiektu

Rys. 6. Algorytm MoRTI - cze$¢ naziemna, Rys. 7. Algorytm MoRTI - cze$¢ naziemna,
weryfikacja  zidentyfikowanych  witasnosci decyzje i koniec procesu
obiektu

3. NIEKTORE UWARUNKOWANIA METODY
O jakosci wynikéw uzyskiwanych w tej metodzie decyduja [14, 15]:

- posta¢ modelu fizycznego SP jako bryly, modele fizyczne jego wyposazenia,
posta¢ i zakres modelu zjawisk fizycznych wystepujacych w otoczeniu SP
(Srodowisku) [1, 2, 5, 9, 19],

- posta¢ matematyczna modelu (w tym sposéb okreslenia potozenia przestrzennego)
[1, 2, 5, 0, 11, 13, 15, 16, 18, 19],

- rodzaj i doktadno$¢ metod numerycznych, rodzaj hardware’u i software’u [4, 8,
12, 13, 19],

- rodzaj i doktadno$¢ metod i aparatury pomiarowej [13, 14, 15, 16, 17, 19].

‘'mwyMik.:’
Posta¢ modelu fizycznego decyduje o mozliwej do osiggniecia doktadnosci modelu w sensie
jakosci odwzorowania rzeczywistych zjawisk. Przyktadowo, model fizyczny wojskowego
SP (okoto- i naddzwiekowego) dla tej klasy zagadnietl moze by¢ z zadowalajgca
doktadnos$cig przedstawiony jako bryta sztywna o liczbie stopni swobody: 6 + (liczba
zespotéw napedowych*liczba watéw W napedzie)+ liczba ruchomych elementéw
konfiguracji ptatowca. Prowadzi to do powszechnie znanej postaci modelu
matematycznego dynamiki ruchu SP [1, 7, 9, 19], gdzie duze znaczenie ma spos6b i
doktadnos¢ okredlenia potozenia przestrzennego obiektu (w tym posta¢ zwigzkdw
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kinematycznych) oraz posta¢ oddziatywan zewnetrznych (st i momentow
aerodynamicznych). O doktadnosci okresSlenia potozenia przestrzennego decyduje posta¢
zwigzkéw kinematycznych. Posta¢ klasyczna quasi-Eulerowskich zwigzkéw kinematycznych
moze by¢ stosowana wytacznie dla niektorych zakreséw kinematycznych parametréw lotu
[15]. Ma to szczegone znaczenie w zagadnieniach identyfikacji i numerycznej symulacji
dynamiki lotu dtugotrwatego. Posta¢ "poprawiona” zwigzkéw quasi-Eulerowskich w ogdle
nie powinna by¢ stosowana ze wzgledu na znacznie gorsza dokfadno$¢ i brak korelacji z
postacig klasyczng [16]. Z pracy [11] wynika, ze znacznie lepsze rezultaty otrzymuje sie
stosujgc posta¢ kwatemionowa. Odrebnym zagadnieniem jest posta¢ sit i momentoéw
aerodynamicznych. Szczegdlne znaczenie majg tutaj zaleznosci sit i momentow od
przyspieszen liniowych i katowych. Dla zagadnien modelowania ruchu o silnej dynamice
zaleznosci te powinny by¢ uwzglednione. Pominiecie ich prowadzi do powstawania
narastajagcych w czasie btedow okreslenia kinematyki i dynamiki obiektu. Metody
pomiarowe oraz jakos$¢ i doktadnos$¢ aparatury pomiarowej decyduja o jakosci wynikéw
wsadowych do procesu identyfikacji. Niewfasciwie dobrane sprowadzajg wartosé
otrzymanych wynikow do zera. Duzy wptyw najako$¢ wynikéw majg metody numeryczne,
w tym metody interpolacji, aproksymacji, rozwigzywania uktadéw réwnan algebraicznych
i catkowania ukfadéw réwnan rdézniczkowych. NiewtaSciwie dobrane powodujg brak
stabilnosci procesu obliczen lub niezadowalajaca doktadno$é. Wyhoér metod zalezy od
rodzaju obiektu i chatakteru zjawisk wystepujacych w czasie ruchu. Metody klasyczne
catkowania réwnan ruchu (na przyktad Rungego-Kutty) wymagaja czestotliwosci
powtarzania petli obliczen co najmniej 100 Hz. Stosowane sg réwniez metody typu
predyktor-korektor w potaczeniu z dostatecznie duzg dyskretyzacjg procesu (minimum 100
Hz). Czas realizacji obliczen numerycznych decyduje o przydatnosci aplikacji
matematycznych w zagadnieniach czasu rzeczywistego. Czas realizacji pojedynczego cyklu
obliczen (identyfikacja+ weryfikacja) powinien by¢ krotszy od czasu rzeczywistego. Zalezy
to od sredniej mocy obliczeniowej systemu informatycznego, a w tym od nastepujacych
parametrow:

- hardware’u: rodzaju procesora, czestotliwosci zegara, struktury hardware u, szyny
danych, wielkosci i struktury pamieci operacyjnej, dtugosci stowa maszynowego,

- software’u: systemu operacyjnego, obstugi wejScia-wyjscia, aplikacji metod
numerycznych, jezyka programowania.

Przyktadowe wyniki realizacji typowego zadania symulacji numerycznej petnego modelu
dynamiki sterowanego samolotu na r6znego typu komputerach, systemach operacyjnych,
dla identycznej postaci modelu matematycznego ijezyka programowania (FORTRAN for
Power Station) pokazano na rys. 8. Jako bezwymiarowy wskaznik charakteryzujacy
rozwigzanie przyjeto stosunek czasu maszynowego realizacji cyklu obliczen do czasu
rzeczywistego. Dopiero zastosowanie procesorow typu RISC i systemu operacyjnego czasu
rzeczywistego umozliwia zastosowanie modelu matematycznego dynamiki ruchu
przestrzennego w zagadnieniach wymagajacych realizacji cyklu obliczen numerycznych w
czasie krotszym od rzeczywistego. Dla praktycznej realizacji MoRTI wymagana jest Srednia
moc obliczeniowa rzedu co najmniej 1 GFlops [10].
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Rys. 8. Poréwnanie wynikow realizacji typowego zadania symulacji numerycznej petnego modelu
dynamiki sterowanego samolotu na réznego typu komputerach, funkcjonujacych w réznych systemach
operacyjnych, dla identycznej postaci modelu matematycznego ijezyka programowania (FORTRAN
for Power Station)

3. POROWNANIE WYBRANYCH CHARAKTERYSTYK UZUTKOWYCH
OBU METOD

Niektore charakterystyki uzytkowe obydwu metod pokazano narys. 9 -17.1tak
(wedtug cen obowigzujacych w USA w 1995 roku):

koszty opracowania modelu metodg MoRTI sa mniejsze 0 99 % w poréwnaniu z
metoda klasyczna,

czas opracowania modelu metodg MoRTI jest mniejszy 0 99.6 % w poréwnaniu
do metody klasycznej (zaréwno czas niezbednych lotéw badawczych jak i czas

wykonania obliczen),

- koszty hardware’u i software’u MoRTI sg czerokrotnie wyzsze niz zastosowanych
w metodzie klasycznej,

czas przygotowania badan w MoRTIjest 0 40 %nizszy niz w metodzie klasycznej.
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Rys. 5. Struktura kosztéw MoRTI Rys. 5. Struktura kosztow w metodzie
klasycznej

Rys. 5. Poréwnanie kosztow obu metod

Zupetnie odmiennie przedstawia sie réwniez struktura kosztéw w obydwu metodach. | tak
(wedtug cen obowigzujgcych w USA w 1995 roku):

- MoRTI: pozycjg dominujaca (1) - przewidywany koszt ryzyka katastrofy i
utraty SP (89 %); metoda klasyczna: (2) - 3.8 % kosztéw ogdlnych,

- MOoRTI: pozycja (2) - koszty software’u (8 %), metoda klasyczna: (5) - 0.02 %
kosztow ogolnych,

- MOoRTI: pozycja (3) - koszty hardware’u (1.7 %), metoda klasyczna: (7) -
0.002% kosztow ogolnych,

- MOoRTI: pozycja (4) - przewidywane koszty ryzyka katastrofy i $mierci pilota
doswiadczalnego (1.3 %), metoda klasyczna: (4) -0.05 % kosztdw og6inych,

- MOoRTI: pozycja (5) - koszty przygotowania badan (0.4 %), metoda klasyczna:
(6) - 0.007 % kosztow ogdlnych,

- MOoRTI: pozycja (6) - koszt lotéw badawczych (0.1 %), metoda klasyczna:
pozycja dominujaca (1) -95.9 % kosztéw ogolnych,

- MOoRTI: pozycja (7) - koszt wykonania obliczen (0.4 %), metodg klasyczna: (3) -
0.14 % kosztéw ogolnych. v, y Ve
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4. PODSUMOWANIE

Opracowanie MoRTI wymaga wysokiego poziomu interdyscyplinarnej wiedzy. Jej
praktyczne zastosowanie daje w poréwnaiu z metodami klasycznymi oszczednosci
finansowe rzedu 99 % naktadéw, gtéwnie poprzez radykalna redukcje, kosztéw badan w
locie oraz tego samego rzedu oszczednos$ci czasu niezbednego do uzyskania petnego modelu
dynamiki SP. Metoda ta jest juz opracowana i praktycznie stosowana (USA), lecz ze
wzgledu na wage i wynikajgca stad warto$¢ nie znajduje sie w ofercie handlowej. W kraju
znajduje sie w stadium opracowania. Prace badawcze w tej dziedzinie (USA) byly
finansowane ze Zrédet rzadowych, lecz nigdy nie podano wielkosci naktadéw, zakresu prac
ani listy instytucji zajmujacych sie tym zagadnieniem. Nie zmieszczono réwniez tego
pojecia w oficjalnych dokumentach planistyczno-finansowych. Wynikiem aplikacji tej
metody sg miedzy innymi latajgce symulatory (VISTA), generacja inteligentnych pociskow
manewrujacych oraz radykalne skrécenie cyklu badan w locie prototypow SP.
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NUMERYCZNA ANALIZA DRGAN WEASNYCH SKRZYDLA O
KONSTRUKCJI POLSKORUPOWEJ
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Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

Streszczenie

W pracy wykonano analize numerycaig drgan wiasnych skrzydta o konstrukcji potskorupowe;j.
Zastosowano i pordwnano dwa modele obliczeniowe: uproszczony, sprowadzony do obliczeri
kesonu oraz rozszerzony opisujacy calg strukture skrzydta. Zaprezentowano wyniki analizy dla
obu schematéw na lle badar rezonansowych.

1 Wstep

Wigkszo$¢  wspotczesnych ptatowcdw  wyposazonych jest w  skrzydta
potskorupowe o wyraznie wydzielonym elemencie sitowym zwanym kesonem. Keson
stanowi powloka utworzona z wzmocnionego podtuznicami pokrycia, ograniczona
przednim i tylnym dzwigarem. W obliczeniach tego typu konstrukcji zaktada sie ze
ohcigzenia sg catkowicie przenoszone przez wymieniony element sitowy. Tym sposobem
wymagane obliczenia (statyczne i dynamiczne) zawezone zostajg do analizy pracy kesonu
[1,2,3,5], Takie podejscie upraszcza model i procedure obliczeniowg w stosunku do
modelu w ktérym cata struktura skrzydia jest traktowana jako uktad sitowy [4], Nalezy
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doda¢, ze dla przypadku analizy’ flatterowej powszechnie stosowane sg masowo-
sztywnosciowe modele powierzchni nosnej oparte na dyskretyzacji jednowymiarowej
(odksztatcalna belka), sprowadzonej do dyskretyzacji kesonu [1,3], W niniejszej pracy
podjeto prébe wyznaczenia widma drgan skrzydta przy zastosowaniu schematu
kesonowego oraz opisujgcego catg strukture skrzydia.

Da analizy' zagadnienia wiasnego wykorzystano dynamiczny model powierzchni
nos$nej bazujacy na metodzie elementdw skonczonych. Masowo-sztywnosciowy model
odksztatcalnego skrzydta zbudowano z elementéw' ,,skrzynkowych” wzmocnionych
belkami. Element ten zostal opracowany dla potrzeb zagadnien, ktére wymagajg
dwuwymiarowej dyskretyzacji struktury, czego przyktadem sag powierzchnie nosne o
matym wydtuZzeniu.

We wspomnianym elemencie (rys.l) jego gérna i dolna powierzchnia przedstawia
pokrycie. Belki, ktérymi wzmocniono powierzchnie - podhiznice i pasy dzwigaréw.
Zmienna grubos$¢ elementu pozwala odtworzy¢ profil lotniczy'.

Rys.l. Skrzynkowy element skoriczony

Za pomocg przedstawionego elementu uzupetnionego o elementy nieodksztatcalne i
sprezyste, szczegotowo opisane w [1,4] wykonano obliczenia zaréwno kesonu jak i catej
struktury skrzydta.

Analizie poddano pétskorupowsg konstrukcje potéwki ptata samolotu szkolno-
treningowego matym wydtuzeniu przedstawiong na rys.2 i 3, 0 wyraznie zarysowanym
kesonie. Keson (rys.2), ograniczony $ciankami przedniego i tylnego dzwigara, tworza
powtoki pokrycia wzmocnione podtuznicami i pasami dzwigaréw. Te zakorczono



Podziat kesonu naelementy skoriczone

elementy skrzynkowe

A3)77) elementy nieodksztatcalne

1...45 wezty elementéw

Rys. 2. Keson skrzydta i jego podziat na elementy
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Rys. 3. Skrzydio ijego podziat na elementy
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weztami, za pomoca ktérych keson, a takze cate skrzydlo mocowane jest do wreg
sitowych kadtuba. Skrzydto wyposazone jest w lotke, a do zeber wzmocnionych
mocowana jest goler podwozia.

2. Model obliczeniowy kesonu

Konstrukcje kesonu skrzydta aproksymowano (rys.2) - 32 elementami
skonczonymi, podtuznice i pasy przedniego i tylnego dzwigara - 40 belkami
stanowigcymi integralne elementy skrzynkowe. Pozostate elementy, nie stanowigce
struktury sitowej tj. doczepna koricdwke piata wykonang z laminatu oraz podwozie,
odtworzono - 5 elementami nieodksztatcalnymi. Keson, zgodnie z rzeczywistymi
warunkami, zamocowano za pomocg wezta przedniego (nr 41) bezposrednio do wregi
oraz tylnego (nr 45). W konstrukcji tego drugiego zastosowano hietypowe rozwigzanie,
mianowicie tylny dzwigar mocowany jest do wregi posrednio za pomocg tgcznika. Ten
wezet zastgpiono elementem sprezystym o sztywnosci wspomnianego tgcznika.

Rysunek 4 ilustruje uzyskane czestosci i odpowiadajace im postacie drgan.

3. Model obliczeniowy skrzydta

Strukture catego skrzydla, analogicznie jak w poprzednim przypadku,
zamodelowano (rys.3) - 37 elementami skrzynkowymi, podiuznice oraz pasy dzwigarow -
81 belkami. Warunki mocowania skrzydia, przyjeto analogicznie jak uprzednio (wezty 55
i 57). Poniewaz w tym podejsciu starano sie odwzorowa¢ petna strukture, lotke - ruchoma
powierzchnie sterowg zamodelowano czteroma elementami skrzynkowymi. Sposob jej
mocowania do ptata zrealizowano w postaci trzech elementéw sprezystych o odpowiednio
dobranych sztywnosciach. 5%.

Na rysunku 5 przedstawiono widmo drgar badanego obiektu.

4. Uwagi koncowe

W celu pordéwnania schematéw obliczeniowych naniesiono wyniki obliczen na
widmo drgan uzyskane z préb rezonansowych badanego skrzydia (tabela 1).

Tabela 1
badania analiza numeryczna
rezonans. keson skrzydta skrzydto postac drgan
Lp [0} 05 6 © 6
1 15,9 15,0 6 16,1 7 I-gietna
2 37,8 25,5 25 38,5 2 | - gietna w pt. skrzydta
3 46,1 36,3 20 445 4 | - skretna
4 56,1 - - - - 11 - gietna
5 59,2 - - 58,1 2 | - skretna lotki
6 81,6 78,2 4 84,8 4 | - gietno-skretna

O [Hz] - czestosé drgan wihasnych,
5, [%] - btad wzgledny, odniesiony do wynikow rezonansowych.
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Rys. 4. Widmo drgan kesonu skrzydta



Rys. 5, Widmo drgan skrzydta

Jak wida¢ w przypadku obu podejs¢ (rys.4, i 5) nie udato sie uzyskaC czestosci
0)4=56,1Hz, przedstawiajacej druga posta¢ drgan gietnych. Brak postaci odpowiadajacej
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skrecaniu lotki w schemacie kesonowym wynika z przyjetego modelu (nie odwzorowano
lotki).

Wyznaczono wzgledng zmiane czestosci w stosunku do wynikéw prob
rezonansowych samolotu. Dla modelu pelnego, opisujacego cale skrzydto roznice sg
nieznaczne (8=2-7%). Dla kesonowego, w przypadku czestosci odpowiadajacych
pierwszej i szostej postaci doktadnos¢ jest pordwnywalna. Natomiast znaczne réznice
zaobserwowano dla czestosci ro2 tj. postaci przedstawiajacej zginanie w plaszczyznie
skrzydta. Ta nietypowa posta¢  jest konsekwencjg niedostatecznie sztywnego
zamocowania tylnego dzwigara do wregi kadtuba (poprzez odksztatcany tacznik). Duza
warto$¢ wskaznika btedu dla schematu kesonowego 52=25% wynika z jego istoty, ma on
duzo mniejszg sztywno$¢ zginania w ptaszczyznie cieciw anizeli petna struktura skrzydta.
Decydujagcym parametrem o wielkosci sztywnosci w tym kierunku jest cieciwa
(szerokos¢) kesonu, ktéra jest znacznie mniejsza od cieciwy skrzydia (rys.2). Takze
czestos¢ 0)3 przedstawiajgca skrecanie jest obarczona znacznym biedem.

Whioskujac z uzyskanych rezultatow, wprawdzie ograniczonych do szeSciu
postaci gdyz tylko tyloma wynikami eksperymentu dysponowano, mozemy stwierdzi¢, ze
przyjecie schematu kesonowego od obliczeri moze okaza¢ sie mato efektywne. Model ten
w pewnych nietypowych rozwigzaniach konstrukcyjnych np. takich jak zaprezentowano w
niniejszym artykule (niewystarczajagco sztywne zamocowanie), moze okaza¢ sie
niewystarczajacy by okresli¢ podstawowe postacie drgan. W skrajnych przypadkach
brakujaca posta¢ moze by¢ istotna, a nawet determinujaca powstanie flatteru na skrzydle.

Literatura

[1] Z. DZYGADLO, I. Now otarski, a. Oleinik, a discrete model for analysis of natural vibration a deformable
aeroplane, J.Tech. Phys. 25 (1984).

[2] H.W. FORSHING, Grundlagen der Aeroelastik, Sprmger-Verlag, Brlin 1974.

[3] M. NOWAK, Opracowanie metody i programéw obliczen flatteru samolotu, Sprawozdanie 1 - metodyka

obliczen flatteru. Praca nr 287/71 wykonana na zlecenie WSK ,,Delta” w Mielcu. Warszawa, 1972.

[4] A.OLEJNIK, P. Zalewski, A model ofa deformable aeroplane with a wing o flow aspect ratio and movable

control surfacesfor studying natural vibrations. J. Tech. Phys. 32 (1991), 447-465.

[5] R. SCANLAN, H. ROSENBAUM, Introduction to the study ofaircraft vibration andflutter. New York 19551.



Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
"ML-VII” 1996

SYNTEZA NIELINIOWEGO PRAWA STEROWANIA CZYNNEGO
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Streszczenie

Gownym celem pracy jest prezentacja wynikéw symulacji numerycmej stabilizacji czynnej
niestatecznosci typu "wingrock” (WR). W pracy najpierw przedstawiono model matematyczny tego
zjawiska, a nastepnie scharakteryzowano dwie metody sterowania nieliniowymi ukfadami
dynamicznymi. Po przeprowadzeniu ich oceny do syntezy nieliniowego prawa sterowania
wytypowano metode funkcji Lapunowa. Obliczenia wykonano dla samolotu F-16. Stwierdzono, ze
optymalne sterowanie nieliniowe daje wyniki zblizone do suboptymalnego sterowania liniowego.

1. Wstep

«

Jak wynika z pracy fl] jednym z dwdch sposobdw realizacji wymogow taktyki
prowadzenia walki powietrznej jest manewrowanie na duzych katach natarcia. Mysliwce
czwartego pokolenia takie jak Su-27, MiG-29, F-16 czy F/A-18 majg z zasad}' wiasnosé
supermanewrowosci, tzn. moga lata¢ na katach natarcia 60-70 stopni. Warto zauwazyé, ze
tzw. obszar manewrdw Herbsta [2] w ogdle nie przewidywat mozliwosci realizacji stanu
hipermanewrowosci. do jakiego jest zdolny Su-27 (kobra Pugaczowa wykonywana
w zakresie katow natarcia 80 - 120 stopni).

Dynamika lotow manewrowych na duzych katach natarcia jest wszakze
stosunkowo mtodg dziedzing dynamiki lotu i, co za tym idzie, na wiele powaznych pytan
dotyczacych statecznosci i bezpieczenstwa lotu nie uzyskano dotad zadowalajgcej
odpowiedzi. Bierze sie to stad, ze cechg gtéwnag modelu ruchu samolotu manewrowego jest
nieliniowos¢ i dlatego nie majg tu zastosowania dobrze opracowane metody badania
dynamiki samolotu konwencjonalnego. Typowym, cho¢ nadal mato znanym spotecznosci
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lotniczej zjawiskiem, jest tzw. wing rock (WR). Jest to zjawisko samoWzbudne, ktore
wprawdzie wystepuje juz na podkrytycznych katach natarcia, ale z racji charakteru
nieliniowego moze stanowi¢ poligon dla badan zjawisk dynamicznych zwigzanych z
super- i hiper-manewrowoscia.

Poniewaz WR jest na ogdl zjawiskiem niebezpiecznym, wiec pojawia sie kolejny
problem, jakim jest sterowanie zjawiskiem z natury nieliniowym. Celem pracy jest
zaprezentowanie wynikow syntezy nieliniowego prawa sterowania czynnego, ktdra zostata
przeprowadzona metoda funkcji Lapunowa. Obliczenia zostaty’ wykonane dla danych
samolotu F-16. Do sterowania WR uzyto lotek.

2. Budowa modelu matematycznego
2.1. Model ruchu przestrzennego samolotu nieodksztatcalnego

Wykorzystanie techniki sterowania czynnego wymaga znajomosci modelu
matematycznego obiektu sterowania. Dla celéw nin. pracy mozna przyja¢, ze samolot jest
modelowany jako ciato sztywne (np. [3] ). Pokazemy jak otrzymuje sie model stosowany
do badan WR z modelu ogélnego, ktéry ma posta¢

X = F(X(), ()
gdzie:
X =1a@BVcP QR €8 " hf, 2

detesd

Rys. 1 Predkosci liniowe i katowe oraz sity i momenty w uktadzie samolotu
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W wyrazeniach (2) i (3) uzyto nastepujacych oznaczen (pomijamy te, ktére Hanesgna
rys 1) déi w -odpowiednio, kat pochylania, przechylama i odchylania; h - wysokosc lotu,
m - masa samolotu; A, B i C - momenty bezwtadnosci samolotu wzgledem osi x, y i z.

Przyjeto przy tym, ze »xg. A - %e . '
Zauwazmy, ze roéwnanie (1) jest nieliniowe, niezalezme od charakteru obcigzea
Zauwazmy takze, ze réwnanie to nie zawiera jeszcze sterowania; pojawia sie ono dopiero

na etapie specyfikowama tych obcigzen.

2.2. Modele ruchu poprzecznego

Majac na uwadze oteymanie modelu do sterowania WR, zajmiemy si¢ ruchem
niesymetrycznym (poprzecznym), bowiem z p z
wynika, ze WR jest niestatecznoscig, ktora manifestuje sie cyklem granicznym
dominacjg kata przechylania. Dlatego przyjmujemy, ze

a=const=a,, Vc=const=V3, Q=0, 0= const, h=const, 4
gdzie indeks ,,s” oznacza stan ustalony, tzn. w przypadku ogélnym mamy
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x(f) = X({) - X, ®)
Przv tych zatozeniach wektor stanu (2) redukuje sie do postaci
x = fp.P.R; 9§ w\J (6)

Z tego powodu, ze wektor (6) zawiera trzy zmienne (/?, P i R) opisujace dynamike
samolotu, odpowiedni model hazywamy modelem o trzech stopniach swobody.

Jezeli chcemy otrzymaé prostszy model, czesto spotykany w literaturze, to
musimy jeszcze ztozy¢ dodatkowo, ze

R=0. @)
Dopiero takie zatozenie prowadzi do réwnan

P w Psina, (8)

AP = L )

P= P, (10)

z ktérych moznajuz zbudowa¢ model ojednym stopniu swobody
Po podstawieniu (10) do (8) i scatkowaniu otrzy mujemy
P = #>sina3, (11)
natomiast podstawienie (10) do (9) daje
A$ = L (12)
czyli model ojednym stopniu swobody.

2.3. Klasyczny model sterowanego WR

Przez model klasyczny bedziemy rozumieli model (12) z odpowiednio dobranym
momentem przechylajagcym. Otdz przyjmujemy, ze

L=1.nV2<GhC (13)
2 *—
gdzie: p = gesto$¢ powietrza na danej wysokosci; S i b = powierzchnia i rozpietos¢
skrzydla samolotu: G = bezwymiarowy wsp6iczynnik momentu przechylajacego
aproksymowany wzorem [5]
Cr=GupR +(Cp +Gpifalt'Goplphn (14
gdzie
w = (15)
2V.
jest bezwymiarowg predkoscig katowag przechylania, a C& .. sa pochodnymi

aerodynamicznymi wzgledem odpowiednich wspétrzednych.
Po podstawieniu wzoru (13) z wykorzystaniem zwigzku (14) do réwnania (12)
otrzymujemy réwnanie

pY”~Sh / i; cii

e io A sma-~ +clpF smOtsI9IP+ H plplp;

skad mamy ostatecznie réwnanie W
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b= a(i + ag> + adjej# + a4 ,

gdzie

a, = pSb'c .
4 8A Ip

429

1)
(/1i8a)
(18b)
(1&)

(IM)

Nalezy podkresli¢, ze model (17) nie jest kompletny, gdyz nie zostato jeszcze
dookreslone sterowanie. Przyjmijmy zatem, ze do sterowania WR uzyjemy lotek, ktére

generujg moment sterujac

Li=|pV €SbCl53

(19)

Po uwzglednieniu wzoru (19) oraz wprowadzeniu wektora stanu i sterowania w postaci

X = K=PIT
u=+4
otrzymujemy model do syntezy nieliniowego prawa sterowania

i = Ax+Bu+ 3(x),
gdzie

lagHpp+a JPjP|i
przy- czym ajba2 a3 a4sg dane wzorami (18), natomiast

Vv, =_L ~v2cv.r

(20)
ey

(22)

(23)

(24)

(251

Istota modelu zjawiska WR jest wiec nieliniowos¢ manifestujgca sie wyrazem
(24), ktorego linearyzacja, tak powszechna w klasy'cznej dynamice lotu, tutaj w ogole nie

wchodzi w rachube
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3. Charakterystyka nieliniowych metod syntezy
3.1. Okreslenia

Zapotrzebowanie na nieliniowe metod)' syntezy zrodzity nie tylko wymagania
taktyki prowadzenia walki powietrznej z wykonywaniem manewréw na duzych katach
natarcia. Od wielu lat aktualny jest poglad o pozytywnym wykorzystaniu dziatan
nieliniowych (zob.p.12-4 w [6]). Wedtug tej opinii dziatanie nieliniowe zapewnia lepsze
sterowanie niz dziatanie liniowe. Z tego powodu prezentujemy dwie najlepiej znane
metod}’ sterowania nieliniowymi uktadami dynamicznymi. Ich cecha wspoélng jest przede
wszystkim model dynamiki samolotu, ktéry przyjmujemy w postaci ogélnej

i =f(x(1),u(t). (26)

gdzie: x = n - wymiarowy wektor stanu; u = r - wymiarowy wektor sterowania.

Na ogot zakiada sie. ze wszystkie zmienne stanu sg dostepne, tzn. dajg sie
zmierzy¢, co jest jednak trudne do spetnienia. Na zmienne sterujgce naktada sie zwykle
pewne warunki dodatkowe (ograniczenia). Sterowanie spelniajgce te ograniczenia
nazywamy sterowaniem dopuszczalnym, co symbolicznie zapisujemy w postaci

ue U, (27)

gdzie U jest zbiorem sterowan dopuszczalnych. Przedstawienie techniczne tego samego
faktu ma posta¢

Whin < " < Unax 29)
gdzie Umin oraz Umex sg warto$ciami z gory danymi.

Ponadto formuluje sie jeszcze tzw. wskaznik jakosci (funkcja celu. kmerium
optymalnosci). Do najczesciej spotykanych nalezy wskaznik typu catkowego

I =] w(x(t), u(t))dt! '
k]

gdzie <pjest funkcjg skalarng, zwang funkcjg strat chwilowych, natomiast tk oznacza czas
trwania procesu (w przypadku szczegélnym " t* = » ).

Podstawowg definicjg teorii sterowania jest definicja sterowania optymalnego:jest
to takie sterowanie dopuszczalne, ktére ekstremalizuje wskaznik (29) i spetnia réwnanie
stanu (26). Dla nas wazniejsza jest jednak definicja syntezy regulatora: jest to zagadnienie
polegajace na wyznaczeniu zaleznosci sterowania optymalnego u od wektora stanu x, tzn.

u" = u"(x), (30)

ktora umozliwia realizacje sterowania optymalnego w uktadzie zamknietym.

Zagadnienie takie nazywac bedziemy takze syntezg prawa sterowania. Gdy tylko daje sie
to osiggna¢, to moéwimy, ze sterowanie optymalne jest zsyntezowane. Z kilku metod
wyznaczania sterowania [7] wybrano tylko te, ktérym mozna nada¢ walor syntezowania.
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Aby to zrobi¢ trzeba jeszcze sformulowa¢ cel sterowania: nie jest nim, wbrew
temu co sie zwykte pisze, ektremalizacja wskaznika jakosci (29). Z punktu widzenia
dynamiki lotu przede wszystkim istotne jest wykonanie pewnego zadania. W nin. pracy
polega ono na stabilizacji zadanego stanu lotu. Woéwczas tk -> « natomiast funkcje
podcatkowg <pwybiera sie zwykle w postaci

e =XTQx + uTRu. (31)
gdzie Q > 0 i R >0 sg macierzami wagowymi (danymi z gor}).

3.2. Zasada maksimum Pontriagina

Niech dynamika lotu samolotu bedzie opisana modelem w postaci (26). Z wielu
wariantéw sformutowania zagadnienia (zob.p.4.3 w [8]) wybieramy ten, ktéry najlepiej
odpowiada celowi sterowania - tutaj jest nim stabilizacja, ktérg mozna opisa¢ w ten
sposeb:

*stan poczatkowy zadany:  x(0) = x (32)
*stan koncowy zadany: x(tk <=0 (33)

Formutujemy zatem nastepujgce zagadnienie, nalezy' wyznaczy ¢ takie sterowanie
u. ktére przeprowadza samolot ze stanu (32) do stanu (33) oraz spetnia przy tym réwnanie
(26) i minimalizuje wskaznik (29).

W metodzie Pontriagina wprowadza sie funkcje skalarng H, zwang
hamiltonianem, ktdra jest zdefiniowana zaleznoscig

H=H(x,u'F) =-cp+fTF (34)
gdzie: e - funkcja strat chwilowych (zob. wskaznik (29)); f - wektor predkosci zmian
stanu, bedacy prawfg strong réwnania (26); - sprzezony wektor stanu, ktdry jest
rozwigzaniem réwnania rézniczkowego

t = (35)

ox 8\ 5\
Po wykorzystaniu defimcji hamiltonianu (34), réwnanie (26) mozna przedstawic¢
W postaci
§=— =f W
r¥
Réwnania (35) i (36) nazywamy réwnaniami Hamiltona-Pontriagina.

Zasada maksimum glosi, ze sterowanie optymalne nadaje hamiltonianowi (34)
warto$¢ maksymalng. Realizacja tego warunku jest najbardziej klopotliwym etapem
wyznaczania sterowania. Jezeli jednak na sterowanie nie narzuca sie ograniczen typu (28),
to sterowanie mozna wyznaczy ¢ z warunku

*JL =0 37)
38U

Jezeli skorzystamy teraz z modelu WR (22), to warunek (37) dla zaleznosci (31)
daje wzor na sterowanie

U= —R1Br 38>
2
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w ktorym nieznang wielkoscig jest wektor sprzezony zdefiniowany przez réwnanie (35);
dla modelu (22) przybiera ono posta¢

f .
¥ =Qx-|Al+ _ * (39)
ox)
Po rozwigzaniu tego réwnania (nieliniowego !) sterowanie optymalne wyznaczamy ze
wzoru (38).

3.3. Metoda funkcji Lapunowa

Niech dynamika lotu samolotu bedzie opisana modelem w postaci (26).
Formutujemy od razu zagadnienie stabilizacji optymalnej (chociaz metoda dopuszcza
sformutowanie zagadnienia stabilizacji ,,zwyktej”): nalezy' wyznaczy¢ takie sterowanie u,
ktore nie tylko minimalizuje wskaznik jakosci (29) i spetnia réwnanie (26), ale przede
wszystkim zapewnia stateczno$¢ asymptotyczng potozenia réwnowagi dynamicznej, tzn.
realizuje warunek (zob. str. 288 w [9])

X->0 przy tk-»°° (40)
Synteza prawa sterowania opiera si¢ na koncepcji funkcji Lapunowa wywodzacych sie z
bezposéredniej metod}7 Lapunowa badania statecznosci. Kluczowa role w obu
sformutowaniach odgrywa wielkos$¢ skalarna V = V(x) zwanafunkcja Lapunowa.
Podstawy matematyczne metody funkcji Lapunowa zostaty7 przedstawione w
pracy [10]; sprowadzajg sie one do korzystania z uktadu dwoéch réwnan z dwiema
niewiadomymi Vi u:

(gradvy « f + ¢ = 0. (41)
radV)l. — + 2 =0,
(gradV)1. — + 7 (<)

gdzie foznacza prawa strone réwnania stanu (26), a wielko$¢ e jest funkcja podcatkowa
we wskazniku jakosci (29).

Zauwazmy teraz, ze dzieki postaci réwnania (22) i wyborowi (31) z réwnania
(42) otrzymujemy od razu wzor na sterowanie

u=-|r-1BTgradV (43)
Po podstawieniu wzoru (43) do réwnania (41) otrzymujemy réwnanie
(grad V)TAX - 24(grad V)TBR B TgradV +(grad V)T +x Qx =0 (44)

do wyznaczenia funkcji Lapunowa. Po jego rozwigzaniu i spraw'dzeniu warunku ujemnej
okreslonosci  pochodnej funkcji  Lapunowa, optymalne sterowanie stabilizujace
wyznaczamy ze wzoru (43).

3.4. Wybh6r metody

Do syntezy nieliniowego prawa sterowania wytypowano metode funkcji
Lapunowa, a zadecydowaty o tym nastepujgce wzgledy:
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Duzy ktopot w stosowaniu zasady maksimum Pontriagina sprawia rozwigzywanie
réwnania (39). Proba jego rozwigzania za pomoca znanej w ,literaturze nieliniowej”
metody Krylowa-Bogoliubowa [I1] doprowadzita mianowicie do bardzo zawitych
zaleznosci. Gdyby sie nawet ta préba powiodia, to pojawitby sie kolejny kiopot, a
mianowicie sprawdzenie czy wyznaczone sterowanie ma charakter stabilizujacy.

Za wyborem metody funkcji Lapunowa przemawia takze fakt, ze ostatnio
pojawify sie prace (np [12]), w ktorych stosuje sie metode sterowania adaptacyjnego, a
waznym ich elementem sg wiasnie funkcje Lapunowa.

4. Prawo sterowania ruchem WR

Jak byto pokazane w p. 3.3., metoda funkcji Lapunowa daje wzor (43). Ab}7zen
skorzysta¢ trzeba dysponowa¢ funkcjg Lapunowa, czyli rozwigza¢ réwnanie (44). Do
uzyskania rozwigzania przyblizonego tego réwnania zastosowano metode szeregow
potegowych omoéwiong w pracy [10], W rozwazan}™ przypadku sprowadza sie ona do

poszukiwania funkcji Lapunowa w postaci
©

V(X)=2X (X) (45)

gdzie V jest formgjednorodng n - tego stopnia wzgledem zmiennych stanu i przy tym bez
wyrazow liniowych. W pracy [13] wzieto pod uwage formy jednorodne stopnia drugiego i
trzeciego

V=pn A +2pI2\P +p22P2+ C1A 3+ C2«P + C37P2+ C4P3 (46)

gdzie wspétczy nniki p ,, , ..., C4podlegajg wyznaczeniu.

Po podstawieniu wyrazenia (46) do réwnania (44) oraz poréwnaniu wyrazow
przy' odpowiednich kombinacjach wspotrzednych stanu, mozna otrzymac¢ uktad réwnan do
wyznaczenia poszukiwanych wspétczynnikéw' (zob. rozdz. 4 w [13]). UMad ten daje sie
rozwigza¢ analitycznie w wyniku czego sterowanie stabilizujace ruch WR mozna
przedstawi¢ w postaci

u= AT
gdzie wspotczynniki P]2 1P22 wyznacza si¢ z rdwnan (48) i (49)
mP%-Z’aip:j-q:zu m)
r
eN-p22- 2a2pj. - 2pR2- q2=0 (49)

natomiast wspotczynniki C3i C4- z uktadu réwnan (50)

C,+t -~ pJ Q =-2atPl2sm (P) (50b)
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Wyniki obliczeh dla samolotu F-16 przedstawiono na rys. 2,3 i 4. Wykorzystano
przy tym zaleznos¢

Iwi = WsgnW (51)
oraz przyjeto nastepujgce elementy macierzy wagowych (zob.(31))
gi=1,092=1,r=1. (52)

Przebieg funkcji Lapunowa przedstawiono na rys 5, z ktérego wynika, ze spetnia ona
wymagane wiasnosci.
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Pvs. 4. Predko$¢ katowa przechylania
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t(s»
Rvs. 5. Przebieg funkcji Lapunowa

5. Whnioski

1 Dzieki zastosowaniu metody funkcji Lapunowa w postaci form jednorodnych wzgledem
wsp6trzednych stanu uzyskano sterowanie zsyntezowane w postaci analitycznej.

2. Obliczenia nie potwierdzity spodziewanych korzysci ze sterowania nieliniowego;
stwierdzono, ze optymalne sterowanie nieliniowe daje wyniki zblizone do
suboptymalnego sterowania liniowego, czyli caly ciezar sterowania spoczywa na
sterowaniu liniowym.
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10.

11

12.

13.

Nalez}’ kontynuowaé prace nad metodg funkcji Lapunowa, a w szczegélnosci w celu
zapewnienia wymaganych wiasnosci samej funkcji juz na etapie jej budowy.

Nalez}’ podja¢ badania podstawowe, ab} odpowiedzie¢ na pytanie czy rownowarto$¢
suboptymalnego sterowania liniowego jest tylko specyfikg ruchu WR, czy tez jest to
pewna prawidtowos¢ dla szerszej klasy modeli nieliniowych.

Rzeczg celowg i interesujaca jest poréwnanie metod}' funkcji Lapunowa z oméwiong w
p. 3.2 zasadg maksimum Pontriagina. a takze poszukiwanie innych metod syntezy
nieliniowego praw;a sterowania.
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Streszczenie

W pracy przedstawiono metody badania wiasnosci dynamicznych ruchu samolotu podczas
wykonywania manewréw i figur akrobacyjnych przez zastosowanie symulacyjnej techniki
komputerowej. Do oceny przestrzennego manewrowego ruchu , dla przyjetego modelu
zdefiniowano wybrane wiasnosci dynamiczne. Zastosowano w tym celu miedzy innymi teorie
wrazliwosci. Teorie te wykorzystano réwniez do wyznaczenia wptywu przyjmowanych uproszczen
w modelach ruchu stosowanych do syntezy praw sterowania. Stwierdzono miedzy' innymi , ze
uproszczenia w istotny sposéb ograniczaja mozliwosci stosowania poszczegdlnych praw sterowania.

1 Wstep

Ruchowi samolotu w atmosferze towarzyszy wiele skomplikowanych zjawisk i
modele ruchu samolotu w zaleznosci od celu pracy sg budowane przy uwzglednieniu
zatozen upraszczajacych. Dotyczg one przede wszystkim stopni swobody, optywu i postaci
sit dziatajgcych na samolot, dynamiki serwomechanizmu. Modele stosowane do syntezy
praw sterowania podlegaja uproszczeniom, ktére w duzej mierze zaleza od metody syntezy-.
Wszystkie modele musza by¢ dodatkowo upraszczane jezeli obliczenia majg by¢ wykonane
W rzeczywistym czasie ruchu samolotu. Istotnym problemem staje sie wyznaczenie wptywu
zmian strukturalnych i parametrycznych modelu na badanie wiasnosci dynamicznych
ruchu. W niniejszej pracy do badania wptywu zmian modelu zaproponowano zastosowanie
teorii wrazliwosci.
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2. Model ruchu przestrzennego
2.1 Zatozenia przyjete w modelu

Standardowy model fizyczny dla przypadku lotu manewrowego obejmuje

nastepujace zatozenia:

- masa. momenty bezwtadnosci, Srodek masy samolotu sg znang funkcjg ilosci paliwa, a w

szczegdlnych przy padkach sa state;

- samolot ma pionowg ptaszczyzne symetrii geometrycznej i masoweyj;

- ciag lezy w plaszczyznie symetrii;

-pomijane sg efekty giroskopowe;

- samolot jest nieodksztatcalny;

- poczatek samolotowego uktadu odniesienia, sztywno zwigzanego z samolotem, pokrywa
sie ze Srodkiem masy samolotu;

- pominiete sg efekty wiatru i turbulencji;

- optyw jest quasistacjonarny;

- posta¢ statycznych wspotczynnikdw sil aerodynamicznych nie jest bardziej
skomplikowana niz to wynika z pomiaréw tunelowych;

- sterowanie lotem odbywa sie przez zmiane potozenia powierzchni sterowych i zmiane
ciggu.

- wychylenie powierzchni sterowych jest ograniczone i doktadnie mierzalne;

- ograniczona jest rowniez predkos¢ wychylen powierzchni sterowych.

W przypadku badania statecznosci ruchu zaburzonego od stanu ustalonego zaklada sie

dodatkowo, ze zmiany parametréw ruchu liniowo wplywajg na sity i momenty

aerodynamiczne.

2.2 Przyjmowane uktady odniesienia

W celu wyprowadzenia rownan ruchu samolotu na og6l przyjmowane sa dwa
rodzaje uktadow wspotrzednych: uktad inercjalny i uklady nieinercjalnc zwigzane z
samolotem. Uklad inercjalny kartezjanski i prawoskretny zwigzany jest z Ziemia, ktorg
traktuje sie jako ptaskg i ktorej ruchu nie uwzglednia sie. Uktady nieinercjalne to
najczesciej kartezjanski uktad sztywno zwigzany z samolotem ( rys.l) , zwany dalej
"dynamicznym", Kkartezjanski uklad zwigzany z optywem ,w; ktérym okre$lone sg
"statyczne" wspotczynniki aerodynamiczne, kartezjanski uktad grawitacyjny o jednej osi
rownolegtej do osi uktadu inercjalnego. Potozenia miedzy ukiadami okre$lone sg za
pomocg katow Eulera ¥,0,® i katéw natarcia a i $lizgu p, ktdre sg zdefiniowane jako:

a =arctan (—) , Tt<cc< 7, 6 = arcsinf— | -Tt<P<Tl.
\VAUN! W 0J

Wystepujace we wzorach wielkosci U, V, W. sa wspétrzednymi wektora predkosci

samolotuM ,=[uy,w] w uktadzie samolotowym.
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Rys. 1 Uktad wspotrzednych sztywno zwigzany z samolotem
2.3 Rownania ruchu samolotu w locie przestrzennym

Dynamiczne réwnania ruchu przestrzennego w przypadku ogdlnym
wyprowadzone sa zwykle przy zastosowaniu réwnania Boltzmanna-Hamela [4], R6wnania
te sg nieliniow'e 0 nastepujacej postaci wektorowej:

x =f(x,u), x(0)=x0 )
do ktérego w przypadku sterowania czynnego i identyfikacji nalezy dotgczyé réwnanie
wyjscia

y= h(x) )

W powyzszych réwnaniach x jest wektorem stanu, a u wektorem sterowania. Wektor stanu
w réwnaniu (1) zalezy' od uwzglednianych dodatkowych stopni swobody (np. ruch
powierzchni sterowych), od ukladu, w ktérym wyprowadzone sg dynamiczne réwnania
ruchu, jak rowniez od réwnania wyjscia . W ukladzie samolotowym, dla samolotu
sztywnego W ruchu przestrzennym realizujgcym korkocigg ma postac:

x=(UVW,P,QR,0, 0, F h)T,
w ktorej P, Q, R sg wspotrzednymi wektora predkosci katowej samolotu Q, a li jest
wysokoscig lotu.
Wektor prawych stron réwnania ( 1) ma postac:

/, =-QW+RV +— , f2=-RU.+PW+— , /3=-PW+QU+— (3
m m ~ m
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(i — T2 n ,/ _ IxzPQ., L JffiN
. h D h )JXD

3
f?=r +72r"NiLQP+t "(R2-p2) @

PQ+ jy-jiz . JxQR+U 1+ N
. -

= h ) D JD JJ JID
g7+ "l sin$ tan®© cosO tan© P
g =0 cos® -sinO * Q

0 sin0 sec©® cos0 sec© R

/1D=Usin0 - Vsin Ocos® - W cos<t>c0s©

gdzie:
/2
D= 1-—-- — ,JI=FX-mgsin®+ Tx , Y =Fy+/?jgcos©sin O,

Z = FZ+ mg cos® cos<D4-7;.
F jest wektorem sil aerodynamicznych. M = [ L, M, N ]T jest momentem
aerodynamicznym,
m jest masg samolotu , g przyspieszeniem ziemskim, T = [ Tx ,0 ,TZ]T ciggiem , Jx, Jz
....53 momentami bezwtadnosci.
Wektor sterowania dla samolotéw o klasycznym sterowaniu mozna przedstawi¢ jako:
U=[SH,8L,8V,ST]T , gdzie wystepuja kolejno kat wychylenia steru wysokosci, kat

wychylenia lotek, kat wychylenia steru kierunku, kat otwarcia przepustnicy.
W przypadku uwzglednienia dynamiki serwomechanizméw i dynamiki silnika
uktad (5) zwieksza o dodatkowe réwnania [3,5] pierwszego lub drugiego rzedu typu:

Tu+u=uz w ktorym T macierza statych czasowych, a uz wektorem zadanych
wartoéci na wejéciach serwomechanizméw. Rdwnanie opisujace dynamike silnika ma
posta¢ réwnania drugiego rzedu [4,9]:

5t = kj8T+k28T+~8" | wktorymkj - k3 sg
parametrami silnika, w przypadku ogélnym zalezne od parametréw lotu. Spotykana jest
réwniez posta¢ réwnania pierwszego rzedu :

8t = — (8t-S 4, w ktérym xe jest stalg

Czasowa.



"ML-VI11” 1996 441

2.4 Sity i momenty aerodynamiczne

Wyznaczenie sit i momentéw aerodynamicznych dziatajgcych na samolot jest
istotnym problemem, poniewaz zalezg one w skomplikowany sposéb od ksztattu samolotu,
katéw natarcia i $lizgu, predkosci katowej, predkosci optywu ( liczby Macha ), wychylenia
powierzchni sterowych. Opracowane do tej pory metody (teoretyczne i doswiadczalne) nie
wyznaczajg dokfadnie tych sil dla dowolnego przestrzennego ruchu samolotu. W
przypadku lotu manewrowego, dla Macha < 0.5 stosuje si¢ metode superpozycji w mysl,
ktdrej sile X mozna przedstawic:

X =-mgsin0 +X,(a, 3 +£ X5(a,p)5J+ Xp(a,® P+
1o @)
+XQa,p)Q + XR(a,p)R + X(a,p)PPQ + X(a,p)ppP2 +..+ TX

Sita okreslona réwnaniem liniowo zalezy od katéw wychyler powierzchni katowych i
nieliniowo od wspotrzednych wektora stanu. Jest to tradycyjne uproszczenie réwnan ruchu
chociaz, jak wykazano [8] wyzsze pochodne sit aerodynamicznych liczone wzgledem
katéw wychylen powierzchni sterowych istnieja.

3. Uproszczenia modelu ruchu

Symulacja przestrzeimego lotu manewrowego wymaga syntezy prawa sterowania.
Modele ruchu samolotu stosowane do syntezy praw sterowania wymagajg uproszczenia
rownia (1) zaleznie od metody syntezy. Po uwzglednieniu postaci sity przedstawionej
rownaniem (4) uproszczone dynamiczne rdwnanie ruchu mozna przedstawic:

x = g(x)+B(x)u ©)

W dalszym ciggu wspdtrzedne wektora g i elementy macierzy B sg nieliniowymi
funkcjami wspdtrzednych wektora stanu x .

Dalszym uproszczeniem réwnania (5) .stosowany™ przy wyznaczania wiezow
programowych i w metodzie nieliniowej dynamiki odwrotnej [1,2,5], jest zalozenie, ze
wychylenia powierzchni sterowych wptywajg tylko na momenty aerodynamiczne.

Znacznie wieksze uproszczenia réwnania (1) potrzebne sa w zagadnieniu
stabilizacji . Zagadnienie to rozwigzywane metodg Kalmana-Letowa wymaga zatozenia
optywu stacjonarnego i linearyzacji modelu ruchu do postaci:

z=Az+Bv (6)

A - 900,

. Z\ \
gdzie: Z = x (t)-xs ,V=u(t)-IlIs
8x 1

XS, Us- parametry lotu ustalonego.

Model taki prowadzi do syntezy regulatora liniowego.
W przypadku syntezy nieliniowego regulatora optymalnie stabilizujagcego ruch
samolotu [7] wykorzystuje sie twierdzenie Krasowskiego i poszukuje sie funkcji



442 PTMTS

Lapunowa. Jedna z metod poszukiwania funkcji Lapunowa, zaproponowana przez Zubowa
[10], wymaga przeksztatcenia réwnania (5) do postaci:
N

z=Az+Bv+ On(z), O
n=2

gdzie wspdtrzedne wektoréw <>n sgjednorodnymi formami n - tego stopnia. Na przyktad

wspotrzedna 5>\2 ma postaé

B2 = cJ’Z2 +c\2z1z22+...+cl'cz]zk gdzie: q !1 ,q 12 ..-stale
wspotczynniki.
W podobnej postaci przedstawiane sg réwniez sity i momenty aerodynamiczne w
nieliniowej dynamice odwrotnej [5],

3. Wrazliwos$¢ wiasnosci dynamicznych na zmiany modelu ruchu

Tradycyjnie badanymi wiasnosciami ruchu sa przecigzenie, stateczno$¢ i
sterowno$¢. Wielkosci stuzace do oceny wspomnianych wiasnosci sg okreélane dla ruchu
ustalonego lub dla matych zaburzen od mchu ustalonego. Dla lotu manewrowego
przecigzenie zostaje przedstawione w nastepujacej postaci wektorowej:

»,=— (F.+TJ, n =—~F , n,=— (F,+T)). )
mg mg mg
Zgodnie z powyzszym stan niewazkosci wystepuje gdy wszystkie wspdtrzedne wektora sg
rowne zero. przykladowy wplyw uproszczenia, w ktérym zaklada sie, ze sily
aerodynamiczne zalezg tylko od wsp6trzednych wektora stanu F » F(x), przedstawia rys.2.
Uproszczenie to prowadzi réwniez do ilosciowych rdéznic przyjetych dla ruchu
manewrowego wielkosci definiujgcych sterownosé jako:

i [ i-i. , (=H,L,V), 9)
88i mg(dx dxJ 1 98;
gdzie: n - wektor przecigzenia. F - sita aerodynamiczna, T - sita ciggu, 8j - kat wychylenia
powierzchni sterowej, 9j = 8 x/ d 8j - wektor funkcji wrazliwosci. Funkcje wrazliwosci sg
rozwigzaniem roéwnan wrazliwosci o postaci:
Sj*DSj +Wj, 8j:3—5_ ., 9j(0)=cv, (10)
J

gdzie elementy macierzy D sg nastepujace:
3

wektor w, = b, jest odpowiednig kolumna macierzy B, a wektor cv jest wektorem wartosci
statych.
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t (S)
Rys.2 Wplyw uproszczenia modelu na przecigzenie

Ostatnig omawiang wiasnoscig dynamiczng jest stateczno$¢ ruchu. Pojecia
statecznosci np. w sensie Lapunowa i w sensie Lagrange'a, nawet zmodyfikowane i
rozszerzone sg trudne do zastosowania w przypadku nieustalonego ruchu manewrowego ze
wzgledu na nieliniowy charakter uktadu dynamicznych réwnan ruchu (1) . Statecznos$é
ruchu bada sie w takim przypadku metoda symulacji numerycznej i do jej oceny moze by¢
zastosowane pojecie statecznosci technicznej. Przyjmuje sie, ze uklad jest technicznie
stateczny, jezeli rozwigzanie ukfadu (5) x(t) dla skoAczonego czasu t pozostajag w
obszarze A, ktory zawiera sie w pewnym obszarze E. Zaktada sie, ze spetnione sg zatozenia
istnienia i jednoznaczno$ci rozwigzan w obszarze £, a stale dzialajace zaburzenia dla
dopuszczalnych zmian wartoéci poczatkowych spetniajg nieréwnos¢

IBOJu®I< A (1D
W praktyce sprowadza sie to do $ledzenia przebiegu rozwigzan x(t) w zakresie t e [0,t] dla
szeregu wybranych warunkéw poczatkowych. Dotaczenie do rozwiazan funkcji wrazliwosci
liczonych dla zmiany warunkéw poczatkowych (12) zmniejsza konieczng liczbe
numerycznych rozwigzan

*=DV|’ V|=~ ' v,(0)=I 112)

Przyktadem badania statecznosci technicznej jest symulacja korkociggu klasycznie
sterowanego i ze sterowaniem zaburzonym.
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t (s)
Rys. 3. Kat natarcia i kat $lizgu w korkociggu klasycznym i zaburzonym

t (s)
Rys. 4. Katy wychyler powierzchni sterowych ruchu klasycznego i zaburzonego

Przedstawiony na rysunku 3 ruch samolotu jest stateczny w sensie technicznym.



"ML-VI1” 1996 445

W przypadku wymaganego uproszczenia modelu do syntezy nieliniowego
optymalnego prawa sterowania (5), nawet przy uwzglednieniu wielomianéw siédmego
stopnia, symulowane to samo jak na rys. 3 i 4 klasyczne wejscie w korkociag wykazuje
niestatecznos$¢ ruchu w sensie technicznym.

Z przedstawionego wyzej rysunku wynika, ze uproszczenia modelu stosowane do
syntezy nieliniowego optymalnego prawa sterowania powodujg, Ze ocena badanej
wihasnosci dynamicznej rézni sie jakosciowo w przypadku modelu (5) i modelu (7).
Ogranicza to w sposdb istotny stosowanie nieliniowego optymalnego sterowania. Trzeba
zaznaczy€, ze sterowanie suboptymalne [6] przedstawione na rys. 4 i 5, pomimo zjawiska
przesterowania wprowadza samolot w korkociag.
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